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摘    要： 在深空探测器实际作业中，由于存在过程与测量噪声，通常使用卡尔曼滤波作为最优估计方法。当深空探测

器处于接近段时，探测器加速度急剧变化，导航系统过程噪声不确定性增大，无法准确得知过程噪声协方差。针对上述问

题，提出了一种自适应调节协方差矩阵的容积卡尔曼滤波（Adaptive Q Cubature Kalman Filter，AQCKF）方法，综合考虑

上一时刻过程噪声协方差估计值与此时的过程噪声协方差观测值，利用加权因子在线调整噪声协方差优化滤波，并以火星

探测器为例进行仿真，仿真结果与容积卡尔曼滤波方法（Cubature Kalman Filter，CKF）相比，AQCKF方法的平均位置误

差10.235 9 km，平均速度误差0.322 4 m/s。该方法不但能解决误差发散的问题，而且还可提升导航系统的稳定性。此外，

还分析了加权因子大小对导航性能的影响，有效地解决了深空探测器处于接近段时导航精度降低的问题。
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 引　言

随着深空探测技术的不断发展，对于深空探测器

自主天文导航的研究也越来越深入。天文导航技术作

为比较适合深空探测作业的导航手段，在深空探测域

得到了广泛应用。天文导航是通过观测自然天体与探

测器方向矢量之间相对关系来进行定位的一种自主导

航手段[1]，但在导航过程中存在过程与量测噪声，通常

会进行滤波处理，以便减小噪声对导航精度的影响。

目前，探测器自主天文导航的手段主要分2类：

①纯天文的几何解析方法；②基于轨道动力学方程的

滤波方法。导航滤波是指将轨道动力学方程与天体敏

感器的观测信息相结合，通过最佳估计思想算法进行

深空探测器导航[2]。在深空探测器实际作业中，由于存

在过程与量测噪声，通常使用卡尔曼滤波作为最优估

计算法[3]。但传统卡尔曼滤波只针对线性系统作用，在

天文导航中，状态与量测方程均为非线性，需要对卡

尔曼滤波进行改进，采用非线性滤波来提高导航精

度。目前常用的非线性滤波手段主要包括扩展卡尔曼

滤波（Extended Kalman Filter，EKF）、迭代卡尔曼滤

波（Iterated Extended Kalman Filter，IEKF）、无迹卡

尔曼滤波（Unscented Kalman Filter，UKF）、粒子滤

波（Particle Filter，PF）、容积卡尔曼滤波（Cubature

Kalman Filter，CKF）等。其中，EKF主要利用局部线

性化方式近似非线性函数，此方法较为简单，但在非

线性很强的系统中滤波精度很难保证[4]；IEKF在EKF

基础上利用最新的量测信息更新状态估计值，只有在

状态估计值与真实值非常接近时，这种方法的精度才

会明显优于EKF[5]；UKF利用Sigma点进行无迹变换近

似原分布，比较适合非线性较强的系统，但随着状态

变量维数的增加，可能会出现由于噪声协方差不正定

而导致滤波发散的情况[6]；PF通过随机采样点进行近

似，采样点数越多，估计精度就越高，其存在计算量

大、精度发散等问题[7]；CKF最早由Arasaratnam等[8]提

出，主要利用球面–径向容积准则采点，与UKF依据无

迹变换计算Sigma点相比，CKF不仅计算的容积点数量

更少，而且容积点权值均为正数，可保证滤波过程的

稳定性[9]。

深空探测器在执行任务时会经历巡航段、接近
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段、环绕轨道段3个阶段[10]。在接近段，目标天体的引

力会急剧增加，使得探测器出现快速时变误差的问

题[11]。因此，在滤波过程中利用数值分析方法会使系

统误差具有更多的不确定性。为解决很难准确获得过

程噪声协方差矩阵的问题，学者提出了具有更高性能

的自适应滤波改进算法。文献[12]通过观测值与估计

值的动态变化提取新息序列，利用新息协方差对过程

噪声进行自适应估计，但由于新息序列受量测噪声的

影响比较大，该方法可能会导致过估计或估计精度不

够等问题；文献[13]结合新息与残差序列，提出了一

种自适应调整过程噪声协方差的UKF；文献[14]提出

了一种基于Sage-Husa噪声估计器的自适应滤波器，较

好地解决了过程噪声协方差未知的问题，但计算量较

大，难以在实际工程中广泛应用，且这2种方法不能很

好地解决滤波发散的问题；文献[15]针对上述问题设

计了一种通过量测信息进行自适应滤波的手段，可在

一定条件下改善滤波发散的情况，但只有当滤波器中

一个量测噪声协方差小于另一个时才有效；文献[16]
提出了一种基于模糊原理与模糊控制理论的自适应滤

波器，但引入隶属函数会使得估计值发生变化造成误

差；文献[17]将时变尺度因子引入滤波器，通过对过

程噪声协方差矩阵进行不间断观测，使得滤波结果最

大程度地接近真实值，但随着状态变量维数变多，滤

波器无法有效调节协方差矩阵；文献[18]将过程噪声

协方差作为随机变量，利用变分贝叶斯进行迭代估

计，但在其余系统噪声同时发生变化时，其可靠性会

有所下降。

为更好地解决深空探测器在接近段很难准确获得

过程噪声的协方差矩阵及滤波器存在发散的问题，本

文提出了一种基于自适应调节协方差矩阵的容积卡尔

曼滤波方法（Adaptive Q Cubature Kalman Filter，
AQCKF），综合考虑上一时刻过程噪声协方差估计

值与此刻过程噪声协方差观测值，利用加权因子在线

调整噪声协方差优化滤波方法，以提高导航系统的

性能。

 1    深空探测器自主导航系统模型

 1.1    轨道动力学模型

深空探测器位于目标天体接近段时，航天器除受

到目标天体的质心引力外，还会受到各种摄动力的影

响，例如太阳、其它恒星对航天器产生的引力。此

外，太阳光压摄动也是影响航天器轨道动力学模型的

因素之一。考虑这些因素，以火星探测器为例，在火

星惯性坐标系建立的探测器轨道动力学模型为


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其中： 为深空探测器的位置坐标；

为深空探测器的速度坐标； 分别为火星与太阳

的引力常数； 为第 颗恒星的引力常数； ；

； ； 、 分别为探测器与火星的

坐标； 、 分别为太阳距离探测器与火星的距离；

、 分别为第 颗恒星在探测器与火星的坐标； 、

分别为第 颗恒星距离探测器与火星的距离； 为干

扰的恒星的数量； 为其它因素引起的加速度变化。

X = [x y z vx vy vz]T W =
[wx wy wz wvx

wvy
wvz

]T

设状态变量 ，过程噪声

，则状态模型可表示为

Ẋ(t) = f [X(t), t]+W(t) (2)

 1.2    星光角距量测模型

θp、θd

星光角距量测模型通常选用恒星与火卫一、火卫

二之间的星光角距作为量测量，本文利用行星敏感器

测量恒星与目标天体之间的星光角距。恒星与火卫

一、火卫二之间的角度 之间的关系如图1所示。

 

火星

火卫一

火卫二

X

Y

Z

S2

S1

rpd

θd

θp
rpp

 
图 1    恒星与导航天体之间的角

Fig. 1    Angle between star and navigation object
 

火星探测器的量测模型可表示为

[
θp

θd

]
=
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rpp、rpd

s1、s2
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其中： 分别为火星探测器与火卫一、火卫二之

间的方向矢量； 分别为探测器与火卫一、火卫

二之间的星光矢量； 分别为导航恒星与火卫一

和火卫二之间的量测噪声。

Z = [θp θd]T V(t) = [vθp vθd ]
T设观测量 ，噪声 ，则

量测模型为
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Z(t) = h[X(t), t]+V(t) (4)

 2    自适应容积卡尔曼滤波

 2.1    容积卡尔曼滤波原理

k非线性离散型随机系统在时刻 的状态模型为{Xk+1 = f (Xk，k)+Wk

Zk = h(Xk，k)+Vk
(5)

Xk、Zk

Wk、Vk

Qk、Rk

其中： 分别为系统在此刻的状态量与观测量；

分别为过程噪声与量测噪声，且假设过程噪声

与量测噪声都为白噪声，且均满足均值为0、不相关并

服从高斯分布，其协方差矩阵分别为 。

1）容积变换

传统CKF是依据球面–径向容积准则生成一组容积

点，再传递容积点近似后验概率分布，从而进行贝叶

斯状态估计。因此，在CKF中非线性滤波就被转化为

非线性状态方程与高斯概率密度积分的问题。根据数

值分析方法，可将上述问题进行转化，即
w
Rn

f (x)N(x; µ,C)dx ≈
2n∑
i=1

1
2n

f
(
µ+
√

Cξi
)

ξi =
√

n[ 1 ]i

(6)

f (·) N(x; µ,C)

x µ C
C =
√

C
√

CT [ 1 ]i i

[ 1 ] = [In×n,−In×n]

其中： 为非线性状态方程； 为状态变量

符合均值为 、协方差矩阵为 的高斯概率密度函

数；且 ； 表示为第 个容积点集合；且

。

2）时间更新

首先需计算容积点。

Xi,k−1/k−1 = Sk−1/k−1ξi+ X̂k−1/k−1 (7)

Sk−1/k−1 Pk−1/k−1其中： 为上一时刻协方差矩阵 经过Cholesky
分解后得到的矩阵。

利用状态方程进行容积点的传播计算。

Xi,k/k−1 = f (Xi,k−1/k−1) (8)

计算状态估计值。

X̂k/k−1 =
1

2n

2n∑
i=1

Xi,k/k−1 (9)

再计算误差协方差矩阵。

Pk/k−1 =
1

2n

2n∑
i=1

Xi,k/k−1XT
i,k/k−1− X̂k/k−1X̂T

k/k−1+Qk−1 (10)

3）量测更新

重新计算并更新容积点。Pk/k−1 = Sk/k−1ST
k/k−1

Xi,k/k−1 = Sk/k−1ξi+ X̂k/k−1

(11)

利用量测方程再次对容积点进行传播。

Z i,k/k−1 = h(Xi,k/k−1) (12)

计算量测估计值。

Ẑk/k−1 =
1

2n

2n∑
i=1

Zi,k/k−1 (13)

利用量测估计值计算量测协方差矩阵。

Pzz,k/k−1 =
1
2n

2n∑
i=1

Zi,k/k−1ZT
i,k/k−1− Ẑk/k−1 ẐT

k/k−1+Rk (14)

利用量测估计值与状态估计值计算估计互协方差

矩阵。

Pxz,k/k−1 =
1

2n

2n∑
i=1

Xi,k/k−1ZT
i,k/k−1− X̂k/k−1 ẐT

k/k−1 (15)

最后更新增益矩阵、状态变量与误差协方差矩阵。
K = Pxz,k/k−1 PT

zz,k/k−1

X̂k/k = X̂k/k−1+K(Zk − Ẑk/k−1)
Pk/k = Pk/k−1−KPzz,k/k−1KT

(16)

 2.2    自适应协方差调整的CKF

Qk、Rk

Rk

Qk

Qk

设过程与量测噪声的协方差矩阵分别为 。

在实际运行状态下，其量测噪声协方差 可通过传感

器性能试验获得，但过程噪声的协方差 却很难准确

获得，并且过程噪声协方差也会影响滤波过程的稳定

性。因此，非常有必要对过程噪声的协方差矩阵 进

行自适应估计。

Qk

Q∗k

根据Maybeck自适应算法[19]可知，过程噪声 的观

测值 可表示为

Q∗k = ∆Xk/k∆XT
k/k − [Pk/k − (Pk/k−1− Q̂k−1)] (17)

∆Xk/k = X̂k/k − X̂k/k−1 X̂k/k−1、X̂k/k

Pk/k−1、Pk/k

Q̂k−1

其中： 、 分别为量测更

新完成前后的状态估计量； 分别为量测更

新完成前后的误差协方差矩阵； 为上一时刻的过

程噪声协方差估计。

Q̂k

利用过程噪声协方差的观测量与上一时刻过程

噪声协方差的估计值可将此刻噪声协方差估计值 表

示为

Q̂k = Q̂k−1+
1
w

(Q∗k − Q̂k−1) (18)

w w

k Q̂k

Q̂k−1 w

Q̂k Q∗k

其中： 为一种加权因子系数，当 取值偏大时，则代

表第 时刻过程噪声协方差 的估计更加依赖于上一时

刻协方差 的取值；当 取值偏小时，则代表此刻过

程噪声协方差 的估计更加倾向于此刻的观测值 。
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w

w

w

w

w

对于加权因子系数 的选取，Deok-Jin采用下降单

纯形法的数值优化方法对 进行求解[19]，但这种方法计

算量大，并在后续仿真试验中发现， 在合理范围内

取值，系统滤波性能有较明显的改善，且在该范围内

受 的影响不大。因此，本文主要采用计算较为便捷

的试错法[20]确定 合理范围，从而实现过程噪声协方差

的自适应调节。

Q̂k

式（17）中得到的过程噪声观测值矩阵中包含位

置与速度误差，而位置误差往往比速度误差大很多，

因此将位置与速度误差放在一起进行过程噪声观测值

的估计会使结果不准确，为解决速度误差可能带来的

小干扰问题，将位置与速度误差进行分离， 分解为

Q̂k =

[ QXX QXẊ

QẊX QẊẊ

]
(19)

速度误差的协方差矩阵进行对角化可表示为

qẊẊ =
1
∆t

diag(QẊẊ) (20)

∆t其中： 为滤波周期。

Q̂k

因此，可以得到提取出小干扰影响因素后的过程

噪声协方差估计量 为

Q̂k =

[ 0 0
0 qẊẊ

]
(21)

 3    仿真与分析

 3.1    仿真条件设置

本文以火星探测器接近段运行过程为例进行仿真

模拟，仿真过程中的标准轨道数据由STK（System
Tool Kit）产生，采用固定步长1 s的数字积分器生成，

仿真时间为1997年7月1日00：00：00.000—1997年7月
8日00：00：00.000，具体初始时刻轨迹参数如表1
所示。
 
 

表 1    火星探测器轨道参数

Table 1    Mars probe orbit parameters

轨道参数 数值

半长轴 a’/108km 1.932

偏心率 e 0.236 4

轨道倾角 i/（°） 23.455

升交点赤经/（°） 0.258

近地点角距/（°） 71.347

真近角点/（°） 85.152

接近火星时间 1997年1月4日 17时03分13.000秒

仿真过程中涉及到火星、火卫一、火卫二的具体

数据由STK中JPL DE421获得，量测过程中的恒星数据

由第谷恒星星表获取。其中，火星、火卫一、火卫二

所使用的光学传感器具体参数如表2所示。
  

表 2    光学传感器参数

Table 2    Optical sensor parameter

传感器参数 数值

焦距 f/mm 2 013.4

视场角 FOV/mrad 10×10

分辨率 R/（rad·pixel–1） 10

CCD平面大小/pixel 1 024×1 024

像素大小/m 21
 
 

对滤波器初始参数进行设计。

1）系统初始状态量

X0 = [rx ry rz vx vy vz ]T =

[1.590 5×109, 6.504 4×108, 2.829 5×107,

−4.925×103, −2.030 5×103, 76.742 2]

2) 系统初始误差协方差矩阵

P0 = diag(106, 106, 106, 102, 102, 102)

3) 系统初始过程噪声协方差矩阵

Q0 = diag(10−3, 10−3, 10−3, 10−8, 10−8, 10−8)

4) 系统初始量测噪声协方差矩阵

R =

 9.694 6×10−13 9.574 2×10−13 3.344 0×10−23

1.043 2×10−23 9.403 2×10−23 3.930 1×10−23

2.504 5×10−13 6.266 1×10−13 1.007 8×10−27


 3.2    仿真结果分析

w

本文结合仿真轨道数据，首先对系统过程噪声的

变化进行仿真与分析，其次分别利用CKF及自适应协

方差调整的CKF（AQCKF）对状态模型式（5）进行

滤波，并进行对比分析，最后对过程噪声协方差中加

权因子系数 的取值进行分析。

 3.2.1    系统过程噪声变化仿真分析

仿真过程中系统所受到的过程噪声的变化曲线如

图2所示。通过图2可以发现，仿真至3.8 d左右探测器

处于接近段使得航天器加速度急剧增加，由于无法及

时跟踪到加速度的变化，使得系统状态模型的误差在

接近段急剧增加，过程噪声随之发生改变。

Q = diag(Qx,Qy,Qz,Qvx
,Qvy
,Qvz

)

Qr = Qx
2+Qy

2+Qz
2、Qv = Qvx

2+Qvy

2+Qvz

2
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图 2    过程噪声协方差

Fig. 2    Process noise covariance
 

Q̂k

由式（2）知，本文将状态模型中的过程噪声假设

为白噪声。从图2（b）中可以发现，除了至3.8 d时由

于探测器处于接近段导致过程噪声出现不稳定变化之

外，其余仿真时间段内，过程噪声均可看作是零均

值、方差可变的白噪声。而当探测器处于接近段时，

本文采用式（18）所示的自适应调整 方法重新估计

过程噪声。因此，将状态模型中的过程噪声设为白噪

声，同时在接近段时利用自适应估计过程噪声不仅可

使得模型简洁便于计算，而且能保证精度不发散。

 3.2.2    CKF与AQCKF仿真结果对比分析

单次仿真得到的AQCKF滤波方法的位置与速度误

差的平均值、最大值如表3所示，利用CKF以及AQCKF
2种滤波方法进行滤波后位置与速度的真实误差与估计

误差方差的结果如图3与图4所示。

通过表3可以发现：利用AQCKF进行滤波得到的

平均位置误差10.235 9 km，平均速度误差0.322 4 m/s。

结合图3、图4仿真结果可知，利用CKF方法滤波会使

得位置估计误差发散，而利用AQCKF方法滤波则不会

出现误差发散的情况。
 
 

表 3    AQCKF的滤波结果

Table 3    AQCKF filtering results
滤波

方法

平均位置

误差/km
最大位置

误差/km
平均速度

误差/（m·s–1）

最大速度

误差/（m·s–1）

AQCKF 10.235 9 162.985 6 0.322 4 10.066 4
 
 

图3（a）可以发现利用CKF方法进行滤波得到的

x方向上位置误差在3.8 d左右开始出现明显的发散趋势

直至仿真结束，同时，y方向上位置误差也出现了小幅

发散趋势。图3（b）显示利用CKF滤波得到的x、y方
向上的速度误差在同一时刻出现发散，但很快开始收

敛至某一恒定误差附近波动。利用该方法会出现发散

现象是由于CKF滤波过程噪声的协方差矩阵Q为常
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图 3    CKF方法滤波结果

Fig. 3    CKF method filtering results
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值，不随系统状态发生改变，但火星探测器在位于轨

道接近段时，由于靠近火星使得探测器加速度急剧变

化，状态模型的误差急剧增加，使得导航系统过程噪

声的不确定性增大，无法准确得知过程噪声的协方

差。若此时过程噪声的协方差矩阵仍使用常值，误差

就会发散。

w

通过图4（a）可以发现利用AQCKF方法进行滤波

得到的位置误差在2.5 d以后基本收敛至很小，并没有

位置误差发散的现象，这是由于滤波过程采用自适应

改变过程噪声协方差的方法，以CKF协方差矩阵作为

初始值，通过寻找合适的加权因子系数 实时更改过

程噪声协方差矩阵，该方法的位置精度相较于CKF方
法有大幅提升；图4（b）显示AQCKF滤波得到的速度

误差在1.4 d以后基本收敛至很小，虽然在3.7 d左右出

现尖峰，但在很短的时间内迅速收敛回原状态，而

CKF滤波得到的速度误差却不能收敛回原状态，这表

明在滤波器出现干扰时，利用AQCKF方法进行滤波可

以明显提升系统导航的稳定性。与CKF方法相比，利

用AQCKF方法滤波不仅可以解决位置误差出现发散的

问题，提升导航系统的精度，还可以出现干扰时提升

导航系统的稳定性。

同时本文利用蒙特卡洛方法，通过随机改变过程

噪声初始值进行50次仿真实验。给出了利用AQCKF滤
波方法进行50次仿真实验得到的平均位置、最大位

置、平均速度以及最大速度误差的平均值如表4所示。

根据50次仿真结果可知，CKF滤波方法确实会导致位

置估计误差发散。结合表4仿真结果，AQCKF方法仿

真50次得到的位置误差与速度误差均收敛，且导航系

统的精度与稳定性与CKF方法相比均有明显改善。
 

表 4    AQCKF的50次仿真结果

Table 4    50 simulation results of AQCKF
滤波

方法

平均位置误差

均值/km
最大位置误差

均值/km
平均速度误差

均值/（m·s–1）

最大速度误差

均值/（m·s–1）

AQCKF 10.235 9 162.985 6 0.322 4 10.066 4
 
 

 3.2.3    影响因素分析

w

w w

结合具体轨道数据，可以发现当 取值在[1, 300]，
利用AQCKF方法进行滤波，系统的性能均有较好的改

善，因此本文在合理范围内选取大小不同的加权因子

系数 ，并进行AQCKF滤波仿真，研究 取值对系统

导航性能的具体影响。

w

w

利用AQCKF滤波时 取1、5、10、50、100、
300时的位置与速度误差的平均值、最大值如表5所
示。不同 取值下位置与速度的真实误差以及进行对

数运算后的误差值如图5所示。

 
 

表 5    加权因子系数对导航性能的影响

Table 5    Influence of weighted factor coefficient on navigation
performance

w
平均位置

误差/km
最大位置

误差/km
平均速度

误差/（m·s–1）

最大速度

误差/（m·s–1）

1 10.007 8 164.803 1 0.342 2 10.109 6

5 10.076 1 162.766 4 0.324 9 10.071 4

10 10.235 9 162.985 6 0.322 4 10.066 4

50 10.584 8 163.534 0 0.320 2 10.062 4

100 10.650 2 163.641 3 0.319 0 10.061 9

300 10.649 7 163.719 2 0.316 5 10.061 5

 
 

w根据表5结果可以发现，当 取值偏小时，过程噪

声协方差估计更依赖于当前时刻的观测值，在火星探
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图 4    AQCKF方法滤波结果

Fig. 4    AQCKF method filtering results
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w

测器位于接近段时，探测器加速度开始产生较大变

化，状态模型的误差增加，导航系统过程噪声的不确

定性增大，使得此前时刻过程噪声协方差的可靠性降

低，因此当协方差的估计更依赖于当前时刻观测值

时，系统导航的性能更优。当 取值逐渐增大时，过

程噪声协方差估计则更多地依据历史信息，这会使得

误差逐渐累积，系统的导航性能下降。

w通过表5也可以发现，当 取值位于合理范围内

w
w

Q̂k−1 Q∗k
1
w

(Q∗k − Q̂k−1)

w

时，即使 取值改变较大，其对系统导航性能的影响

并不大。这是由于当 位于合理区间范围内时，上一

时刻过程噪声的自适应估计效果较好，上一时刻的过

程噪声协方差估计 与此刻的观测值取值 较为

接近，使得式（18）中 项对此刻过程噪声

估计值的影响很小，导致当取值在合理范围内 变化

较大时，虽然系统导航性能会产生相应改变，但变化

较小。
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图 5    加权因子系数取值对位置和速度误差影响

Fig. 5    Influence of weighted factor coefficient on position and velocity errors
 

 4    结　论

传统的CKF方法是通过容积变换进行非线性卡尔

曼滤波，虽然这种方法在特定条件下可以提升导航系

统的稳定性，但当探测器处于接近段时，由于引力急

剧变化，会导致过程噪声的不确定性增大，使用CKF
方法可能会出现发散的现象。本文提出了一种自适应

调节过程噪声协方差的CKF方法（AQCKF），该方法

综合考虑上一时刻过程噪声协方差估计值与此刻过程

噪声协方差观测值，利用加权因子在线调整噪声协方

差，相较于CKF方法不仅可以解决滤波过程发散的问

题，还可提升导航系统的稳定性，有效地解决了深空

探测器处于接近段时导航精度降低的问题。
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An Adaptive Kalman Filter for Mars Spacecraft Approach Phase

XIE Tianhao，ZHANG Wenjia，MA Xin，NING Xiaolin
（School of Instrumentation and Optoelectronic Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China）

Abstract：Celestial navigation technology is a kind of navigation means which is suitable for deep space exploration. It has

been widely used in deep space exploration field. In the practical operation of deep space detector, Kalman filter is usually used as

the optimal estimation method due to the existence of process noise and measurement noise. When deep space probe is in the

approach section of the orbit, the acceleration of the probe changes sharply, which leads to the increase of the uncertainty of the

navigation system process noise, so the process noise covariance cannot be accurately known. To solve these problems, adaptive Q

cubature Kalman filter (AQCKF) based on system noise covariance adjustment was proposed in this paper. In this method, the

estimated covariance of process noise at the last moment and the observed covariance of process noise at the present moment were

considered comprehensively. The method used the weighted factor to adjust noise covariance online, which made the filtering

method more optimized. At the same time, in this paper was taken the Mars probe as an example to be simulated. Simulation results

show that compared with Cubature Kalman Filter (CKF), the average position error of AQCKF method was 10.235 9 km, and the

average velocity error was 0.322 4 m/s.This method can not only solve the problem of error divergence, but also improve the stability

of navigation system. In addition, the paper also analyzes the influence of weighted factor on navigation performance, which can

effectively solve the problem of navigation accuracy reduction when deep space probe is in the approach segment.

Keywords：deep space exploration；autonomous navigation；adaptive filtering；Kalman filter

Highlights：
●　An adaptive Q cubature Kalman filter（AQCKF）based on system noise covariance adjustmentis proposed by introducing
weighted factor.
●　It solves the problem of diverging results from CKF methods.
●　The influence of weighted factor on navigation accuracy is analyzed and evaluated.
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