
探测器着陆小天体的自主光学导航研究
黄翔宇 ,崔祜涛 ,崔平远

(哈尔滨工业大学 137深空探测基础研究中心 ,黑龙江哈尔滨 150001)

　　摘　要 :　提出了一种用于探测器着陆小天体的自主光学导航方案.该方案利用探测器上的光学导航相机和激光

测距仪 ,分别测量三个预先选定特征点的图像坐标和探测器到特征点的距离 ,由此得出探测器的相对位置 ,并利用广

义卡尔曼滤波实时确定探测器的轨道.最后 ,通过数学仿真验证了这种自主光学导航方案的可行性 ,并在敏感器测量

精度一定的情况下 ,通过仿真分析了小天体模型误差对导航精度的影响.
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Abstract :　An autonomous optical navigation scheme for probes landing on small body is presented. The image coordinates of

three pre2selected fixation2points (FPs) are obtained by using an optical navigation camera. And the distance from probes to each FP

is measured using a laser range finder. Relative position for probes is acquired from three image coordinates and the distance. The real2
time orbit for probes is determined by using the extended Kalman filter. The effectiveness of the scheme is validated using digital simu2
lations. And the influence of the navigation precision upon the small body model error for small body is analyzed by simulations ,under

the certain sensors precision circumstance.
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1　引言

　　小天体探测将是未来深空探测最复杂的任务之一 [1 ] .由

于小天体距离地球较远 ,导致地面到小天体探测器的通讯有

较长的时间延迟 ,于是在探测器着陆小天体段 ,基于地面的导

航方式不再可用 ,因此小天体探测器的自主导航技术将变得

更加重要[2 ] .国际上几个主要的深空任务 ,如 NASA的 DS21 ,

欧空局的 ROSETTA ,日本的 MUSES2C都指出 ,对于未来的深

空探测自主导航是必需的.着陆段探测器距小天体较近 ,小天

体将充满整个相机视场 ,于是绕飞段可用的图像匹配地形图

的光学导航方式变得不适合.而且 ,由于着陆段的特殊性 ,比

如 ,为了避免探测器撞击到岩石或大石头上 ,着陆段需要较高

的导航位置精度.为了避免探测器的硬接触 ,着陆时要严格限

制着陆速度.如日本的MUSES - C提出的着陆速度限制为 :垂

直方向小于 011m/ s ,水平方向小于 0108m/ s[3 ] .这就要求着陆

段有较高的导航速度精度.故需要研究一种精度较高的光学

导航方式.于是 ,本文依据文献 [2 ]提出的利用提取和跟踪的

特征点确定探测器与目标天体之间的相对位置与姿态的思

想 ,提出了一种用于探测器着陆小天体的自主光学导航方案.

该方案利用探测器上的光学导航相机和激光测距仪测量三个

预先选定特征点的图像坐标和探测器到特征点的距离 ,由此

得出探测器的相对位置 ,并利用广义卡尔曼滤波实时确定探

测器的轨道.

2　自主光学导航方案

211　导航系统的测量

着陆段探测器距小天体较近 ,则利用导航相机可得到小

天体表面的详细特征 ;显然 ,探测器到小天体表面的距离也进

入激光测距仪的测量范围[2 ] .由姿态控制系统保证相机和激

光测距仪实时对三个预先选定特征点的跟踪.于是 ,利用导航

相机获取每个特征点的图像坐标 p = [ px 　py ] T ,利用装在万

向支架上的激光测距仪指向特征点 ,并测量其到特征点的距

离 d.则可以得到由探测器到特征点的三维矢量 pc = [ pc
x 　pc

y

　pc
z ] T ,

Pc =
d

p2
x + p2

y + f2

p

f
(1)

这里 f 是相机的焦距长度 ,上标 c表示相机固连坐标系∑c .
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212　相对位置与姿态的确定

为了仅利用探测器上信息获得探测器与目标体之间的相

对位置与姿态 ,至少需要三个特征点 (包括着陆点) .取着陆点

为一个特征点 ,在其附近选择两个特征点 (如岩石或凹坑) ,并

保证这三个点不在一条直线上 ,则这三点可以确定一个平面.

　图 1　构造着陆点坐标系示意图

如图 1 所示 ,定义着

陆点固 连坐标系

∑f ,着陆点为坐标

原点 ,着陆点指向另

一特征点的矢量为

X轴 ,三点确定的平

面法线为 Z轴 , Y轴

构成右手坐标. 设

ef
1 , ef

2 , ef
3 分别表示

∑f 的单位矢量 ,则

构造着陆点固连坐标系为

ec
1 =

Lc
1

‖Lc
1‖

(2)

ec
3 =

ec
1×Lc

2

‖Lc
2‖

(3)

ec
2 = ec

3×ec
1 (4)

这里 Lc
i = Pc

i - Pc
0 ( i = 1 ,2) , Pc

i 是由探测器到特征点 FPi ( i =

0 ,1 ,2)的矢量.

定义 Rf
c是相机坐标系相对着陆点固连系的转换矩阵 ,则有

Rf
c = [ ec

1　ec
2　ec

3 ] T (5)

那么 ,可以得到在着陆点固连系探测器相对着陆点的位置

Y f ( t) = Rf
c ( t) Pc

0 ( t) (6)

213　导航滤波器

为了抑制测量噪声和估算着陆小天体探测器的轨道参

数 ,这里利用广义卡尔曼滤波算法设计导航滤波器.

21311　状态方程　在探测器绕飞段可以得到一定精度的小

天体模型和确定所需的三个特征点及其在小天体固连坐标系

的位置[4 ] ,则可在着陆点固连坐标系上描述探测器与目标小

天体之间的相对运动.取探测器在着陆点固连坐标系的位置

�r = [ x1 x2 x3 ] T 和 速 度 �v = [ x4 x5 x6 ] T 为 状 态 X =

[ x1 x2 x3 x4 x5 x6 ] T ,则在着陆点固连坐标系上探测器的动力学

方程为

ÛX = f ( X) + W (7)

f ( X) =

�v
2ωx5 +ω2 x1 + Ux

1
+ ax

1

- 2ωx4 +ω2 x2 + Ux
2

+ ax
2

Ux
3

+ ax
3

(8)

式中 , Ux
1

=
9U
9x1 , Ux

2
=

9U
9x2

, Ux
3

=
9U
9x3

, U为小天体引力位函数 ,

这里引用文献 [ 5 ] 中的 Eros 的引力位函数 U =
μ
r

1 +
a
r

2 1
2

C20 (3sin2 L - 1) + 3 C22cos2 Lcos2λ , 其中 μ

为小天体引力常数 ; r ,λ, L 分别是探测器在小天体球坐标上

的位置———径距 ,经、纬度 ; a为小天体近似椭球体最大长半

轴 ; C20 , C22为小天体球体调谐项系数 ; ax
1

, ax
2

, ax
3
为推进器产

生的加速度在着陆点坐标系上的分量 ;ω为小天体的自旋角

速度 ; W为模型不确定性.

21312　观测方程　选择探测器在着陆点固连系的相对位置

作为观测量 ,则观测方程为

Z = Yf = h ( X) + u

h ( X) = �r = HX (9)

其中 , H =

1 0 0 0 0 0

0 1 0 0 0 0

0 0 1 0 0 0

, u 为观测误差.假设模型误

差 W和观测误差 u均为独立的零均值高斯白噪声 ,且 E{ W

( k) W ( j) T} = Qkδkj , E{ u ( k) u ( j) T} = Rkδkj .

21313　广义卡尔曼滤波器　依据上面的状态方程和观测方

程 ,可以描述滤波过程

(1)计算最优预测值 ,数值积分

ÛX ( t) = f [ X ( t) ] ,得到 X̂ ( k + 1| k) ;

(2)预测误差方差阵

P( k + 1| k) =Φ( k) P( k| k)ΦT ( k) + Qk

其中

Φ( k)≈ I + A [ X̂ ( k| k) ]·Δt + A2 [ X̂ ( k| k) ]·Δt2/ 2 ,

A [ X̂ ( k| k) ] =
9f
9X

| X = X̂ ( k| k) ;

(3)最优增益矩阵

K( k + 1) = P( k + 1| k) HT[ HP( k + 1| k) HT + Rk + 1 ] - 1

(4)最优滤波值

　　X̂ ( k + 1| k + 1) = X̂ ( k + 1| k) + K( k + 1) { Z ( k + 1)

- h[ X̂ ( k + 1| k) ]}

(5)滤波误差方差阵

R ( k + 1| k + 1) = [ I - K( k + 1) H] P ( k + 1| k) [ I - K( k + 1)

H] T + K( k + 1) Rk + 1 KT ( k + 1)

这样 ,应用滤波方程就可以估算出探测器的轨道

X = [ x1 x2 x3 x4 x5 x6 ] T.

3　仿真与结果

　　取小行星 Eros433作为目标天体 ,其引力参数为μ= 5×

10 - 4km/ s2 ,引力场系数为 c20 = - 012730 , c22 = 011301 , a =

9900m ,自旋周期为 5127小时 ,标称的轨道取小天体的自旋角

速度ω在ω(1±30 %)范围内变化.着陆点坐标取为 x = 0 , y

= 0 , z = 0并假设着陆点固连坐标系与小天体固连系的三轴

方向相同 .初始状态为 x = 350m , Ûx = - 1. 2m/ s , y = 300m , Ûy =

012m/ s , z = 2000m ,Ûz = - 110m/ s.在初始时刻 ,探测器的相对

位置在各个方向的误差方差为 1×104m2 ,各个方向速度误差

方差为 0. 01m2/ s2 .导航相机和激光测距仪以 5秒的采样间隔

输出 ,测量精度分别为σ2
ox =σ2

py = 1×10 - 8m2 ,σ2
d = 10m2 .

由于滤波模型中的小天体模型参数存在不确定性 ,这里

假设 ,小天体引力常数μ和自旋角速度ω及引力场模型系数

a , c20和 c22同时存在 x %不确定性 ,即分别和仿真标称值相差

066 　　电　　子　　学　　报 2003年



x % ,使 x = 20 ,50 ,100 ,150进行了仿真 ,给出了滤波输出结果

与标称轨道的误差 ,结果分别如图所示.图中虚线表示 X 轴

(指着陆点坐标系)方向误差 ,点划线表示 Y轴方向误差 ,实

线表示 Z轴方向误差.图 2为模型参数存在 20 %不确定时的

轨道误差 ,图 3为模型参数存在 50 %不确定时的轨道误差 ,图

4为模型参数存在 100 %不确定时的轨道误差 ,图 5为模型参

数存在 150 %不确定时的轨道误差.

图 2　小天体模型有 20 %不确定性时所得探测器轨道误差

图 3　小天体模型有 50 %不确定性时所得探测器轨道误差

图 4　小天体模型有 100 %不确定性时所得探测器轨道误差

图 5　小天体模型有 150 %不确定性时所得探测器轨道误差

仿真结果表明 ,一定范围内的小天体模型误差 ,这种导航

方法能达到着陆段的导航精度要求.对比图 2 ,图 3和图 4可

知 ,小天体模型误差增大 ,导航精度降低 ;从图 5可以看出 ,小

天体模型误差超出一定范围 ,导航滤波器开始发散.可知 ,这

种导航方法依赖于小天体模型.实际上 ,利用探测器绕飞段的

测量数据可以得到一定精度的小天体模型 ,故这种自主光学

导航方法能达到探测器着陆段的精度要求 ,可用于探测器着

陆小天体的导航.

4　结论

　　提出了一种用于探测器着陆小天体的自主光学导航方

案 ,该方案利用探测器上的光学导航相机和激光测距仪测量

三个预先选定特征点的图像坐标和探测器到特征点的距离 ,

由此得出探测器的相对位置 ,并利用广义卡尔曼滤波实时确

定探测器的轨道.小天体的模型误差影响定轨精度 ,研究表明

一定范围内的小天体模型误差 ,导航精度能达到着陆段的要

求.利用探测器绕飞段的测量数据可得到一定精度的小天体

模型 ,故这种自主光学导航方法可用于探测器着陆小天体.
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