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摘   要   以中国首次小行星探测任务为背景，根据星载相机获取的光学影像构造三种观测量，分别为小行星相

对于航天器的高度角和方位角、赤经赤纬以及探测器与行星/小行星之间的夹角，分析了其在探测器定轨中的作

用。仿真定轨结果表明，观测时长为 100 h，探测器三轴位置误差小于 50 km，满足工程上对巡航段的轨道精度

要求，但 x 和 y 方向的位置和速度分量具有较强自相关性。此外还发现，使用单一观测数据类型比联合观测量的

定轨精度低 3～4 个量级，第三类观测量相对于其他两类观测量在定轨精度方面具有显著作用，这表明在

2016HO3 探测中，利用太阳系大天体的位置信息有助于约束探测器轨道，提高探测器的定轨精度。
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Abstract    Since an upcoming Chinese asteroid mission will  target a near Earth asteroid Kamo`oale-

wa (2016HO3) and a main-belt comets 311P/PANSTARRS, a full simulation analysis has been made on
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the spacecraft optical navigation based on three types of optical observations collected by on-board cam-

eras. The observations include the elevation and azimuth angle relative to the camera body coordinate

system, the right ascension and declination in the celestial reference system, the angle between asteroid

and the planets relative to the spacecraft. The dynamical model of the asteroid exploration mission was

firstly built and then the celestial bodies could be observed during the mission for the third model was

selected,  which  helped  to  determine  the  observation  scheme and the  pointing  direction  of  the  camera.

Based on such setting, the observation was simulated which error is about one arcsecond and then the

spacecraft  orbit  determination  was  calculated.  The  results  indicated  that  when  the  observation  time

reaches 100 h, the 3D position accuracy of the spacecraft could reach 50 km, thus technically meeting

the navigation requirement. However, the position and velocity in x and y direction are strongly autocor-

related,  which  means  that  the  spacecraft  position  in xy plane  cannot  be  easily  constrained  using  only

these  optical  observations.  Meanwhile,  the  results  also  shown  that  the  orbit  determination  accuracy

based on single observation type data is 3～4 orders of magnitude lower than that of joint observations.

The  third-type  observations  make  a  much  more  significant  contribution  with  respect  to  another  two

kinds of observations which indicates that the precise position of the solar system bodies is helpful when

constraining the position of a spacecraft for 2016HO3 exploration.

Key  words    Optical navigation, Precise orbit determination, Asteroid 469219 (Kamo`oalewa),

Asteroid exploration

 0　引言

近年来各国深空探测任务不断开展，技术不断进

步，任务设计日渐复杂与多元化，其探测目标不仅包

括月球和大行星，还包括小行星和彗星等小天体。中

国目前已完成三期月球探测任务和火星探测任务，即

将实施探月 4 期工程，同时在下一阶段将实施火星采

样返回和小行星探测等任务[1]。在深空探测任务中，

探测器高精度定位是任务成功实施的重要保障。传

统上探测器精密定轨与定位依赖于地面测站的跟踪

测量，但在小行星及其他太阳系深空天体探测时将面

临诸多挑战，例如探测器距离较远导致通信时延增

加、射电信号强度减弱、可视时间变短等，因此实时

性强的光学导航技术有着较为广泛的应用前景和较

高的应用价值[1–3]。

光学导航主要指利用星载相机获取背景天体和

目标天体的相对位置测量信息，借助行星历表中背景

天体的位置矢量，构建观测方程，进而求解探测器的

状态矢量。1968 年，美国阿波罗八号任务借助六分仪

m · s−1 σ

装置分别对恒星与地球、月球之间的夹角进行测量，

实现了辅助导航功能[4]。1998 年，美国深空一号在巡

航过程中利用小行星和恒星背景图像测量信息，成功

试验了自主导航技术，其位置误差约为 120 km，速度

误差为 0.2 （1 ）[5,6]。2020 年，日本隼鸟二号成

功完成国际上首次 C 型小行星采样返回任务，获取了

小行星“龙宫”的影像观测量，并由此解算了“龙宫”

星历，将其轨道精度从 140 km 提升至 250 m[7]。由此

可见，光学影像数据不仅可用于对探测器在太阳系内

绝对位置的定轨计算，也可提升被探测小天体历表的

精度。

截至目前小行星 469219 （2016HO3）已有 310 组

观测数据*，这也是中国首次小行星探测任务的目标之

一，该探测任务的另一个目标天体为主带彗星

311 P。2016HO3 是目前已知同种轨道类型的小行星

中距离地球最近和轨道演化最稳定的地球“准卫

星”
[8]，此外根据 2004－2021 年地基光学观测数据，解

算了 2016HO3 较为精确的轨道，其位置精度约为数

十公里至百公里**[9]。
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* https://www.minorplanetcenter.net
** https://ssd.jpl.nasa.gov/horizons/app.html#/

https://www.minorplanetcenter.net
https://ssd.jpl.nasa.gov/horizons/app.html#/


本文以小行星 2016HO3 探测为背景，研究星载

光学影像数据对探测器定轨精度的作用。构建小行

星探测器的动力学模型，分析了三种光学观测量模

型，进而分析仿真期间观测时段的选取和观测数据构

造情况。通过对探测器定轨性能的评估，研究了三种

观测量联合定轨精度及其各自作用。

 1　动力学模型与观测模型

 1.1　探测器动力学方程

小行星探测器在 J2000 日心黄道坐标系下状态

矢量为

X (t) = [xc, yc, zc, vcx, vcy, vcz]
T
. (1)

r = (xc, yc, zc)

v = (vcx, vcy, vcz)

其中前三项为探测器位置 ，后三项为速

度 。小行星探测器在巡航阶段主要

考虑太阳的中心引力以及八大行星的摄动影响，其轨

道动力学方程可以表示为

r̈ = −G(M +m)

r3
r +

∑N

i=1
Gmi

(
rsi

r3si
− ri

r3i

)
+ aT.

(2)

r

r̈ rsi

ri mi i

G

M m

4.9× 10−6 km · s−2

6.2× 10−10 km · s−2 aT

其中， 为探测器在日心黄道坐标系中的位置矢量，

为探测器的加速度， 为探测器到大行星的位置矢

量； 和 分别表示第 个大行星的位置矢量和质量，

式中未加粗的位置标量为对应位置矢量的模；N 为考

虑摄动影响的天体数量，包括八大行星和冥王星， 为

万有引力常数， 为太阳质量， 为探测器的质量。

以 2016HO3 为例，第一项为太阳的中心引力加速度，

约为 ，第二项为行星摄动加速度，

约 ， 为太阳光压等其他小加速

度项。

 1.2　观测量建模

ra

rp na

np

在探测器巡航阶段，可提供的导航信息包括背景

恒星、大行星以及小行星的星历，可以仿真三种观测

量：小行星在相机本体坐标系中的方位角和高度角；

恒星背景中小行星的天球坐标；小行星与大行星之间

的夹角。如图 1 所示， 为探测器到小行星的方向矢

量， 为探测器到小行星的方向矢量。 为探测器到

小行星的单位方向矢量， 为探测器到行星的单位方

向矢量。

(xa, ya, za)

(xi, yi, zi)

(α, δ)

(αi, δi) i

为便于观测方程推导，以小行星 2016HO3 为例，

在太阳系质心天球坐标系中其坐标记为 ，相

应行星坐标为 。在相机天球坐标系中小行

星赤经、赤纬坐标为 ，相应背景行星/恒星坐标

记为 ，其中角标表示第  颗行星或背景恒星。

三种观测值的观测方程表达式如下。

E A（1）方位角 和高度角 的表达式为[
cosE cosA
cosE sinA

sinE

]
= T−1

1 na. (3)

E A

(xcam, ycam)

其中， 和 可根据小行星在相平面的成像位置坐标

计算得到，有

E = arcsin

(
f√

x2
cam + y2

cam + f2

)
, (4)

A =

 arctan
(
ycam
xcam

)
, xcam > 0;

arctan (ycam/xcam) + π, xcam < 0.

(5)

(x′, y′, z′)

(x, y, z)

需要注意的是，在相机本体坐标系中任一点坐标记为

，该点在相机天球坐标系中的坐标记为

，二者之间的转换关系为
 

Observation 1: Azimuth and
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图 1    三种光学观测量

Fig. 1    Three types of optical observation
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(x, y, z)
T
= T1(x

′, y′, z′)
T
. (6)

T1

10−5 rad

其中，式（3）和式（6）中的转换矩阵 可以根据探测器

姿态定位和控制系统以及相机安装矩阵给出，相机指

向误差在 量级[10]。

α δ（2）赤经 和赤纬  的表达式为[
cosδ cosα
cosδ sinα

sinδ

]
= na. (7)

θ（3）小行星与行星夹角 的表达式为

cosθ = na · np. (8)

θ其中，  可根据小行星和行星在相平面的坐标计算

得到。

 2　仿真模拟

 2.1　基本参数

探测器巡航段仿真起始时刻设置为 JD2，460，

478.0（北京时间 2024 年 6 月 16 日  20:00:00），记为

Toi。探测器初始轨道在太阳系质心 J2000 黄道坐标系

下的位置为（–12750005.2, –138796124.6, –60297021.0）

km，速度为 （29516.0, 1981.2, –2973.0）m·s–1。结合

2.1 节中的探测器动力学模型并利用 RKF78 积分器

对探测器轨道进行积分[11]，2016HO3 和大行星的星历

利用 NASA 的 SPICE 工具包读取，其中使用了最新

的 DE441 行星历表 [12]。图 2 绘制了 2000－2100 年

间 2016HO3 在 J2000 黄道坐标系中 xy 平面的轨

道。图 2 中橙点表示太阳，蓝点表示地球，红线表示

2016HO3 轨道相对于地球的位置，黑线表示地球轨

道。可以看出 2016HO3 处在地球的“准卫星”环绕轨

道中，其与地球的距离约为 0.1～0.3 AU。

光学导航相机参数列于表 1，其中像素转换信息

给出了影像平面内单位长度的像素数量[13，14]。在目

前已实施光学导航的小行星探测任务中，光学导航相

机的视场范围为 1°～70°，具有较大的范围区间，这里

结合三类观测量的数值将仿真相机的视场设计为约

30°[15–17]。 使用相邻像素位置强度比例和 PSF 高斯

多项式展开可以将点源的定心精度提升至 1/33 pi-

xel[18]，由于本文模拟的导航相机视场较大，像素提取

误差设为 0.01 pixel。

 2.2　观测时段确定

第二种观测量主要为背景恒星获取小行星的赤

经和赤纬，在轨道设计前期需要根据小行星及探测器

相对位置筛选出导航段相机视场中的恒星，确定观测

计划和相机指向。对于背景恒星采用第谷 2 星表

（Tycho-2 catalogue）[19] 作为参考数据，实验中选取背

景恒星原则如下。

（1）恒星视星等值最大值为 15。

（2）每一观测时刻相机视场中的背景恒星至少

3 颗[20]。

（3）为便于构造良好的观测量，背景恒星最好均

匀分布在小行星周围，小行星和背景恒星的夹角限制

为 5°～15°。

除背景恒星外，由于太阳系内大行星的历表精度

较高（例如土星的轨道精度优于 10 km[21] ），还可利用

太阳系内大行星构建第三类观测量。根据相机视场

提前计算可供观测的行星及对应时段。图 3 绘制了

Toi 后一年内太阳、2016HO3、地球以及土星与探测

器之间可形成的观测夹角。相对于探测器，地球和土
 

表 1    导航相机参数

Table 1    Navigation camera parameter

相机参数 数值

焦距/mm 15.0

视场/(o) 29.8

像素提取误差/pixel 0.01

相机指向误差/rad 1.0×10–5

像素转换信息/(pixel·mm–1) 250.0
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星之间的夹角最小值为 0.46°，最小值时刻出现在 Toi

+4058 h，此时地球的角直径为 0.008°，不会出现地球

掩食土星的现象。根据相机 30°的视场，地球、土星

和 2016HO3 之间可进行观测的时段为 Toi +3600 h

至 Toi +4600 h（红线）。并且可以发现在此时间段内

各天体与太阳的夹角均大于 50°。

综上，根据观测量几何构型分析，这里设置的光

学导航仿真观测起始时刻为 Toi +3600 h。进一步，

为分析背景行星和小行星以及探测器相互间的位置

关系。图 4 绘制了可视天体相对于地球的轨迹。五

角星表示仿真起始时刻 Toi，深色线表示 [Toi+3600 h,

Toi +4600 h] 时段内的天体相对位置，浅色线表示

Toi 递推 300 天的轨迹。

 2.3　数据仿真

20 km (1σ)

1′′

仿真三种观测量，探测器动力学模型积分时间起

点为 Toi +3600 h，即北京时间 2024 年 11 月 13 日

20:00:00，终点为 Toi+4600 h。观测量中需要考虑相

机参数和星表等综合误差，其中 2016HO3 的星历误

差为  [9]。综合误差递推到观测量上的结果

绘制在图 5，由上至下分别为第一类观测量高度角和

方位角误差，第二类观测量小行星赤经和赤纬误差以

及第三类观测量小行星与行星夹角观测量误差。可

以看出除模型 1 中小行星的方位角误差外，其他误差

均为 量级水平。

由于小行星成像方位角 E 的不确定度与其信号

落在相平面位置的中心距呈负相关，设定小行星落在

CCD 像平面（1024, 1024+600）附近，由此降低方位角

的不确定度并减少视场边缘畸变的影响。为避免目

标小行星偏出相机视场，模型 1 中相机每 10 天更新

一次指向，图 5 中第一类观测量随机误差呈现 10 天

周期性变化趋势。仿真观测量时，每一时刻可形成

3 种观测模型获得的 6 个观测量，即为一组数据。数

据采样间隔为 600 s，对应数据组数为 600 组。
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 3　结果分析

|σt − σt−1| < 10−8

基于光学观测量进行探测器定轨主要采用批处

理最小二乘算法，利用观测值获得轨道的最佳估值。

定轨过程主要包括数据初始化、读入数据、最小二乘

估计以及结果收敛判断 4 个步骤[22]。最后一次迭代

收敛的判据为，前后两次定轨残差均方根之差变化量

的绝对值 。设起始时刻探测器初始

轨道的实际位置相比标称轨道的偏差为（100, 100,

100） km，速度偏差为（0.5, 0.5, 0.5） m·s–1。

3σ

图 6 给出了采样步长为 600 s 时，不同观测时长

同时使用三种观测量的定轨精度结果。黑线表示

30 次仿真模拟计算得到的位置速度偏差解算残差，红

线表示探测器位置和速度不确定度（ ）。可以看出

当观测时长小于 100 h，定轨精度与观测时长呈正相

关，当观测时长大于 100 h 后定轨精度提高有限趋于

平缓。

σ σ

σ

观测总时长为 100 h 时位置误差为（48.69, 45.86,

19.52） km，速度误差为（0.24, 0.22, 0.09） m·s–1，三轴

位置误差小于 50 km，可满足工程上对巡航段轨道精

度的需求。在此基础上，分析观测时长为 100 h 时各

个解算参数之间的相关性，可以基于蒙特卡罗法计

算。通过 500 次蒙特卡罗计算，图 7 绘制了解算参数

协方差，灰点为位置和速度误差，蓝线和红线分别为

1 和 3 置信区间下的误差椭圆。图 7 中 x 和 y 方向

的位置和速度相关性较强，3 置信区间的误差椭圆无

法涵盖所有蒙特卡罗计算结果，可以根据误差数据绘

制拟合后误差椭圆（黑线）。说明仅使用角度观测量

定轨难以约束径向方向，实际任务中还可以考虑增加

无线电测量观测量。

进一步，研究讨论系统误差对定轨结果的影响。

主要考虑两类系统误差：在探测器初轨三方向添加

20 km 的系统误差，在角度观测量上加入 0.1ʺ的系统
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误差。计算结果列于表 2，每一种情况在计算时均加

入观测量随机噪声，可以看出，加入系统误差后对定

轨精度的影响为千米级别，速度为厘米量级，由此可

见系统误差在不解算偏差参数时，产生的误差会被待

求参数吸收，导致定轨结果存在偏差。图 8～10 给出

了定轨误差分布，可以看出其基本符合高斯分布，但

定轨均值都存在偏差值。其中在探测器初始位置三

方向上添加 20 km 系统偏差时，系统误差可以反映在

定轨误差的均值上，从图 8 第一行的三张子图可以看

出，其三方向定轨误差的均值为 20 km，与添加的系

统误差量级一致。从图 9 和图 10 可以看出系统误差

的引入对定轨精度的影响较小，会导致定轨误差的偏

移，但是可以在实测任务中通过进行地面测试、校准

光学导航相机参数或者增加系统差参数来处理系统

误差[23]。

上述结果均是基于联合三种光学观测量解算

的。表 3 列出了基于单一观测数据和两两联合观测

数据解算的结果。可以看到使用单一观测类型数据

比包含第三类观测量的联合观测量定轨精度低

3～4 个量级，且单独使用某一类观测量时，第三类定
 

1σ表 2    考虑系统误差与不考虑时定轨精度 ( )的对比结果

1σTable 2    Comparison results of orbit determination accuracy ( ) when
considering systematic error and not

案例 系统误差 x/km y/km z/km vx/(m·s–1) vy/(m·s–1) vz/(m·s–1)

A 三方向20 km 45.83 42.91 19.56 0.23 0.21 0.09

B 0.1′′观测量 48.74 46.59 45.33 0.23 0.22 0.23

C 叠加 42.82 40.22 17.54 0.21 0.19 0.08

D 不添加 45.57 42.85 18.70 0.22 0.21 0.09
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轨精度最高，第二类优于第一类。根据图 5 中观测量

不确定度的数值，第一类观测量中的方位角以及第二

1′′

10′′

类观测量不确定度均在 左右，而第一类观测量中方

位角的不确定度在 量级，因此表 3 中定轨精度的
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结果体现为第二类优于第一类观测值。第三类观测

值对其他两类观测量的定轨精度有显著贡献，这表明

在 2016HO3 仿真中，第三类观测量（小行星与大行星

之间的夹角信息）对探测器轨道的敏感性较其他两类

观测量更高，利用太阳系大天体的位置信息更有利于

约束探测器本身的位置。

1σ

为进一步研究观测间隔和总时长两大观测因素

对定轨精度的影响，图 11 给出了联合使用三种观测

量的定轨精度与观测间隔以及观测组数的关系。图

中横轴为观测间隔，纵轴为观测组数，二者的乘积即

为观测时长。可以看出当观测组数小于 400 时，不同

观测间隔对定轨结果的影响较小，位置的定轨精度约

为 50 km（ ）。在此定轨精度要求下，定轨精度受采

样间隔的影响较小，采样间隔一定时，定轨精度与观

测组数之间存在正相关的关系，即随观测组数的增高

定轨精度有所提高。由此可以得出结论：在相同时长

下定轨精度与采样间隔呈负相关；若存在观测总时长

的限制，应优先考虑提高观测组数。从图 6 和图 11

中还可以看出，当观测量累积到一定数目后，定轨精

度提高有限，若在后续飞掠段中想进一步提高轨道解

算精度，需增加其他观测数据进行联合解算，例如星

载雷达、星载激光和无线电数据等。

 4　结语

针对中国小行星探测任务中探测器巡航段的动

力学环境，仿真了通过星载相机构造的三种光学观测

量，讨论了其对探测器轨道确定的贡献，验证了基于

星载影像数据自主定轨解算的可行性。在仿真验证

实验中，联合使用三种光学导航观测量，观测时长为

100 h 时，位置误差为（48.69, 45.86, 19.52）km，速度

误差约为（0.24, 0.22, 0.09）m·s–1，三轴位置误差小于

50 km，满足工程上对巡航段轨道精度的需求。此外

还发现第三类观测量（即 2016HO3 与大行星之间的

夹角信息）对探测器轨道的敏感性较高。研究结果对

中国即将开展的小行星探测任务，尤其是巡航段的定

轨策略和观测方案设计具有一定参考价值。
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