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摘    要：对于火星探测巡航段的自主导航问题，提出了一种基于太阳及行星观测的自主导航方法。在巡航段初期及后

期，根据探测器在太阳系中的位置关系，分别选择太阳、地球及太阳、火星作为观测目标，采用星载太阳敏感器和光学相

机测量导航天体实现矢量，建立观测方程。利用非线性扩展卡尔曼滤波，分别建立两种观测方案对应的导航算法。仿真结

果表明巡航段导航定位精度优于100 km，定速精度1 m/s。该方法实现简单，系统资源要求不高，对未来火星探测具有一定

的工程参考价值。
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0    引    言

深空探测具有飞行距离远、飞行环境未知因素

多、飞行程序复杂、器地通信时延与损耗大、存在跟

踪盲区与天体客观遮挡现象、自主性要求高等特点，

对导航能力提出了更高的要求[1-2]。为了确保我国未来

深空探测重大工程任务的顺利实施，提高深空任务的

成功率，降低工程技术风险，深空自主导航是必须且

亟待解决的关键基础问题之一。

目前基于光学的天文自主导航是研究的热点之

一。美国最早在“水手号”[3-4] “海盗号”[5]“旅行者号”[6]等

深空探测任务中，将星载敏感器获取的天文光学图像

发送回地面导航系统进行处理后，再上传回深空探测

器，实现了对天文光学导航方法的验证。“深空1号”是

真正实现全过程自主导航的首个深空探测器。探测器

在行星际巡航段通过测量小行星及背景恒星，实现了

位置速度的自主估计[7]。

然而，对于火星探测任务，由于近地小行星数量

有限且受到观测筛选准则的约束，可用的导航小行星

数量不一定满足任务要求[7-8]。另外，地面站观测获得

的小行星星历信息误差较大，从而无法获得满足导航

精度要求的导航方案。自主光学导航方法在行星际巡

航段中的应用还需进一步的研究。

对于深空探测的行星际巡航段，太阳是最稳定也

是最重要的参考天体，且目前数字太阳敏感器结构简

单，技术成熟，测量精度达到0.001°[9]。俄罗斯地球物

理协会（Geofizika）研制的视场为92°×92°的CCD太阳

敏感器，其测量精度达到角秒级[10]。同时，对于火星

探测任务而言，地球和火星是巡航飞行过程最近的大

天体，极易被观测到。通过星载光学导航敏感器可获

得其视线矢量方向，测量精度也已达到角秒级。

因此，针对火星探测巡航段的自主导航，本文研

究了一种基于太阳及行星视线方向的自主导航方法，

根据探测器在太阳系中的位置关系，分别选择太阳、

地球及太阳、火星作为观测目标，获取角度信息，并用

扩展卡尔曼滤波对位置、速度等导航参数进行估计。

1    巡航段自主导航数学模型

1.1    状态方程

(t)
以探测器在J2000日心黄道惯性坐标系下的空间位

置与速度作为导航系统的状态矢量 。

(t) = [x ; y; z; vx ; vy; vz]T (1)

对于火星探测器而言，状态方程一般是依据卫星

轨道动力学方程建立。在火星探测巡航段，主要考虑

太阳、地球、火星等天体摄动，太阳光压摄动，探测
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器的修正推力等影响。在日心惯性坐标系下，轨道动

力学方程的一般形式为

_ = (2)
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其中：第一项表示以太阳为引力中心的引力加速度

项， 为太阳引力常数；第二项表示考虑的行星第三

体引力摄动加速度项， 是第i个行星在日心黄道惯性

系下的位置矢量， 是对应的行星引力常数， 为行

星相对探测器的位置矢量；第三项是太阳光压摄动加

速度项，η是光压因子， 为探测器的表面反射系

数， 是垂直于太阳光线方向探测器横截面积，m
是航天器的质量；最后一项 表示其他未建模加速

度项。

综上，可以将探测器轨道动力学方程表述为如下

一般形式

_ (t) = f ( (t) ; t) + (t) (4)

(t)其中： 表示状态模型噪声，一般作高斯白噪声处

理。

1.2    巡航段初期观测方程

在巡航段初期，考虑到探测器在太阳系空间中的

位置，地球和太阳是最易被观测到的两个天体。巡航

段初期观测方案如图 1所示，利用星载导航敏感器和

太阳敏感器分别获得地球、太阳的光学图像，进而提

取这两个参考天体相对探测器的视线矢量，然后结合

导航滤波算法实现自主导航。

导航敏感器探测到的导航天体视线方向矢量可用

成像传感器中的像元和像线值表示：·
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其中：p和l为天体在成像传感器中的像元和像线值，
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和 为成像传感器中心点的像元和像线值，K为由毫

米转为探测器像素的转换系数矩阵，f是导航敏感器的

焦距， 为在相机坐标系下的目标天体矢
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航敏感器量像元 和像线 观测方程
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vps vls vpe vle其中： 、 、 、 为对应的观测噪声。

1.3    巡航段末期观测方程

在巡航段末期，探测器将逐步靠近火星，火星的

视星等逐步减小。探测器利用星上导航敏感器和太阳

敏感器获得火星、太阳的光学图像，进而提取参考天

体相对于探测器的视线矢量，然后结合导航滤波算法

实现自主导航，如图 2所示。

该观测方案同样可用上述方法建立量测方程，这

里给出另一种量测方程的建立思路。

在日心惯性坐标系中，根据图2中各视线矢量的几

何关系，可以有

° = arccos (n ps ¢ n pm) (8)

µ = arccos (n sm ¢ n pm) (9)

探测器在惯性系中的位置

sp =¡
k smk sin µ

sin °
¢ n ps =

¡k smk

s
1¡ (cos µ)2

1¡ (cos °)2
¢ n ps

(10)

图 1    巡航段初期观测方案

Fig. 1    Observation scheme in the beginning of interplanetary cruise

图 2    巡航段末期观测方案

Fig. 2    Observation scheme in later interplanetary cruise
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sp = ¡k smk

s
1¡ (n sm ¢ n pm)

2

1¡ (n ps ¢ n pm)
2 ¢ n ps即：

n ps n pm其中： 和 为目标天体相对探测器视线方向的

单位分量，可通过导航敏感器及太阳敏感器获得，其

观测量模型有

]n ps = n ps + ps (11)

]n pm = n pm + pm (12)

ps pm其中： 、 为视线矢量观测噪声。

sp取 的观测值为Z，则观测方程有
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忽略观测量中的高阶小量，由太阳和火星视线信

息得到探测器位置矢量的观测方程可表示为

= (X ) + (t) (17)

(t) =
@ mp

@n sp
sp+

@ mp

@n ep
ep其中：观测误差 。

1.4    导航滤波算法

考虑到观测方程的非线性和星上计算能力的约

束，本文选用基于滤波值线性化的滤波方式，即扩展

Kalman滤波。

对于如下的导航系统

_ (t) = f ( (t) ; t) + (t) (18)

= (X ) + (t) (19)

由扩展卡尔曼滤波算法可得，状态转移矩阵及量

测矩阵为
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基于EKF的自主导航滤波算法如下：
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k k、 分别为状态模型噪声的协方差阵和量测模

型噪声的协方差阵。

2    仿真分析

2.1    仿真条件

以火星探测2020年发射窗口为例，对地火转移段

基于太阳及地球/火星视线信息的自主导航方法进行仿

真。仿真中所使用的参数如下：

1）探测轨道：在J2000.0日心惯性坐标系下，发射

日期2020年7月22日21：46：07（UTC），到达日期

2021年1月21日23：59：07（UTC）。

2）测量误差：1”。探测器在飞行过程中通过敏感

器合理布局及姿态机动实现对太阳及地球/火星视线信

息的测量。

3）初始误差：三轴位置误差50 km，三轴速度误

差10 m/s。

2.2    仿真结果与分析

在巡航段初期，以观测方案一进行自主导航仿

真。仿真时间自发射后3天至发射后23天，得到位置和

速度估计误差仿真曲线如图 3所示。

图 3    巡航段初期探测器空间运动状态

Fig. 3    Probe track in the beginning of interplanetary cruise
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探测器的位置与速度估计结果分别如图 4、5所
示。

图 4、5中纵轴分别表示探测器位置估计误差、速

度估计误差，横轴为仿真时间。从仿真结果可见，卫

星的位置估计误差为[–112.194 94.159 25.242] km，速

度估计误差[–0.083 –0.0233 –0.350] m/s。同时，状态误

差具有较好的滤波收敛速度和效果，在仿真2 000步时

就基本上趋于稳定，且最终估计误差满足卫星自主定

轨精度的需求。

在巡航段后期，以观测方案二进行自主导航仿

真。仿真时间自到达火星前30天至到达火星前5天，得

到位置和速度估计误差仿真曲线如图 6~8所示。

从仿真结果可见，卫星的位置估计误差为[–114.937
–171.466 –97.925] km，速度估计误差为[–0.141 0.357
–0.020] m/s。

在仿真过程中发现，当量测噪声R取较大值时，滤

波结果会出现发散现象。因此，改善导航相机性能可

以有效提高卫星定位精度。另外，在量测噪声一定的

前提下，滤波周期较大时，可以在一定程度上抑制滤

波结果的发散现象，但同时会导致系统状态方程线性

化误差的增加，所以，如何更好地协调滤波周期和状

态方程线性化误差将是进一步研究的重点。

图 4    三轴位置估计误差

Fig. 4    Estimate error of three-axis position

图 5    三轴速度估计误差

Fig. 5    Estimate error of three-axis velocity

图 6    探测器空间运动状态

Fig. 6    Probe track in the later of interplanetary cruise

图 7    三轴位置估计误差

Fig. 7    Estimate error of three-axis position

图 8    三轴速度估计误差

Fig. 8    Estimate error of three-axis velocity
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3    结    论

本文研究了火星探测巡航段仅利用星载光学导航

敏感器来自主确定位置及速度的导航方案，设计了基

于太阳、地球的巡航段初期观测方案及基于太阳、火

星视线矢量的巡航段后期观测方案，给出了导航系统

的扩展卡尔曼（EKF）滤波算法。以火星探测2020年
窗口为例开展数学仿真，仿真结果显示该导航方法三

轴位置估计误差优于120 km，三轴速度估计误差优于

0.5 m/s，能够满足火星探测任务导航需求。且该方法

实现简单，对星上资源需求不高，具有一定的工程实

际应用意义。
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Research on Celestial Navigation for Mars Missions during the Interplanetary
Cruising

CHEN Xiao1,2
，YOU Wei1,2，HUANG Qinglong2

（1. Harbin Institute of Technology，Harbin 150001，China；2. Shanghai Institute of Satellite Engineering，Shanghai 200240，China）

Abstract：For the issue of navigation during the interplanetary cruising，a celestial navigation based on the Sun and Planets
observation is proposed. According to the position of a probe in solar system，Sun/Earth and Sun/Mars are selected as targets for
navigation observing. Respectively，Sun sensor and optics navigation sensor on the probe are used to measure line of sight. The
fundamental of the observation schemes is analyzed and the measurement equations are educed in details. The orbit parameters of the
probe are estimated in real time by utilizing extended Kalman filter. Finally，the autonomous navigation methods presented are
verified by the data of 2020 Mars mission. Simulation result shows that the estimation accuracy of position and velocity can meet the
requirements of the interplanetary cruising phase.

Key words：Mars exploration；autonomous navigation；line of sight
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