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摘    要：行星着陆自主导航与制导控制技术是行星着陆过程的核心技术之一，关系到行星着陆任务的成败。本文基于

未来火星和小天体着陆对自主导航与制导控制技术的发展需求，阐述了进一步开展自主导航与制导控制研究的必要性，围

绕行星着陆过程环境特点，分析了自主导航与制导控制技术所遇到的挑战，随后概括了行星着陆自主导航与制导控制所涉

及的关键技术，并综述了关键技术的研究现状。最后对我国未来行星着陆探测自主导航与制导控制技术的发展方向进行了

展望。
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0    引    言

随着航天科学技术的发展，行星探测已经逐渐成

为国际航天领域的热点[1]。火星是太阳系内与地球自然

环境最为类似的行星，对火星地质、大气、环境的考

察可以为揭示生命起源、地球演化等一系列科学问题

提供重要线索。小天体被认为保存有宇宙形成初期的

古老物质，因此小天体探测是人类了解宇宙起源的重

要途径。同时，小天体独特的环境也有利于对航天新

技术进行验证。科学和技术两层面的丰厚回报使得火

星和小天体成为人类行星探测的首选目标。

行星着陆探测和采样返回是最具挑战性的行星探

测活动，各航天大国也充分认识到开展行星着陆探测

和采样返回任务对探索生命起源、演化和提高自身航

天技术实力的重要性，都在积极地开展相关任务。其

中，安全、精确地着陆到行星表面是成功开展行星着

陆探测任务及采样返回的前提，而行星着陆过程的高

性能自主导航与制导控制是实现安全、精确行星着陆

的基础[2]。

截至目前，人类已经进行了47次火星探测和19次
小天体探测。随着行星探测技术水平的提高，对火星

和小天体的探测方式将由飞越、绕飞探测逐渐向着陆/
附着、巡游、采样返回发展。火星表面存在稀薄的大气，

大气环境的复杂与不确定性以及动力学系统的强非线

性和时变性是制约火星着陆自主导航与制导控制性能

的主要因素。小天体尺寸小且多呈现不规则的形状特征，

加之对于形状尺寸与结构组成的先验信息极其有限，其

具有不规则弱引力场等多种因素的存在，这些对着陆

过程的精确导航制导与控制提出了挑战。因此在已有

的火星和小天体探测任务中，只有7次火星着陆任务和3
次小天体着陆任务成功实现表面软着陆，如表 1所示。

在已实施的火星着陆探测任务中，美国的“好奇

号”探测器代表了火星探测技术的最高水平，首次在大

表 1    火星及小天体探测任务统计表

Table 1    Statistics of Mars and small body exploration missions

任务类型
火星 小天体

成功 失败 成功 失败

飞越 5 6 12 2

环绕 7 10 2 0

着陆/采样返回 7 6 3 0

合计 19 22 17 2
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气进入段采用了大气制导技术，继而在动力下降段采

用“天空吊车”的着陆方案，并结合轨迹跟踪实现软着

陆，最终着陆误差只有2 km左右[3]。在已发射的小天体

附着探测任务中，“隼鸟号”和“罗塞塔”是专门针对小

行星和彗星的附着探测任务[4-5]。“隼鸟号”对离子小推

力发动机、自主导航与制导控制等技术进行了验证，

但在任务执行过程中，探测器推力系统出现故障，导

致首次尝试着陆失败，经过多次尝试后最终实现小天

体采样，并于2010年6月返回地球。“罗塞塔”任务的

“菲莱”着陆器在着陆过程中喷射装置和锚定系统发生

故障，导致其并未成功锚定到目标着陆区，在多次弹

跳和翻滚后，最终稳定在悬崖底部的阴影区，由于太

阳能电池电量不足，导致其目前仍处于休眠状态。

未来的行星探测任务要求探测器具有在较高科学

价值的特定区域精确着陆的能力。NASA发布的新一

代精确着陆系统（pin-point landing systems，PPL）的

目标是火星着陆精度达到10～0.1 km[6]，小天体探测的

精确着陆更是保证任务成功的前提条件。但现阶段的

导航与制导控制方案并不能满足上述行星着陆任务的

精度需求，因此需要对火星及小天体着陆动力学特性

进行更深入的研究，进而构建先进的自主导航与制导

控制方案，以提高行星着陆的精度与安全性。

1    行星着陆自主导航与制导控制问题分
析

1.1    行星着陆过程

火星着陆过程依次经历最终接近段、进入段、下

降段和着陆段。其中最终接近段一般从进入火星大气

前12 h开始，这个阶段主要任务是进行最终的轨道机

动，调整探测器姿态，执行巡航级分离指令，同时确

定探测器大气进入点状态，并上传导航制导参数。

大气进入段又称为高超声速段，从进入大气层开

始，到降落伞完全展开为止，是火星着陆过程中气动

环境最恶劣也是最为复杂的阶段。探测器到达火星

时，其相对火星的速度为4～7.5 km/s，探测器在进入

段依靠气动阻力将速度减小到2 Ma左右，期间探测器

将经历峰值过载、峰值动压，并且由于摩擦将产生大

量的气动热，为了保护探测器免受气动热的影响，一

般将其安装在热防护罩内。

下降段又可细分为伞降段和动力下降段。其中伞

降段从降落伞的展开开始，到下降发动机点火为止，

这个阶段主要利用降落伞进一步降低探测器的飞行速

度，同时实施防热罩抛离、导航敏感器初始化等。动

力下降段从下降发动机点火到下降级稳定为止，这个

阶段的主要目的是消除水平及垂直速度，稳定下降

级，为最终的着陆做好准备。相比大气进入段，在动

力下降段探测器具有较强的机动能力，所以未来火星

着陆任务的自主障碍检测规避及下降制导等都将在这

个阶段实施。

着陆段从释放巡视器开始，到巡视器着陆为止。

这个阶段主要目的是安全释放巡视器，并实施下降级

与巡视器的分离，最终巡视器独自开展科学探测任

务。最新的“好奇号”探测器首次采用了“天空吊车”的

着陆方式，下降级通过吊带将巡视器匀速缓慢释放直

至着陆。这种着陆方式适用于大质量飞行器的着陆过

程，并且比传统的着陆方式具有更高的着陆精度。“好

奇号”的火星着陆过程如图 1所示。

图 1    “好奇号”火星着陆过程示意图

Fig. 1    Schematic of Mars landing of Curiosity
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根据探测任务的需求，可以将小天体附着探测任

务过程分为接近交会段、环绕段以及下降附着段。小

天体探测任务的接近交会段从光学导航相机捕获到目

标星开始。在接近交会目标星的过程中，依照后续任

务的不同，探测器可分为飞越、撞击、绕飞、附着等

模式。在绕飞模式下，探测器在接近交会段实施制动

机动以进入环绕目标小天体的目标轨道，进而执行环

绕、下降附着等后续任务。

在环绕探测阶段，探测器利用携带的科学载荷对

目标小天体进行观测、重建并修正目标星相关模型及

物理参数。同时，随着目标星物理参数精度的不断提

高，探测器不断降低轨道高度，进一步提高对小天体

表面的测绘精度，为后续附着或采样返回探测的实施

奠定基础。

下降附着过程可细分为下降段和最终附着段两部

分。在下降段，探测器脱离绕飞轨道落向小天体表

面，此时尚不能对目标着陆区进行精细观测，激光测

距仪也不能获取相对着陆点的距离信息，探测器首先

飞向目标着陆区附近，以获取更高精度的测量信息。

在接近目标着陆区的过程中，随着对着陆区观测精度

的提高，探测器能够获取相对着陆点的测量信息。在

最终附着段，探测器综合利用光学相机与激光测距仪

等导航敏感器，自主向目标着陆点下降并使附着速度

逐渐降低为零，实现安全、精确附着。

1.2    行星着陆自主导航与制导控制的挑战

为了成功实施精确行星软着陆，着陆全过程必须

具备自主导航与制导控制能力。这一方面需要精度

高、实时性强的自主导航系统，另一方面需要鲁棒性

强、稳定性好的制导控制系统的支持。行星探测目标

一般距离地球十分遥远，而着陆过程相对较短，火星

大气进入段作为着陆过程中历时最长的阶段也只有短

暂的4～6 min，然而地火之间最短的通信时间长达

6 min以上，所以传统的基于地面深空网遥测信息的导

航及遥控操作方式难以应用于行星着陆。同时行星着

陆过程动力学环境的特殊性给精确导航与制导控制带

来了巨大的障碍。其中导航观测信息匮乏、动力学系

统非线性和不确定性、以及制导控制能力弱是行星着

陆自主导航与制导控制所面临的三个主要挑战，具体

描述如下：

1）导航观测信息匮乏

导航观测信息匮乏主要体现在两个方面，一是导

航观测手段有限，二是观测信息所携带的状态信息有

限。例如在火星大气进入段由于热防护罩的包裹，大

量导航敏感器无法开机工作，可利用的导航信息十分

匮乏。虽然有学者提出了基于无线电测量的导航方案

来弥补导航信息的缺失，但现阶段缺少足够的可以提

供导航服务的信标或轨道器，很难实现探测器的全状

态估计。这些因素都对自主导航方案设计提出了诸多

要求[7]。

2）动力学系统非线性和不确定性

探测器在火星进入段运动速度快，且受到气动力

的作用，造成动力学模型的高动态与强非线性，同时

大气密度误差、阵风等因素都造成动力学系统的扰

动，另外气动参数、结构参数等都难以在线精确辨

识，也增加了动力学系统的不确定性。小天体形状不

规则、自旋不稳定，且多数小天体缺少物理特性的先

验信息，这些都导致小天体周围的引力场呈现出较强

的非线性与不确定性[8]。这些对导航与制导控制系统的

鲁棒性及稳定性提出了较高的要求。

3）制导控制能力弱

火星大气进入过程中探测器通过质心偏移获得升

力，并通过改变倾侧角的大小与方向产生一定的控制

能力。与有翼飞行器相比，火星探测器升阻比小、控

制能力弱，难以实现大范围机动。在初始偏差、过程

扰动同时存在的情况下单纯通过倾侧角一个控制量满

足纵程与横程约束及多种路径约束对制导控制系统设

计提出了很大的挑战[9]。

2    行星着陆关键技术研究现状与展望

从现有的研究进展来看，要实现精确安全的行星

着陆探测，满足探测器自主导航与制导控制理论方法

的性能需求，亟待解决以下若干关键技术问题：

1）自主导航方案设计与优化

自主导航方案的优化设计是提高行星自主导航精

度的重要手段，在导航信息匮乏情况下显得尤为重

要。虽然已有学者论证了火星大气进入段自主导航方

案的可行性，但对导航方案优化设计问题仍未有系统

研究，同时导航观测特性给自主导航方案优化设计问

题提出了多种约束条件。因此研究自主导航系统的性

能评估准则，提出导航精度评价指标，并分析导航信

标布局构型与导航性能间的理论关系，在此基础上建

立导航方案多种约束模型，优化信标布局构型，合理

利用有限的观测信息使导航性能达到最优，同时进一

步寻求最优的导航观测方案，是行星着陆自主导航必

须解决的关键问题之一。

2）多约束不确定条件下的轨迹优化

火星大气进入段大气制导技术是提高火星着陆精

度的必要手段，而火星大气进入段自主导航与制导控
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制性能具有互相耦合的关系，一方面进入轨迹的形状

将影响导航系统可观测度及导航精度，另一方面导航

精度又制约了制导控制系统性能，从而改变进入轨迹

的形状。同时，大气进入段气动热、开伞点状态、以

及信标的可见性等为参考轨迹优化提出了严苛的约束

条件。所以需要在满足多种约束的前提条件下充分考

虑导航精度，提高导航制导性能。同时火星大气密度

扰动、小天体引力场及表面特征、初始状态误差等也

造成了动力学系统的不确定性。因此如何在可观测度

分析的基础上引入系统不确定性影响因素以提高参考

轨迹优化对大气进入段扰动的鲁棒性，也是需要解决

的关键问题。

3）欠观测条件下的状态高精度估计

基于惯性测量单元航位递推的惯性导航方案无法

满足未来行星着陆精度需求，而基于导航滤波方法的

状态估计是其他自主导航方案的基础。在行星着陆阶

段的复杂环境中，导航信息匮乏、动力学模型强非线

性、系统模型参数不确定性、状态误差分布非高斯性

等不利因素共同导致了自主导航性能退化的情况。同

时探测器上携带的星载计算机的数据存储与运算能力

有限，使得高性能导航传感器以及高精度导航滤波算

法的应用受到了限制。因此揭示环境扰动不确定性对

导航性能的影响机理，提高欠观测、非线性、强扰动

条件下的状态实时估计精度成为导航方案设计中迫切

需要解决的问题。

4）有限控制能力下的高精度制导

在火星大气进入段，探测器采用质心偏置的方法

产生配平攻角，进而获得一定的升力，并采用倾侧角

作为唯一的控制变量进行控制，导致升阻比小，控制

能力有限，容易出现饱和情况。同时在火星大气进入

段，主要依靠气动力进行控制，由于火星大气稀薄，

探测器运动中的机动性远远弱于地球大气。而在飞行

过程中，制导指令不仅要使探测器达到开伞条件，同

时还要满足热流约束、过载约束等一系列路径约束，

另外随着火星着陆精度的提高对开伞点位置、高度、

速度等都有明确的精度需求。因此单凭控制能力有限

的倾侧角控制实现精确制导对制导系统设计提出了严

苛的要求，有限控制能力下的高精度制导是未来行星

着陆探测亟待解决的关键问题之一。

5）小天体弹跳附着与移动控制策略

由于小天体尺寸小、形状特征奇特，引力场呈现

出微弱及不规则特性，加之导航制导与控制性能约

束，首次附着尝试完全成功的难度极大。而碰撞和扰

动所引起的探测器弹跳是威胁任务成功的主要因素。

若在弹跳后未采取补救措施，极有可能导致探测器倾

覆甚至逃逸。另外小天体表面移动方式主要是弹跳

式，由于小天体表面逃逸速度低，远距离转移需要采

用多次弹跳方案以免所施加的单一速度脉冲超过逃逸

速度造成探测器逃逸。因此必须针对探测器弹跳附着

和移动控制策略开展研究，一方面在附着弹跳发生后

及时采取补救措施，另一方面可以保证远距离弹跳移

动的精度与安全性。

2.1    自主导航方案设计与优化

火星最终接近段导航信息源匮乏，如何提高导航

自主性与精度是最终接近段自主导航的首要目的。基

于脉冲星测量的导航方法一直是近年来的研究热点，

Sheikh，Emadzadeh等诸多学者对脉冲星导航的可行性

与精度以及解算方法等进行了深入的研究[10-11]。2011
年，NASA联合美国大学空间研究联合会启动了“中子

星内部组成探测器任务”（neutron-star interior composition
explorer ，NICER），其中的空间站X射线授时与导航

技术试验项目（station explorer for x-ray timing and
navigation technology，SEXTANT）专门用于论证深空

探测背景下的X射线脉冲星自主导航技术[12]。脉冲星导

航具有自主性高、导航信息源分布广泛等优势，可用

以解决火星最终接近段导航信息源匮乏的难题。在地

面测控信息切断后仍可使用脉冲星测量信息与星上惯

性测量单元输出及其他导航测量信息相融合，实现星

上实时自主导航。在此基础上，Y u等学者利用

Fisher信息矩阵概念解析分析了导航脉冲星方向与导航

性能的关系，并提出了导航脉冲星优选方法[13]。Cui等
在X射线脉冲星导航的基础上引入与火星轨道器的无

线电测量信息避免了因系统非线性造成的估计滤波性

能下降问题[14]。

“海盗号”作为NASA第一颗成功软着陆火星的探

测器，在进入段采用的惯性导航技术为后续的火星着

陆任务提供了大量的技术支持。然而，现阶段采用的

惯性导航精度会因进入段初始状态误差、IMU（惯性

测量单元）漂移和随机误差、外部环境扰动等因素影

响而随时间发散，不能长时间单独工作，造成导航精

度较低，难以达到未来火星精确着陆的精度需求。为

了提高进入段导航性能，各国学者提出了若干潜在的

导航方案。Ely和Lévesque等针对火星进入段非线性动

力学系统，引入火星大气密度指数模型，提出了将IMU
测量的加速度数据作为外部观测量的进入段导航观测

方案[15-16]。Dubois-Matra和Zanetti等人也做了相似的研

究，证明该导航方法比惯性导航算法对大气模型扰动

具有更强的鲁棒性[17-18]。此外可以利用潜在的导航信标
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资源，例如火星探测任务轨道器或火星表面人工信

标，通过探测器的相对无线电测量丰富大气进入段导

航信息，进而修正惯性导航带来的误差。国内外学者

对相似的导航方案进行了大量的研究，并提出了火星

网络（Mars network）的概念[19]。为了进一步提高信标

相对测量信息的利用效率，Yu等以可观测度为指标优

化了火星表面信标位置[20]，并引入Fisher信息矩阵解析

推导了信标数量和布局构型与导航系统可观测度的关

系[21]，在此基础上实现了火星导航轨道器的轨道优化，

并比较了利用轨道器及表面信标的导航性能差异[22]。

在火星动力下降及着陆段，大量导航敏感器可以

开机使用，采用多普勒雷达和高度计通过滤波算法可

以有效进行火星下降段导航，而且在几次成功的火星

着陆探测任务中也表现出良好的性能。为了进一步提

高火星着陆导航精度，美国喷气推进实验室（Jet Propulsion
Laboratory ，JPL）开发了基于视觉测量的自主精确着

陆和障碍规避技术（autonomous landing and hazard
avoidance technology，ALHAT），并将其成功应用于

月球着陆器“牵牛星”的前期设计工作中[23]。欧空局也

组织研究人员对基于光学测量的自主导航方案进行了

研究，研发了基于激光雷达（LIDAR）的软着陆GNC
仿真系统 [ 2 4 ]。此外Li等分别对基于光学信息辅助

IMU导航以及基于微型高度计和速度计（MCAV）辅

助IMU导航的机理进行了研究[25-26]，提出了基于导航相

机光学测量以及微型高度计和速度计辅助IMU的火星

下降段导航方案。为了解决导航信息处理计算量大的

问题，Yu等人利用无线电测距、多普勒雷达、导航相

机等敏感器结合信息融合思想进行自主导航及加速度

计校准，并对火星表面无线电信标位置进行优化 [27]。

Qin等学者在“好奇号”着陆导航方案基础上引入了相对

轨道器的无线电测量信息构建导航方案，提高了绝对

位置估计精度[28]。

小天体附着过程中基于光学图像的自主导航方式

是主要的研究方向。美国JPL实验室通过处理星体表面

光学图像和激光测距仪测得的探测器到特征点的距

离，对探测器的位置和相对运动信息进行估计[29]。邵

巍等提出了一种基于特征匹配的小天体自主附着导航

方法，并利用拼接图像建立虚拟地图，在无法观测到

目标附着点时也能确定探测器的位置[30]。此外田阳等

提出了一种跟踪序列图像特征点并结合到星体表面测

距信息的自主附着导航方法，且不需特征点的精确位

置，提高了方法的适用性[31]。朱圣英等研究了以地形

特征为导航路标的小天体绕飞和星际着陆自主导航方

法，并基于可观测度指标分析了路标几何分布对导航

精度的影响，给出了导航路标选取的基本准则[32]。

行星着陆各阶段动力学环境复杂多样，导航性能

需求不同，未来的导航方案设计与优化研究将重点结

合不同阶段动力学特性与精度需求，寻求潜在导航信

息源，构建新的导航方案，并结合可观测性、估计误

差下限、关键点导航精度等对敏感器配置进行优化，

达到导航信息利用最大化。

2.2    多约束不确定条件下的轨迹优化

行星着陆过程中的轨迹优化是提高任务安全性的

重要手段，也是轨迹跟踪制导的基础。目前行星着陆

轨迹优化问题的求解方法可以大体分为三类：间接

法、直接法以及启发式优化方法。间接法通过协状态

的引入将最优控制问题转化为两点边值问题，结合条

件方程（正则方程、横截条件和控制方程），得到最

优控制量与状态轨迹。Pontryagin极小值原理在求解最

优控制量时引入了路径约束，从而进一步将间接法拓

展到了工程实际中。Vinh等针对简化的大气内平面运

动模型对最优飞行轨迹进行了求解，针对不同的飞行

模式对轨迹优化问题开展了深入研究[33]。Istratie等利用

间接法对不同优化指标下的跳跃式再入返回轨迹优化

问题进行了求解[34]。雍恩米等对利用间接法求解轨迹

优化问题的理论及数值解法进行了较为全面的研究[35]。

虽然间接法所得到的结果可以保证是全局最优的，并

可以解决具有路径约束的最优控制问题，但是对于具

有复杂约束的问题其推导和求解过程过于繁琐。同时

求解过程对于协态变量的初值猜测非常敏感，导致收

敛半径小，初值的猜测非常困难。

随着计算机性能的提高，直接法于20世纪70年代

逐渐兴起。直接法在有限的时间节点上将控制量进行

离散，从而将连续的动力学方程约束转化为代数约

束，结合路径约束与边界约束将最优控制问题转化为

非线性规划（non-linear programming，NLP）问题，

从而将研究者可以从繁复的数学分析中解脱出来，并

且可以解决非常复杂的优化问题。近年来，伪谱法

（正交配点法）成为直接法的一个重要发展方向。该

方法采用全局插值多项式的有限基底在一系列配点上

近似控制变量与状态，其中配点一般为正交多项式的

根。根据所采用的差值多项式与配点类型的不同，常

用的伪谱法包括Chebyshev伪谱法、Legendre伪谱法、

Radau伪谱法、Gauss伪谱法等。Fahroo充分比较研究

了不同伪谱法的精度、收敛速度和计算效率等性能[36]。

其中Gauss伪谱法是最近由Benson等在Legendre伪谱法

的基础上提出的，Benson同时证明了NLP问题的库恩

塔克条件（karush-kuhn-tucker，KKT）与最优控制问

第 4 期 于正湜等：行星着陆自主导航与制导控制研究现状与趋势 349



题的一阶最优性条件的等价性[37]。伪谱法凭借其精度

高、收敛快的特点在近期航空航天领域得到了广泛的

应用[38-40]。此外Lantoine等在小天体附着下降轨迹优化

研究的基础上将轨迹优化问题转化为两点边值最优控

制问题，并提出了一种将直接法与间接法结合的求解

方法，在保证精度的同时减少了求解时间[41]。

随着现代优化方法的快速发展以及计算机性能的

逐渐提高，启发式优化算法在求解高维复杂优化问题

中得到广泛应用。启发式算法包括遗传算法、模拟退

火、神经网络、进化算法等，这些智能算法不需要提

供梯度信息，应用起来更为直观。在大气进入段的轨

迹优化问题中，Arora等利用遗传算法解决了动压和热

流约束下可回收空间飞行器的再入轨迹优化问题 [42]。

Lafleur等定义了10个时间节点上的倾侧角作为优化变

量，利用粒子群算法求解了以开伞点高度为性能指标

的最优火星进入轨迹[43]。同样针对火星进入轨迹优化

问题，Yu等考虑动压大小划分时间节点，并结合拟积

分概念，采用遗传算法优化倾侧角剖面[44]。Rahimi等
将探测器攻角与侧滑角描述为时间的三角函数的加权

和形式，并利用粒子群算法优化三角函数的权值，同

样实现了大气进入过程的轨迹优化[45]。但是启发式的

优化算法同样无法保证轨迹优化结果的全局最优性，

同时求解过程所需的计算量较大。

现阶段大多轨迹优化问题研究都针对确定性系

统，在实际系统不确定性存在的情况下极易出现约束

不满足情况。为了提高不确定环境下轨迹优化性能，

Yu利用混沌多项式法描述探测器状态及约束在扰动环

境中的传播规律，进而基于状态和约束分布特性重新

描述鲁棒轨迹优化问题，提高了轨迹优化结果的鲁棒

性[46]。Hu考虑了动力学参数和状态不确定性的影响，

提出了一种小天体附着轨迹抗差优化方法，该方法通

过同时优化燃料和误差协方差，降低了轨迹跟踪过程

中的误差[47]。

现阶段行星着陆轨迹优化方法大多存在计算量大

的问题，因此只适用于离线规划。未来的研究一方面

将针对轨迹优化方法的简化，降低计算量，并寻求在

线生成优化轨迹的可能性；另一方面将进一步考虑环

境及状态不确定性扰动影响，从轨迹优化的角度提高

轨迹跟踪制导对环境扰动的鲁棒性。

2.3    欠观测条件下的状态高精度估计

对于非线性系统，通常采用扩展Kalman滤波器

（extended kalman filter，EKF），通过对非线性系统

线性化，利用局部线性系统进行误差方差的递推，并

结合Kalman最优估计原理进行状态及误差方差阵的更

新。EKF是现阶段自主导航领域应用最为广泛的导航

滤波器，已经在多个深空探测任务中得以验证，但由

于计算机数值计算过程中舍入误差和截断误差的积累

与传递，容易造成误差方差阵失去对称正定性，造成滤

波结果的不稳定，为了EKF算法的数值稳定性，学者

们提出了平方根滤波等一系列数值鲁棒的滤波算法。

基于Monte-Carlo法的Kalman滤波算法逐渐成为学

者们研究的热点，自从集合Kalman滤波器（ensemble
kalman filter，EnKF）思想的提出[48]，此类滤波器取得

了快速的发展，并被广泛地应用于多个领域。EnKF直
接考虑了动力学系统的非线性特性，不需要线性化过

程，并且不需要误差的高斯分布假设。Whitaker等学

者对EnKF进行了重要的发展，提出了集合平方根滤波

算法（iterative ensemble square root filter，EnSRF）[49]，

一定程度上减小了采样误差。但是对于高维或不确定

因素多的动力学系统而言，EnKF需要大量采样点以保

证运算精度，所需计算量过大。与EnKF类似，粒子滤

波算法（particle filter，PF）通过一系列随机样本的

δ函数的加权和来近似后验概率密度函数[50-51]。但粒子

滤波在运算过程中容易出现蜕化现象，同时也存在计

算量大的问题。无迹Kalman滤波算法（unscented
kalman filter，UKF）是另外一类用采样策略逼近状态

非线性分布的方法，以无迹变换为基础，采用Kalman
滤波框架，具体采样形式为确定性采样，而非EnKF与
粒子滤波的随机采样[52]。UKF的计算量基本与EKF算
法相当，已经被广泛应用于航天器的自主导航仿真验证

中[16, 53]，但只能处理高斯型的状态及测量误差，在对非

线性、非高斯系统的滤波的计算过程中，容易出现滤

波性能下降的问题。

混沌多项式理论的引入为非线性滤波器的发展提

供了新的方向。Pence等将混沌多项式理论与极大似然

估计相结合，并提出了基于梯度法的状态更新方法[54]。

Liu等发展了基于混沌多项式的集合Kalman滤波器，通

过随机配置法求解混沌多项式系数的微分方程组，并

证明了滤波器的性能[55]。Yu等发展了基于混沌多项式

的非线性滤波方法，并将其运用在火星大气进入自主

导航中，考虑了大气密度不确定性，并分析了其鲁棒

性及估计精度的优势[56]。但基于混沌多项式的滤波算

法普遍存在计算量大的缺点，如何在保证滤波精度的

前提下进一步降低计算量仍然是有待解决的课题。另

外，针对行星着陆过程中的动力学系统不确定性，Wang
等将弱敏感控制的思想引入状态估计中，提出了弱敏

感Kalman滤波算法[57]。利用类似的思想，Lou等考虑大

气密度及升阻比不确定性，提出了一种鲁棒弱敏感滤

波算法，旨在提高火星大气进入段导航性能[58]。
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实际行星着陆动力学环境复杂、扰动因素多变、

误差特性不确知，而现有的导航滤波算法主要从理论

上解决最优估计问题，因此后续针对欠观测条件下状

态高精度估计的研究应在系统误差及扰动影响特性的

基础上进行合理假设，同时简化算法结构，降低计算

量，以实现高精度实时状态估计。

2.4    有限控制能力下的高精度制导

火星大气进入制导是实现精确火星着陆的关键技

术。NASA最新实施的“好奇号”火星着陆任务在大气

进入过程中首次采用了制导技术，将着陆精度提高到

10 km级，实现了真正意义上的精确着陆。现阶段国内

外对于大气进入制导方法的研究可以划分为轨迹跟踪

制导与预测校正制导两类。

轨迹跟踪制导方法可分为纵向制导与侧向制导，

其中以纵向制导为主，用以控制倾侧角的大小。侧向

制导主要通过规划进入走廊判定倾侧角的符号消除探

测器的横程误差。轨迹跟踪制导的发展可以大致分为

两代：第一代是基于Apollo任务的返回制导律，基于

线性化标称轨迹根据当前误差快速预测纵程误差，而

倾侧角指令的生成用以消除纵程误差。虽然实际没有

直接跟踪标称轨迹，但制导指令的生成依赖于标称轨

迹。第二代是针对航天飞机等大升阻比的探测器，将

纵向标称轨迹定义为阻力加速度–速度或阻力加速度

–能量剖面，实际飞行过程中通过航迹角的改变消除实

际阻力加速度与标称值之间的偏差。轨迹跟踪制导问

题可以归纳为如何设计反馈制导律问题。Bharadwaj
利用反馈线性化理论设计了航天飞机的再入制导律[59]，

随后Saraf又将二维制导律推广至三维，提出了改进的

加速度制导方法（evolved acceleration guidance logic
for entry，EAGLE）[60]。Lu基于线性时变LTV模型，引

入滚动时域控制方法，提出了一种闭环轨迹跟踪方

法[61]。Cho将非线性微分几何理论引入轨迹跟踪制导，

并结合比例导引法的思想设计了制导律，可以对多种

形式轨迹进行精确跟踪[62]。Xia初步尝试将自抗扰控制

用于火星大气阻力跟踪制导律的设计，并验证了其可

行性与鲁棒性[63]。

轨迹跟踪方法容易受到环境扰动、初始误差等的

影响造成跟踪性能下降，未来的研究方向是如何提高

对环境扰动与状态偏差的鲁棒性。

预测校正方法又分为解析预测校正和数值预测校

正。其中解析预测校正通过对动力学方程的简化，结

合特定状态假设解析计算终端状态，并通过与预定落

点误差生成制导指令。虽然计算量小，但简化和假设

过程易造成计算精度低的问题。随着计算机性能的逐

渐提高，数值预测校正的在线实施逐渐成为可能。

Powell为未来的火星探测任务设计了一种基于倾侧角

反转策略的预测校正制导律[64]。Joshi在考虑路径约束

的前提下，基于实时轨迹规划提了一种大气再入预测

制导方法，并且证明了可以在满足不同路径约束前提

下到达终端条件[65]。Brunner等针对小升阻比探测器的

跳跃式再入问题，提出了一种数值预测校正方法，考

虑三自由度动力学模型，在倾侧角线性变化的假设条

件下通过迭代确定满足纵程约束的倾侧角大小[66]。夏

元清在该方法的基础上，采用常值滚转角策略直接通

过纵程差迭代计算倾侧角大小，减少了迭代次数 [67]。

虽然预测校正制导方法具有比轨迹跟踪方法更强的鲁

棒性，但轨迹预测的计算量仍然较大，而且在校正算

法中难以直接处理路径约束条件，这也是预测校正方

法需要解决的两个难点问题。

2.5    小天体弹跳附着与移动控制策略

弹跳策略普遍运用于小天体采样过程中，TAG
（touch-and-go）是弱引力环境下探测器完成对小天体

表面采样的有效手段。在TAG过程中，探测器通常先

在目标小天体上方进行悬停，待确定采样点以后，探

测器下降到小天体表面，在地面只做几秒钟的停留完

成采样任务后迅速上升离开小天体表面。TAG采样已

经成功应用于“隼鸟号”任务[68]，“源光谱释义资源安全

风化层辨认探测器” 任务（origins spectral interpretation
resource identification security regolith explorer，
OSIRIS-Rex）也将采用这种方式完成采样返回[69]。由

于小天体引力微弱，表面不能提供足够的摩擦力，传

统的轮动式巡游器无法有效运动，因此小天体表面巡

视器通常也采用弹跳式策略。针对小天体表面弹跳移

动控制问题，Ulamec对行星探测任务中弹跳式探测器

的应用价值进行了深入研究，并且在基于旋转质量块

加速弹跳原理的基础上提出了撑杆跳弹跳概念[70]。前

苏联的“福波斯2号”任务中就携带了一个计划着陆于火

卫一的弹跳探测器PROP-F，虽然任务失败，但弹跳探

测器的概念对小天体探测具有很高的参考价值[71]。“隼

鸟号”任务中，巡视器MINERVA的驱动装置为扭矩电

机，它可以提供小于10 cm/s的跳跃速度。Yoshimitsu
基于MINERVA巡视器建立了小天体表面弹跳过程动

力学，并分析了不同环境参数下弹跳性能与应用前景[72]。

在“隼鸟2号”任务中，日本宇航局与德国宇航中心共同

研发了弹跳式探测器MASCOT。Dietze在对MASCOT
的研究过程中提出了两种移动控制策略，并在此基础

上建立了巡视器与土壤的动力学模型，并进行了多体
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动力学仿真分析[73]。Pavone与美国JPL合作研发了用于

火卫一探测的“刺猬”机器人，同样采用弹跳移动控制

策略，并给出了滚动与弹跳的二维和三维动力学模

型[74]。Bellerose针对小天体弹跳移动控制，基于椭球体

引力模型，提出了探测器移动距离和所需时间的解析

计算方法，并基于滑模控制思想研究了单个和多个探

测器控制方法[75-76]。Mège等针对小天体复杂地形设计

了对附着环境具备鲁棒性的弹跳运动机构，可以实现

从几米到几十米距离的精确弹跳移动[77]。

对于小天体弹跳附着与移动控制策略的研究集中

在小天体表面弹跳巡视器的被动控制，未来小天体弹

跳附着与移动策略的研究一方面需要针对附着弹跳后

的制导控制方法，或弹跳附着主动控制策略，降低倾

覆或逃逸可能性，提高小天体附着的安全性；另一方

面需要针对远距离弹跳式移动开展主动控制方法研

究，在整个弹跳控制过程实时采取控制修正轨迹误

差，实现小天体表面高精度移动探测。

3    结束语

自主导航与制导控制是行星着陆过程的关键技

术，直接关系到着陆任务的成败。本文首先阐述了进

一步开展自主导航与制导控制研究的必要性，并结合

行星着陆过程及特殊的环境特点分析了自主导航与制

导控制所面临的挑战。概括了行星着陆自主导航与制

导控制所涉及的关键技术并总结了研究现状及发展趋

势。

目前，国际上对行星着陆过程自主导航与制导控

制已经进行了大量的研究与验证工作，提出了众多未

来可行的导航方案与精确制导方法，具有潜在应用价

值。随着行星探测任务的逐渐开展，基于导航网络与

无线电测量的组合导航、精确大气进入制导、小天体

附着弹跳主动控制等必将成为提高行星着陆任务精度

的研究趋势，而行星着陆自主导航与制导控制技术必

将向着更精确、更可靠、更智能的方向发展。我国将

行星着陆探测列为未来深空探测的重点规划之一，并

计划在2020年独立实施火星探测任务。随着载人航天

和探月工程的顺利实施，我国已经掌握了再入返回、

自主导航等一系列关键技术，对于行星着陆自主导航

与制导控制技术的研究具有一定的参考价值。但由于

火星与小天体环境的特殊性，高精度的自主导航与制

导控制仍面临诸多技术难题。因此，有必要结合我国

的实际情况和已经具备的技术能力，对行星着陆自主

导航与制导控制技术进行更为深入的研究，为我国未

来的行星着陆探测任务提供必要的技术储备。
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Research Status and Developing Trend of the Autonomous Navigation, Guidance, and
Control for Planetary Landing

YU Zhengshi1,2,3，CUI Pingyuan1,2,3

（1. Institute of Deep Space Exploration，Beijing Institute of Technology，Beijing 100081，China；

2. Key Laboratory of Autonomous Navigation and Control for Deep Space Exploration，Ministry of Industry and Information Technology，Beijing

100081，China；

3. Key Laboratory of Dynamics and Control of Flight Vehicle，Ministry of Education，Beijing 100081，China）

Abstract：Autonomous navigation，guidance，and control is one of the key technologies for planetary landing，which has a

direct  impact  on  mission  success.  In  this  paper，the  necessity  and  importance  of  the  further  research  on  the  autonomous

navigation，guidance，and control are elaborated focusing on the developing demand for the Mars and small body landing mission

in the future. Based on the environment features，the challenges encountered for the autonomous navigation，guidance，and

control are analyzed. Then and the key techniques involved are discussed，and the state-of-the-art techniques and research tendency

of  the  autonomous  navigation  for  planetary  landing  are  summarized.  Finally，the  development  trends  of  the  autonomous

navigation，guidance，and control for Chinese planetary landing mission in the future are previewed.

Key words：planetary landing；Mars；small body；autonomous navigation；guidance and control
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