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摘要    X 射线脉冲星导航是以脉冲星辐射的  X 射线信号作为信息输入, 经过相应的信号和

数据处理, 为近地轨道、深空和星际空间飞行的航天器提供高精度的位置、速度、时间和姿

态等导航信息的实现过程. 本文在概述  X 射线脉冲星导航概念和原理的基础上, 重点研究利

用  X 射线脉冲星导航的航天器轨道力学模型以及时钟系统状态方程. 并通过数值分析试验, 
定量分析基于X射线脉冲星的导航卫星轨道确定与时间同步的可行性, 初步论证X射线脉冲

星导航与航天器轨道力学模型的基本关系.  
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X 射线脉冲星导航是以脉冲星辐射的  X 射线信号

作为信息输入, 经过相应的信号和数据处理, 为近地

轨道、深空和星际空间飞行的航天器提供高精度的位

置、速度、时间和姿态等导航信息的实现过程. 由于

脉冲星距离太阳系达到几万光年, 因此在航天器上

探测到脉冲星辐射的  X 射线信号极其微弱, 通常需要

几百秒的信号积分时间, 才能获得较高信噪比的脉

冲轮廓[1]. X 射线脉冲星导航的实质就是解决航天器

持续自主高精度轨道确定和时间同步问题. 显然, 采
用几何定轨方法难以满足应用需求. 因而, 针对具体

航天器运行环境, 建立高精度的航天器轨道力学模

型和时钟系统状态模型, 构造系统状态方程和测量

方程, 采用动力定轨方法, 估计导航系统状态参数, 
以满足航天器高精度自主导航应用需求.  

本文在简要概述  X 射线脉冲星导航概念和原理

的基础上, 详细研究利用  X 射线脉冲星导航的航天器

轨道力学模型和时钟系统状态模型, 着重分析研究

导航卫星轨道摄动模型. 最后通过数值分析试验, 定
量分析基于  X 射线脉冲星的导航卫星轨道确定与时

间同步的可行性, 初步论证  X 射线脉冲星导航与航天

器轨道力学模型的基本关系.  

1  X 射线脉冲星导航的基本概念 

1.1  脉冲星的基本概念 

脉冲星是大质量恒星演化、坍缩、超新星爆发的

遗迹, 是一种具有超高温、超高压、超高密度、超强

磁场、超强电场和超强引力场等极端物理条件的天体, 
其典型半径约为  10 km, 而质量却与太阳相当, 核心

密度达到  1012 kg/cm3.  
脉冲星属于高速自转的中子星, 其自转轴与磁

极轴之间有一个夹角, 两个磁极各有一个辐射波束. 
当星体自转且磁极波束扫过安装在地面或航天器上

的探测设备时, 探测设备就能够接收到一个脉冲信

号. 脉冲星具有良好的周期稳定性, 尤其是毫秒级脉

冲星的自转周期变化率达到  10−19~10−21, 被誉为自然

界最稳定的天文时钟[2]. 脉冲星在射电、红外、可见

光、紫外、X 射线和γ射线等电磁波频段产生信号辐

射. X 射线属于高能光子, 集中了脉冲星绝大部分辐

射能量, 易于小型化设备探测与处理, 但难以穿过地

球稠密大气层, 因此只能在地球大气层外空间才能
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观测到.  
1967 年, 英国剑桥大学的  Hewish 教授及其学生

Bell 博士发现了第一颗射电脉冲星. 1976 年, 美国的

天文观测卫星  Ariel-5 首次观测到脉冲星辐射的  X 射

线信号. 目前已发现和编目的脉冲星达到  1790 多颗, 
其中约有  140 颗脉冲星具有 X 射线辐射, 10 余颗脉冲

星具有良好的 X 射线周期性稳定辐射特性.  

1.2  X 射线脉冲星导航系统组成 

基于  X 射线脉冲星的航天器(卫星)自主导航系统

由  X 射线探测器、星载原子时钟组、太阳系行星参数

数据库、X 射线脉冲星模型及特征参数数据库、星载

计算机设备、捷联惯性导航系统(SINS)和自主导航算

法模块库组成(如图  1 所示). 其中, X 射线探测器包括

X 射线光子计数器和  X 射线成像仪, 分别用于探测  X
射线光子和提取脉冲星影像信息; 星载原子时钟组

用于保持星上时间系统, 记录  X 射线光子和脉冲到达

时间(TOA); 太阳系行星参数数据库提供太阳系行星

星历和引力常数、太阳引力常数以及时空基准维持参

数等; 脉冲星模型及特征参数数据库提供脉冲星标

准轮廓、计时模型、星历表和特征参数等; 导航算法

模块库提供卫星自主导航系统状态方程、组成测量方

程、双核  Kalman 滤波器、H∞滤波器、导航参数预报

器等软件模块; 星载计算机主要用于  X 射线脉冲星信

号处理、导航数据处理和控制指令生成等; SINS 包括

陀螺仪和加速度计等惯性测量部件(IMU), 负责提供  

 

图 1  X 射线脉冲星导航系统组成 

卫星短时线加速度和角速度测量值, 起辅助导航、参

数平滑和测量冗余作用. 
基于  X 射线脉冲星的航天器轨道确定和时间同

步与航天器姿态测量分别在  2 个环路中实现. 前者称

为航天器轨道确定和时间同步环路, 其输入信息为

光子计数器提取的脉冲信号和相位, 输出为航天器

位置、速度和时间信息; 后者称为航天器姿态测量环

路, 其输入信息为  X 射线成像仪提取的脉冲星角位置, 
输出为航天器姿态角分量. 利用  X 射线脉冲星信号测

定航天器姿态的方法与星体跟踪器类似, 区别在于

用  X 射线代替可见光观测[3]. 本文对  X 射线脉冲星与  

SINS组合导航问题不做深入研究, 主要讨论利用  X 

射线脉冲星的航天器轨道确定和时间同步的轨道力

学问题.  

1.3  X 射线脉冲星导航的时空基准与几何原理 

基于  X 射线脉冲星的航天器自主导航是以太阳

系质心坐标系为时空基准的. 太阳系质心坐标系是以

整个太阳系质量中心为坐标原点, XSSB 轴指向 J2000.0 

定义的春分点, 在天球赤道面内构成的右手坐标系, 
也称为国际天球参考框架(ICRF). 在太阳系质心坐标

系中所受到的惯性力与来自银河系中除太阳以外的

其他恒星引力互相抵消, 因而太阳系质心坐标系属

于典型的惯性坐标系, 能够精确表达三维位置坐标

和第四维时间坐标.  
在图  2 中展示了航天器利用  X 射线脉冲星进行自

主导航的几何原理. 其中, Sat 表示航天器; PSR 表示

脉冲星; OE, OS 和  OSSB 分别表示地球质心、太阳质心  

 

图 2  X 射线脉冲星导航的几何原理 
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和太阳系质心; OS—XSYSZS 和 OSSB—XSSBYSSBZSSB 分

别表示太阳质心坐标系和太阳系质心坐标系; P 脉冲

星位置单位矢量; α, λ分别为脉冲星在太阳系质心坐

标系中的赤经和赤纬; RSat, RE 和  RSat/E 分别表示在太

阳系质心坐标系中卫星位置矢量、地球位置矢量以及

卫星相对于地球的位置矢量; b 表示太阳系质心在太

阳质心坐标系中的位置矢量. 由于脉冲星距离太阳

系达几万光年, 因此对于整个太阳系来说, P 可以被

视为常矢量处理. 
从图  2 中可以看到, 从脉冲星发出的  X 射线脉冲

信号到达卫星的时间与到达太阳系质心的时间差可

以表达为卫星相对于太阳系质心坐标系的位置矢量

在脉冲星方向上投影的等效时延与卫星钟差之和 , 
并进行广义相对论时间转换误差修正.  

1.4  基于 X 射线脉冲星的航天器自主导航测量方程 

在太阳系质心坐标系中, X 射线脉冲星导航的基

本观测量是脉冲星计时模型的预报时间与卫星测量

脉冲到达时间之差[4]. 因此, 对于观测历元  tk, 利用脉

冲星的航天器自主导航测量方程可以表示为 

( ) ( ) (cos cos cos sin sin )x y zδρ λ α δ λ α δ λ δ= + +  

  (1) ,cδτ+ + vϕ

式中  
( )c cδρ τ τ ′= − − +P R RSSB Sat E Sat/E  

 ( ){ 2 2
E Sat/E E Sat/E

0

1
2D

′ ′⎡ ⎤− + − +⎣ ⎦P R R R R

 ( ) ( ) ( ) }E Sat/E E Sat/E2 2′ ′⎡ ⎤ ⎡+ ⋅ + − +⎣ ⎦ ⎣P b P R R b R R ⎤⎦  

( )E Sat/E E Sat/E
other2

2
ln 1 ,s d

c
μ ′ ′⎡ ⎤+ + +

− +⎢ ⎥⋅ +⎢ ⎥
−

P R R R R

⎣ ⎦P b b

[ ]Tcos cos cos sin sinλ α λ α λ=P

 (2) 

 ;   

δx, δy 和δz  表示相对于地球的卫星位置坐标分量偏差; 
δτϕ为星载时钟偏差; c  为光速; v  为测量噪声; μs  为太

阳引力常数; D0 为太阳质心至脉冲星的距离; 

为在太阳系质心坐标系中卫星相对于地球的近似位

置矢量; dother 为其它误差项修正量; 

Sat/E′R

• 表示求矢量的

模. (2)式右边的第  3 和  4 项称为  Roemer 延迟, 第  5 项称

为  Shapiro 延迟.  

2  X 射线脉冲星导航的航天器轨道力学模
型与时钟系统模型 

X 射线脉冲星导航系统状态方程包括卫星摄动

轨道力学方程和星载时钟状态方程. 前者为非线性

连续时变系统, 若考虑高阶项摄动, 则方程的线性化

和离散化过程极其复杂; 后者由具体的星载原子时

钟系统确定, 通常表示为多项式展开的线性离散系

统.  

2.1  航天器轨道力学模型 

基于  X 射线脉冲星的航天器自主导航的轨道力

学问题, 一般为摄动二体轨道问题或限制性三体问

题. 选择导航系统状态参量有  2 种基本类型, 即轨道

根数和位置速度. 当采用轨道根数构造导航系统状

态时, 航天器轨道动力学模型为  Gauss-Lagrange 型方

程  

( )

( )

2

2

2 2

2 2

2

2 2

2

d 2 sin 1 cos ,
d 1

d 1 sin cos cos ,
d
d cos ,
d 1
d sin ,
d 1 sin

d 1 cos 1 sin
d

sin cos        ,
1 sin

d 1 cos
d

a Se f T e f
t n e

e e S f T f E
t na
i r u W
t e

r u W
t na e i

e rS f T f
t nae p

r u i W
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M en S f
t nae
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−

−= + +⎡ ⎤⎣ ⎦

= ⋅
−

= ⋅
−

⎡ ⎤⎛ ⎞−= − + +⎢ ⎥⎜ ⎟
⎝ ⎠⎣ ⎦

− ⋅
−

−= − − −

na

2 1 sin ,r re T f
p p

⎧
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪

⎪⎪
⎨
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪

⎪
⎪

⎡ ⎤⎛ ⎞ ⎛ ⎞
+ +⎪ ⎢ ⎥⎜ ⎟ ⎜ ⎟

⎝ ⎠ ⎝ ⎠⎪ ⎣ ⎦⎩
 (3) 

3n
a
μ= u f ω= + 2(1 )p a e= −式中, ; ; ; a  为轨道半

长轴; e 为轨道偏心率; i  为轨道倾角; Ω为升交点赤经; 
ω为近地点幅角; M  为平近点角; S, T 和  W  分别表示卫

星轨道径向、切向和法向摄动加速度; f, E  分别为真近

点角和偏近点角.  
当采用位置和速度矢量构造导航系统状态时 , 

航天器轨道力学模型可以表示为 
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X ⎥  (4) 

式中, μ 为地球引力常数; r  为地心至卫星的距离; ax, 
ay  和  az 为摄动加速度分量, 其中摄动加速度包括地球

非中心引力摄动、日月摄动和太阳辐射压摄动等.  
比较  2 种系统状态参量, 具有如下基本特征. 
1) 位置和速度参量变化较快, 而对于轨道根数

形式, 只有平近点角参量变化较快, 而其余  5 个参数

均为慢变量.  
2) 位置和速度参量的量级相差较大, 而轨道根

数的半长轴量级较大, 其余参数量级相当.  
3) 用轨道根数表示轨道的空间形状, 其微小改

变对于航天器的空间位置和速度影响很大. 在考虑

摄动因素较多的情况下, 轨道力学模型均比较复杂, 
在计算量上相差不大.  

考虑高阶项摄动, 航天器轨道力学模型具有复

杂的非线性特征, 简化表示为 

 ( ) ,F X=X  (5) 

经线性化后得到 

 ,AX=X  (6) 

式中, 
X̂

FA
X

∂=
∂

, X̂ 为线性化时的参考状态. 则有, 

状态离散化系统状态转移矩阵为 

 ( ), 0 ,Att e=Φ  (7) 

相应的微分方程求解表达式为 

 .A=Φ Φ  (8) 

2.2  导航卫星轨道摄动分析 

针对导航卫星自主导航, 主要考虑地球非中心

引力、太阳辐射压和日月引力等  3 类摄动因素对导航

星座构形的影响[5]. 一般地, 在J2000.0 历元平赤道坐

标系中, 导航卫星摄动运动方程表示为 

 1 2 3 43 ,
r
μ= − + + + +r r a a a a

r

1

 (9) 

式中, μ为地球引力常数; 为卫星位置矢量; r  为地

心至卫星的距离; a

2

为地球非中心引力摄动加速度; 

a 3a 4a为太阳辐射压摄动加速度; 和 分别为日、月

引力摄动加速.  
2.2.1 地球非中心引力摄动加速度  在地心固联坐标

系(ECEF)中, 地球非中心引力位可以表示为 

 
2 0

( , , ) (sin )
nn

e
nm

n m

R
U r P

r r
μ ∞

= =

⎛ ⎞= ⎜ ⎟
⎝ ⎠

∑ ∑ϕ λ ϕ  

⎡ cos( ) sin( ) ,nm nmC n S mλ λ ⎤⋅ +  (10) ⎣ ⎦

式中, r 为卫星至地心距离; ϕ为卫星的地心纬度; λ为
卫星的地心经度; Re 为平均地球半径; nmP 为规范化

的  Legendre 多项式; nmC , nmS 为规范化的地球引力

场系数; μ为地球引力常数. 于是, 地球引力摄动加速

度可以表示为 

 
T

T
.

( , , )e ex ey ez
e e e

Ua a a
x y z

⎛ ⎞∂⎡ ⎤= = ⎜ ⎟⎣ ⎦ ∂⎝ ⎠
a

e

 (11) 

利用相应的岁差、章动、地球自转和极移转换矩

阵, 可以将 a 转化为在  J2000.0 历元平赤道坐标系中

的摄动加速度 1a .  

2.2.2 太阳辐射压摄动加速度  太阳辐射压摄动加速

度与太阳光的强度、卫星受晒面积、卫星与太阳光线

的几何关系、以及卫星表面材料特性等密切相关. 考
虑到卫星表面材料的老化、太阳能量随太阳活动的变

化、以及卫星姿态控制误差等因素的影响, 太阳辐射

压摄动力通常难以精确建模. 因此, 太阳辐射压精确

建模技术一直是精密确定和预报导航卫星轨道的技

术难点. 常用的太阳辐射压摄动模型有标准光压模

型、三角多项式模型以及  Rock4 模型等, 具体模型参

数确定与卫星的结构设计参数有关. 标准光压模型

可以表示为 

 2
2 3

( )s
e s r s

s

Af P C r
m

−
=

−

r ra
r r

, (12) 

式中, fe 为星蚀因子; A
m

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

r为卫星面质比; 为卫星

位置矢量; s 为太阳位置矢量; PS＝4.5605×10−6 N/m2; r
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Cr 的取值范围为  1~1.44. 在实际工程应用中, 根据卫

星外形结构设计和试验数据, 建立符合实际工况的

太阳辐射压摄动模型. 例如, GPS 卫星采用考虑热辐

射的三角函数多项式摄动力模型.  

2.2.3 日、月引力摄动加速度  考虑包含卫星和地球

在内的 n+2 个天体之间的相互作用, 日、月引力摄动

加速可以分别表示为 

 3 3 3 ,s s
s

ss r
μ

⎛ ⎞−⎜= −
⎜ −⎝ ⎠

r r r
a

r r
⎟
⎟

 (13) 

 4 3 3 ,m m
m

mm r
μ

⎛ ⎞−⎜= −
⎜ −⎝ ⎠

r r r
a

r r
⎟
⎟

 (14) 

式中, ,r sr 和 分别为卫星和日、月在 J2000.0 坐标

系中的位置矢量; μs, μm 分别为日、月引力常数.  
mr

2.3  星载原子时钟系统状态模型 

星载原子钟具有良好的稳定性能, 频率漂移变

化缓慢, 确定性的频率漂移可以利用数据库进行周

期性补偿, 因此时钟系统状态方程可以表示为[6] 

  (15) 11  
,k wtϕ ϕδτ δτ−⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤Δ⎡ ⎤

= +⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥
1 1

0    1f f fk k k
w

ϕ

δτ δτ
− −⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎣ ⎦⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦

式中, δτϕ, δτf 分别为卫星时钟偏差和频率误差; Δtk−1

为滤波周期; wϕ, wf  分别时钟相位噪声和频率噪声, 
由具体时钟  Allan 方差确定.  

一般地, 星载原子时钟  Allan 方差表达为 

( )
2

2 02
1

2 1+ 2ln2 +
3 2y

hh
hσ τ τ

τ
−

−
π

= ⋅ ⋅

( )
 1 2

2 2

6 + 3ln 2 ln 2 31 1+ h hh f f hτ
2 2

⎡ ⎤π −⎣ ⎦ ⋅ + ⋅ ,
4 4τ τπ π

 (16) 

式中, τ为采样间隔; fh  为测量设备的高端截止频率; ha

为与噪声过程α有关的系数, α取值为−2, −1, 0, 1 和+2
分别对应调频随机游走噪声、调频闪变噪声、调频白

噪声、调相闪变噪声以及调相白噪声等  5 种噪声过程.  
可见, 星载原子时钟系统噪声属于典型的有色

噪声过程. 在设计  Kalman 滤波器时, 首先需要对系

统噪声进行白色化处理. 依据  Allan 方差与  Kalman 滤

波统计特征参数之间的相互关系, 有色系统噪声可

以被转化为零均值的高斯白噪声[7].  

3  数值分析试验 
基于星间链路的导航星座自主导航模式, 星座

的空间方位是不确定的, 存在星座整体旋转误差随

时间累积问题 , 致使星座难于长时间自主运行 [8,9]. 
而基于  X 射线脉冲星的导航星座自主导航, 脉冲星辐

射的  X 射线信号提供了绝对时空基准, 不存在星座整

体旋转误差随时间累积问题. 利用  X 射线脉冲星的导

航星座卫星自主导航仿真试验条件:  
1) 采用导航星座构形为  Walker 24/6/1;  
2) 星载时钟采用铷原子时钟频标, 仅考虑调频

随机游走噪声系数和调频白噪声系数, 分别取值为

4.0×10−34, 2.0×10−22;  
3) X 射线脉冲星角位置精度为  10−4 as;  
4) X 射线脉冲星计时模型、TOA 转换模型及  TOA

测量精度均为  100 ns;  
5) 星载时钟初始相位和频率误差分别为  20 ns, 

2×10−12 Hz;  
6) 卫星轨道和速度初始误差分别  50 m, 0.5 m/s;  
7) X 射线脉冲星信号积分时间为  500 s;  
8) 系统仿真时间为  200 天.  
如果星载原子钟系统参数在长时间得不到修正

的情况下, 完全依赖于时钟性能进行时间保持, 那么

星载时钟误差随时间逐渐累积, 星座卫星不能进行

时间同步[6]. 在图  3, 4 和  5 中分别给出了基于  X 射线脉

冲星的导航卫星  200 天的三维轨道确定误差、径向轨

道确定误差和时间同步误差时间序列. 统计星座的

三维轨道、径向轨道和时间同步精度分别为  10.02 m, 
1.45 m 和  0.74 ns. 顾及星座卫星轨道和时钟误差, 可
以计算得到基于  X 射线脉冲星的导航星座卫星用户

测距误差(URE)时间序列, 如图  6 所示. 统计星座自

主导航用户测距精度(URA)值分别为  2.01 m, 能够满

足提高用户高精度导航定位应用需求.  
从图  6 中可以看到: 利用脉冲星辐射的  X 射线信

号, 能够高精度确定星座卫星轨道和精密时间同步, 
尤其卫星径向轨道误差较小, 获得较小的  URE 值; 星
座卫星时间同步误差与星座平均基准时间不存在漂

移问题, 说明  X 射线脉冲星为导航卫星提供绝对的外

部时空基准.  
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图 3  导航卫星轨道确定误差                       图 4  导航卫星径向轨道确定误差 

        

图 5  导航卫星时间同步误差                      图 6  导航卫星用户测距误差(URE) 

4  结束语 处理, 估计航天器轨道和时间参数, 满足实际工程应

用需求.  建立高精度的航天器轨道力学模型是  X 射线脉

冲星导航的基础和前提条件. 通过测量  X 射线脉冲星

辐射的脉冲信号达到航天器的时间, 获得航天器至

太阳系质心的时间延迟量, 构造  X 射线脉冲星导航测

量方程; 同时针对具有航天器运行环境, 建立高精度

的航天器轨道力学模型和时钟系统模型, 构造  X 射线

脉冲星导航系统状态方程; 最后, 通过  Kalman 滤波 

X 射线脉冲星脉冲到达时间提供了外部信息基

准, 直接确定单颗卫星轨道和时间参数, 不存在导航

星座整体旋转问题, 能够实现星座长时间高精度自

主导航. 本文的数值分析试验结果初步验证了基于  X
射线脉冲星的导航卫星动力定轨模型和算法的可行

性. 
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