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摘    要： 针对广义相对论效应使恒星发出的星光在经过大质量天体时发生一定程度的偏折，狭义相对论使高速运行的

航天器能够观测到恒星光行差，这两者会造成航天器实际采集到的量测量与星历中对应的信息不符，进而影响导航精度的

问题，提出一种考虑相对论效应的天文测角导航方法。通过对星光角距量测模型进行相对论效应修正，使其符合实际观测

结果，以提高导航精度。仿真结果表明，在火星环绕轨道，提出的方法可有效修正相对论效应对航天器测角导航造成的影

响。当星敏感器量测误差为3″，火星敏感器量测误差为0.05°时，修正后的平均位置和平均速度误差相比于未修正的情况分

别减少了13.97%和13.89%。
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 引　言

近年来，人类对火星的探测热度持续增加，

2021年2月9日，阿联酋“希望号”（Hope）火星探测器

成功进入火星环绕轨道，成为西亚首个实现火星环绕

的国家 [1 ]；在2021年2月18日，美国国家航空航天局

（National Aeronautics Space and Adiminstration，

NASA）“毅力号”（Perseverance）火星车成功着陆火

星[2]；同年，中国“天问一号”探测器首次完成了对火星

环绕、着陆、巡视目标的任务[3-6]。在未来，人类将会

有更多的火星探测计划，如日本计划在2024年发射探

测器，对火卫一进行采样返回[7-8]；NASA与欧洲航天

局（European Space Agency，ESA）合作进行火星采

样返回任务，计划在2027年秋季或者2028年夏季发射

返回器和样本回收着陆器，将“毅力号”火星车采集到

的样本带回地球[9-10]；中国也在为火星后续探测进行关

键技术攻关，如重型运载火箭[11]、核热推进系统等[12]。

目前航天器主要依靠地面无线电导航[13]。对于近

空航天器尚能满足需求，但深空探测器距离地球遥

远，仅使用地面无线电导航会遇到许多问题。以火星

探测器为例，地面无线电导航存在以下问题：①通信

延迟大，无法满足对实时性要求很高的任务，火星与

地球的平均距离2.25×10 8  km，平均单向通讯时长

12.5 min；②地面深空测控站资源紧张，建造更多数量

的地面深空测控站会消耗大量人力、物力和财力；

③火星和地球环绕太阳运行，其它天体（如太阳）对

测控信号会产生干扰[14]。

为减少上述问题的影响，航天器自主导航变得愈

发重要。天文测角导航是目前主要的研究方向[15-18]，该

方法利用太阳、行星、行星卫星、小行星、彗星等近

天体和恒星等远天体之间的夹角进行导航[19]。天文测

角导航瞬时测量精度高，可提供航天器相对于目标天

体的位置信息。航天器自主导航已得到了实际运用[20-22]，

如1998年10月，NASA的“深空一号”（Deep Space-1）
探测器实现了巡航段的完全自主导航[23]。

自相对论效应被提出以来，其造成的影响始终被

研究人员所关注。对于航天器来说，其观测到的恒星

视方向是受到相对论效应影响之后的结果。当航天器

在大质量天体附近（如地球、火星、木星等）观测远

方的恒星时，由于广义相对论效应，恒星发出的光会

向大质量天体方向偏折[24]。此外，在同一时刻运动观

测者和静止观测者通过洛伦兹变换建立关联，相比于
 

收稿日期：2023-01-03    修回日期：2023-01-28

基金项目：国家自然科学基金（62003369）；湖南省自然科学基金（2021JJ40784）

第 10 卷 第 2 期 深  空  探  测  学  报（中英文） Vol. 10    No. 2
2023 年 4 月 Journal of Deep Space Exploration April    2023



航天器静止时观测到的恒星，航天器运动时观测到的

恒星视方向会发生变化，即恒星光行差。从具体数值

来看，地球的球对称引力场对光线所能造成的后牛顿

效应偏转可达到574 μas[24]，而近地轨道航天器观察到

的恒星光行差可达到26″[25]。

一些研究人员提出利用相对论效应进行航天器自

主导航，例如文献[26]提出在地球环绕轨道利用恒星

光行差进行航天器自主导航，文献[27]提出在地球环

绕轨道利用恒星光行差和地球传感器进行组合导航。

航天器在进行基于星光角距的天文测角导航时，也会

受到广义相对论和狭义相对论的影响。如果对量测模

型不进行相对论效应修正，会加大航天器导航的误差。

本文提出了一种考虑相对论效应的天文测角导航

方法。对星光角距量测模型中的导航恒星和近天体视

方向进行修正，建立了相对论效应修正后的星光角距

量测方程，使其符合实际观测结果。仿真结果表明，

考虑相对论效应的天文测角导航方法可有效提高航天

器导航的精度。此外，还分析了星敏感器量测误差变

化对考虑相对论效应的天文测角导航误差的影响。

 1    基于星光角距的天文测角导航

通过地面长期观测和计算，知道天体在某一时刻

的具体位置和速度，因此通过测量天体视方向之间的

夹角以计算航天器在太空中的位置和速度。星光角距

是指航天器对着目标天体的方向矢量与导航恒星方向

矢量之间的夹角，一般选择靠近航天器的天体作为目

标天体（如火星），导航原理如图1所示。
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图 1    星光角距导航原理

Fig. 1    Principle of star angle navigation
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火星为近天体， 、 和 是 时刻导航恒星在

太阳质心坐标系的方向矢量； 是火星质心相对于航

天器的方向矢量，可由 计算得到，其中 是

火星相对于太阳质心的位置矢量， 是航天器相对于

太阳质心的位置矢量， 表示矢量的大小。定义 、

和 是航天器指向火星的方向矢量和航天器指向

3颗导航恒星的方向矢量之间的夹角[28]。假设近天体火

αm1 αm2 αm3

αm1 αm2 αm3

星的质心为圆锥的顶点，圆锥的对称轴指向导航恒

星， 、 和 定义相对应的3个圆锥面的形状，

构成如图1所示的3个圆锥面。这3个共顶点的圆锥面相

交形成1条直线，航天器在该直线上，其被定义为航天

器的定位线。 、 或 的计算方法为

αmi = arccos(ump ·ulik)= arccos
(

rms− rps

∥rms− rps∥
·ulik

)
, i= 1,2,3

(1)

i = 1,2,3 i αmi

i

ulik k i

其中： 表示第 颗导航恒星； 是航天器指向

火星的方向矢量和指向第 颗导航恒星的矢量之间的夹

角； 是 时刻第 颗导航恒星在太阳质心坐标系的方

向矢量。

 2    相对论效应对星光角距观测的影响分
析及补偿

vobs

vobs

根据相对论效应，广义和狭义相对论都会对观测

到的恒星视方向造成影响[24, 29]。根据广义相对论，在大

质量天体附近光线的传播路径会发生偏转如图2所示，

其中虚线代表航天器观测到的恒星的视方向，实线为

实际的恒星光线传播轨迹。而根据狭义相对论，在同

一位置上处于运动状态的观测者与处于静止状态的观

测者看到的同一颗恒星的视线方向存在差异，即存在

恒星光行差如图3所示，其中 为航天器运动方向的

速度，实线为静止时刻航天器看到的恒星方向矢量，

虚线为在同一位置下航天器以速度 飞行时观测到的

同一颗恒星的方向矢量。

 

实际恒星位置

观测到的恒星位置

航天器
近天体

 
图 2    广义相对论效应造成的光线偏转的示意图

Fig. 2    Diagram of of light deflection caused by general
relativistic effects
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图 3    恒星光行差示意图

Fig. 3    Diagram of stellar aberration
 

在航天器采用星光角距进行自主导航时，航天器

观测到实际恒星视方向是相对论效应影响之后的结
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u′lik

果，而量测模型并没有考虑相对论效应的影响。因

此，要对量测模型进行修正。根据广义相对论，静止

观测者在大质量天体附近看到的真实恒星视方向 表

达式[30]为

u′lik = ulik +δulik (2)

δulik其中： 为广义相对论情况下由引力偏转造成的恒

星视方向变化。

δulik =
2µm

c2

(1−uT
lik rpm/

∥∥∥rpm

∥∥∥)(I3×3−ulikuT
lik)rpm∥∥∥(I3×3−ulikuT

lik)rpm

∥∥∥2 (3)

µm c rpm = rps− rms其中： 为火星引力常数； 为光速； 为

航天器相对于火星质心的位置矢量，火星2颗卫星质量

非常小，造成的广义相对论效应难以观测，因此这里

忽略它们之间造成的广义相对论影响。

i

u′′lik

根据狭义相对论，在式（2）基础上添加了恒星光

行差造成的影响。运动的观测者观测到的第 颗恒星的

方向矢量 的表达式[30]为

u′′lik = u′lik +
1
c

[u′lik × (vps×u′lik)]−
1
c2

[(vT
psu
′
lik)u

′
lik × (vps×u′lik)+

1
2

vps× (u′lik × vps)]+o(c−3)
(4)

vps其中： 是航天器相对于太阳系质心的速度。

vps = vpm+ vms (5)

vpm vms

o(c−3)

其中： 是航天器相对于火星质心的速度； 是火星

相对于太阳系质心的速度；符号 表示毫角秒

（mas）级可以忽略的高阶项。

u′′mp

同理，航天器观测到近天体的视方向同样会受到

狭义相对论的影响而产生像差。根据式（4）进行推

导，得到狭义相对论修正之后的火星质心相对于航天

器的方向矢量 为

u′′mp = ump+
1
c

[imp× (vps×ump)]−
1
c2

[(vT
psump)ump× (vps×ump)+

1
2

vps× (ump× vps)]+o(c−3) (6)

 3    考虑相对论效应的天文测角导航方法

 3.1    状态模型

在火星环绕轨道，航天器的动力学模型可以看作

为一个以火星为环绕中心，由火星、太阳、航天器组

成的三体问题，其它天体的摄动力考虑为噪声。因此

在以火星为中心的惯性系的动力学模型可表示为


˙̇rpm = vpm

v̇pm = −µm
rpm∥∥∥rpm

∥∥∥3 − µs

 rps∥∥∥rps

∥∥∥3 +
rsm

∥rsm∥3

+ω′v (7)

rsm = −rms µs

ω′v

其中： 为太阳相对于火星的位置矢量； 为

太阳引力常数； 为火星环绕段轨道的过程噪声。

式（7）对应的状态模型可写为

Ẋ(k) = f [X(k),k]+W(k) (8)

X(k) = [rpm,vpm]T = [xpm,ypm,zpm,vxpm ,vypm ,vzpm ]T

W(t)

其 中 ： ；

是火星环绕轨道的过程噪声矩阵。

 3.2    量测模型

由于狭义和广义相对论的影响，航天器观测到的

量测量已经是相对论效应影响后的结果，而量测模型

并没有考虑相对论效应，需对量测模型进行对应的修

正。航天器在进行自主导航时，需要对量测模型的导

航恒星视方向添加由于近天体造成的光线偏转（广义

相对论效应）和航天器自身速度造成的恒星光行差效

应（狭义相对论效应），过程如式（2）～（4）。

同理，导航模型中火星质心的视方向需进行像差的修

正，如式（6）所示。因此，式（1）可变为

αmi = arccos(u′′mp ·u′′lik), i = 1,2,3 (9)

对应的量测模型为

y = h[X(k),k]+V(k) (10)

V(t)其中： 为量测噪声矩阵。

因为火星环绕轨道航天器的状态模型和量测模型

都是非线性的，所以采用无迹卡尔曼滤波（Unscented
Kalman Filter，UKF）。

 4    仿真分析

在仿真实验中，首先进行传统的基于星光角距的

天文测角导航，并测量仿真过程中广义和狭义相对论

效应对星光角距的数值影响，其次进行考虑相对论效

应的天文测角导航，并比较与相对论效应修正前导航

精度的变化。最后，航天器在不同的星敏感器量测误

差的情况下进行考虑相对论效应的天文测角导航，以

比较相对论效应修正之后量测误差大小对导航精度的

影响。因为火卫一和火卫二质量很小，所以不考虑火

卫一和火卫二造成的广义相对论影响。测量精度方

面，在光学干涉仪基线长度为30 cm的情况下，可以达

到0.1～1 mas的测量精度[30]，其已经实现了航天器对于

相对论效应的观测。

 4.1    仿真条件

火星环绕轨道仿真数据由STK（System Tool Kit）
产生，轨道半长轴4 875 km，轨道倾角60°，轨道偏心
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率0.100  5°，仿真时间2021年3月8日00:00:00.000—
2021年3月9日00:00:00.000。航天器星敏感器的量测误

差设置为3″，火星敏感器的量测误差设置为0.05°。在

进行不同量测误差下的导航精度对比时，航天器星敏

感器对于星光角距的量测误差分别设置成为1″、3″、
10″。航天器在火星环绕轨道的自主导航仿真参数设置

如表1所示。
  

表 1    火星环绕轨道仿真参数设置

Table 1    Mars surrounding orbit simulation parameters setting
项目 数据设置

初始距离误差 [1 000 m,1 000 m,1 000 m,0.1 m/s,0.1 m/s,0.1 m/s]T

初始估计误差

协方差 P
diag[(1 000 m)2, (1 000 m)2, (1 000 m)2,

(0.1 m/s)2, (0.1 m/s)2, (0.1 m/s)2]

过程噪声协

方差矩阵 Q
diag[10−3 m2

,10−3 m2
,10−3 m2

,

10−7 (m/s)2
,10−7 (m/s)2

,10−7 (m/s)2]

滤波周期/s 60
 
 

 4.2    仿真结果

 4.2.1    传统天文测角仿真结果

基于星光角距的传统天文测角导航位置和速度误

差如图4和图5所示，可以看出传统天文测角导航平均

位置误差580.99 m，平均速度误差0.36 m/s。在仿真过

程中广义和狭义相对论对星光角距的数值影响分别如

图6和图7所示。由图6和图7可知，狭义相对论最大可

造成18.66″的星光角距数值影响，而广义相对论造成

的最大星光角距数值影响仅为1.30×10–3″，狭义相对论

效应造成的星光角距影响是主要因素。原因是航天器

在该火星环绕轨道上的平均速度为2.96 km/s，火星在

仿真过程中的平均公转速度为23.06 km/s，2个速度叠

加导致航天器能观测到明显的导航恒星和火星像差。

而火星质量仅为地球的11%，对导航恒星发出的光线

造成的引力偏折很小。
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图 4    相对论修正前航天器在火星环绕轨道上的位置误差

Fig. 4    Position errors of spacecraft in orbit around Mars before
relativity correction
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图 5    相对论修正前航天器在火星环绕轨道上的速度误差

Fig. 5    Velocity errors of spacecraft in orbit around Mars before
relativity correction
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图 6    广义相对论对星光角距量测数值的影响

Fig. 6    Influence of general relativity on measurements of star angle
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图 7    狭义相对论对星光角距量测数值的影响

Fig. 7    Influence of special relativity on measurements of star angle
 

 4.2.2    考虑相对论效应的天文测角导航结果

相对论效应修正后天文测角导航的位置和速度误

差与修正前的对比如图8所示，相对论效应修正前后平

均位置和平均速度误差的对比如表2所示。由图8和
表2可知，考虑相对论效应的天文测角的导航结果要优

于传统的基于星光角距的天文测角导航结果。航天器

平均位置和平均速度误差相比于相对论效应修正前分

别减少了13.97%和13.89%。

第 2 期 桂明臻，等：考虑相对论效应的火星探测器天文测角导航 129



不修正相对论影响

修正相对论影响

2021/03/08/00:00:00 2021/03/09/00:00:00
日期/（年/月/日/时:分:秒）

0

500

1 000

1 500

2 000

2 500

3 000

3 500
位
置
误
差

/m
不修正相对论影响

修正相对论影响

2021/03/08/00:00:00 2021/03/09/00:00:00

日期/（年/月/日/时:分:秒）

0

0.5

1.0

1.5

2.0

2.5

3.0

速
度

误
差

/（
m

·s
−1
）

 
图 8    相对论修正前后位置误差对比

Fig. 8    Comparison of position errors before and after relativity correction
 
  

表 2    相对论修正前后平均距离误差与平均速度误差对比

Table 2    Comparison of mean distance errors and mean velocity
errors before and after relativity correction

分类 平均位置误差/m 平均速度误差/（m·s-1）

未修正相对论效应 580.99 0.36

修正相对论效应 499.82 0.31

 4.2.3    星光角距量测误差分析

相对论效应修正后将星敏感器的量测误差分别设置

成1″、3″和10″，导航结果对比如图9所示，表3统计了

星敏感器量测误差在1″、3″和10″时的平均位置误差和

平均速度误差。可以看出，考虑相对论效应的天文测

角导航误差随星敏感器量测误差的增大而增大，且星

敏感器量测误差在1″～10″的范围内对导航误差影响较小。

 

2021/03/08/00:00:00 2021/03/09/00:00:00
日期/（年/月/日/时:分:秒）

（a）修正前 （b）修正后

0

500

1 000

1 500

2 000

2 500

3 000

3 500

位
置
误
差

/m

1″ 误差

3″ 误差

10″ 误差

2021/03/08/00:00:00 2021/03/09/00:00:00
日期/（年/月/日/时:分:秒）

0

500

1 000

1 500

2 000

2 500

3 000

3 500

位
置
误
差

/m

1″ 误差

3″ 误差

10″ 误差

 
图 9    相对论修正后不同量测误差情况下的位置误差对比

Fig. 9    Comparison of position errors under different measurement errors after relativity correction
 
 

表 3    相对论效应修正后不同量测误差下的平均位置误差和

平均速度误差对比

Table 3    Comparison of mean distance errors and mean velocity
errors under different measurement errors after

relativistic correction
星敏感器量

测误差大小/（″）
平均位置误差/

m
平均速度误差/

（m·s–1）

1 498.763 2 0.313 8

3 499.822 4 0.314 3

10 503.921 1 0.316 5

 5    结　论

本文提出了一种考虑相对论效应的天文测角导航

方法。在基于星光角距天文测角导航方法的基础上，

补偿相对论效应对星光角距量测模型中的导航恒星视

方向和近天体视方向产生的影响，建立了相对论效应

修正后的星光角距量测方程，使其符合实际的观测结

果。仿真结果表明，考虑相对论效应的天文测角导航

方法可有效提高航天器导航的精度。除火星环绕任务

外，提出的方法还可应用于其它行星环绕任务。
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Celestial Angle Measurement Navigation for Mars Probe
Considering Relativistic Effect

GUI Mingzhen1
，WEI Yifeng1

，NING Xiaolin2

（1. School of Automation, Central South University, Changsha 410083, China；

2. School of Instrumentation Science and Optoelectronics Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China）

Abstract：Celestial navigation based on star angle is a classical autonomous navigation method for spacecraft. By measuring

the angular  relationship between spacecraft，near  celestial  bodies  and background stars，the  current  position and velocity

information of spacecraft can be deduced. However，the effect of general relativity causes the starlight from a star to be somewhat

deflected as it passes through a massive object，and special relativity allows high-speed spacecraft to observe stellar aberration.

These two factors will cause the difference between the actual measurement of spacecraft and the corresponding information in the

ephemeris，and then affect the navigation accuracy. To solve this problem，a celestial navigation method considering relativistic

effect was proposed in this paper. The star angle measurement model is correct by relativistic effect to conform to the actual

observation result，so as to improve the navigation accuracy. The simulation result shows that the proposed method can effectively

correct the influence of relativistic effect on spacecraft star angle navigation in Mars surrounding orbit. When the star sensor

measurement error is 3″ and the Mars sensor measurement error is 0.05°，the corrected average position error and average velocity

error are reduced by 13.97% and 13.89% respectively，compared with the uncorrected case.

Keywords：Mars exploration；autonomous navigation；star angle；relativity；stellar aberration

Highlights：
●　Celestial navigation is proposed based on star angle.
●　Both of general relativity and special relativity are considered in error correction.
●　Compared with the uncorrected case，the corrected average position error and average velocity error are reduced by 13.97% and
13.89% respectively when the star sensor measurement error is 3″ and the Mars sensor measurement error is 0.05°.
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