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摘    要： 当前火星探测器环绕段的导航信息主要依赖地面深空探测网提供，基于光学成像的导航方式尚不能提供较高

的导航精度。因此提出一种应用相对测量的探测器实现火星环绕段的自主导航。两颗编队飞行的探测器进行相对测量，观

测信息为探测器之间的相对视线矢量（LOS）。同时利用主星的星敏感器确定星体在惯性空间的姿态，将观测信息转换至

惯性系下获得简化的观测方程，使用扩展卡尔曼滤波器（EKF）对卫星的轨道进行确定。介绍了具体导航方案的实现方法

和技术细节，使用粒子群优化方法（PSO）对模型设计的相关参数进行优化，导航精度得到明显提高。实现位置确定精度

10 m，速度确定精度0.01 m/s。为设计最优的编队导航系统参数提供了有效思路。
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0    引　言

目前已经成功实施的火星探测任务中，接近段和

环绕段的导航信息主要由地面深空探测网（DSN）提

供。然而由于地球和火星的距离较远，通信延迟使得

探测器不能获得实时的导航信息[1]。美国2012年成功实

施的“火星实验室”（MSL）任务中，通过密集的地面

测量确定探测器的轨道参数并且精确地建立探测器的

受力模型[2]。依靠地面站进行长时间跟踪测量的导航方

式消耗了大量的资源。因此，发展火星自主导航技术

对于降低导航系统的成本和实现探测器的自主探测尤

为重要[3]。

当前，基于光学成像的导航技术已经应用到深空

自主导航任务中，将导航相机拍摄的一系列照片通过

非线性最小二乘滤波器估计得到探测器的位置和速

度[3]。图像导航可以满足巡航段和接近段的导航精度，

王大轶[4]等深入研究了深空探测任务中光学成像导航的

技术难点，为我国将要开展的火星探测技术提供了技

术储备。陈晓[5]等研究了使用天文导航的方法，通过观

测太阳和行星视线矢量实现火星探测巡航段的自主导

航。但是对于火星再入需要高精度的导航信息，基于

视觉的自主导航方式难以满足。我国在2020年左右将

要进行的火星探测任务中将实现对火星的环绕、降落

和巡视，在没有类似美国深空探测网等地面探测设施

支持情况下，发展深空自主导航技术是必要的。因

此，本文利用编队卫星的相关技术，根据Psiaki[6]的研

究成果，提出了一种使用编队飞行的探测器实现火星

自主导航的方案。该方案使用双星编队的优良特性，确

保两颗探测器能够长时间伴飞。将长时间的星间观测

信息结合动力学系统，使用扩展卡尔曼滤波算法实现对

探测器位置速度的估计。星载设备为Junkins[7]等人设计

的相对测量视觉导航系统（Vision-based Navigation，
VISNAV），通过星载激光雷达测量探测器之间的距

离，使用星载相机获得相对方位角。获得探测器之间

的相对测量信息后，结合主星的星敏感器测得其相对

惯性系的姿态，就可以获得惯性系下的测量信息。

根据以上提出的自主导航方案，通过观测信息结

合导航滤波算法可以达到较高的导航精度。但是系统

设计的相关参数受具体任务限制，Yim[8]采取遍历的形

式研究了不同的轨道根数对相对导航精度的影响。

Ou[9]等研究了轨道根数对双星编队自主导航系统导航

精度的影响。然而这些方法都只能够一次研究至多两
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个变量的变化对系统的导航性能的影响，实际上导航

系统的设计是由轨道根数和编队构形因素共同决定

的。已有研究表明，编队系统可观性主要由星间距离

决定。因此，本文使用粒子群优化方法对主星的轨道

根数进行全局优化。结果表明，优化后的参数可以明

显提高系统的导航性能。

本文第1节给出了编队卫星自主导航系统的动力学

模型和构形设计方法；第2节介绍了使用系统条件数度

量系统可观测度的方法；第3节介绍了粒子群优化方

法，并对导航系统设计参数进行优化；第4节使用扩展

卡尔曼滤波算法对优化的结果通过数值仿真进行验

证；第5节给出了结论。

1    双星编队导航方案

1.1    动力学模型和构形设计

考虑双星系统的动力学模型为

[
ṙi
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其中： 为火星J2000.0惯性坐标系下位

置向量； 为速度向量，动力学模型考虑

火星二阶带谐项 J 2 影响； μ为火星引力常数；

为探测器距离火星质心的距离；Re为

火星的平均半径。

双星编队的构形设计采用文献[10]中基于相对运

动运动学方程的设计方法，相对坐标系下简化的相对

运动方程为

x (t) = −p cos (nt + θ)
y (t) = l + 2p sin (nt + θ)
z (t) = s sin (nt + ψ)

(2)

其中：p，s指定了相对运动沿径向、迹向和法向的三

个分量；l确定了绕飞中心沿迹向的位置；相位参数

θ确定了伴飞卫星在绕飞平面中的相位；Ψ确定垂直于

绕飞平面的相位；这两个参数的差α和p，s共同确定相

对运动轨道平面在惯性空间中的指向。具体的设计指

标如表 1所示，图 1描述了探测器编队设计参数在相对

运动坐标中的投影关系。

      

图 2为主探测器和伴飞探测器围绕火星运行的示

意图，OEXIYIZI为火星J2000.0惯性坐标系，oxyz为主探

测器LVLH坐标系，r为视线矢量（LOS）。在实际任

务中，从星可以是一颗重量较小、功能较简单的辅

助性探测器，具备基本的辅助测量功能和轨道机动

能力。

1.2    星间观测模型

本文根据Junkins等设计的VISNAV视觉导航模

型，测量信息为伴飞探测器相对于主探测器的距离和

方位。主星能够通过自身的星敏感器获得相对于惯性

系的姿态，这样就可以把测量坐标系下的相对观测量

转化为绝对观测量。本文为了分析的便利使用简化的

观测模型避免非线性形式的观测方程，进一步避免滤

波算法中对观测方程进行复杂的Jacobian矩阵求解[11]。

在火星惯性系下简化的观测方程为

y = ∆r1,2 = r1 − r2 (3)

表 1    编队构形设计参数

Table 1    Formation configuration parameters
p/km s/km α/(°) θ/(°) l/km

r
2

√
3r
2

π
2 0 0

 
图 1    编队设计参数示意图

Fig. 1    Configuration parameters of formation satellites
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2    导航性能度量

2.1    系统可观测度分析

针对非线性动力学系统，理论上应该使用Lie导数

构造可观测矩阵的方法进行可观性分析[12-13]。但是Lie

导数的计算针对本文的动力学模型是非常复杂的，而

且只能得到系统可观与不可观的结论。这里考虑到计

算的便利，采用分段线性化的方法（PWCS）构造系

统的可观测矩阵[14-15]，然后通过可观性矩阵的条件数来

评价系统的可观测度。首先，需要将原始的连续非线

性模型进行线性化，得到误差的动力学模型。

δẋ = A (t) δx =


0 I 0 0

G1 (t) 0 0 0
0 0 0 I
0 0 G2 (t) 0

 δx (4)

其中

δx =


δr1
δv1
δr2
δv2

 , Gi =
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g21 g22 g23
g31 g32 g33

 , i = 1, 2

状态方程Jacobian矩阵中元素如下：
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线性化后的观测方程为

δy = Cδx =
[

I 0 −I 0
]
δx (5)

系统可观测矩阵根据分段线性化思想构造如下：

O =



C
CΦ (k)

CΦ (k + 1)Φ (k)
...

CΦ (k + 10) · · ·Φ (k)


(6)

其中：状态转移矩阵近似为

Φ (xk) = I + A · T + 1
2!

A2 · T 2 + · · · (7)

通过奇异值分解的方法计算可观性矩阵的条件数

就可以判断系统的可观性。

O = UΛVT (8)

Λ = diag (σ1, σ2 . . . , σn)其中： ，系统条件数为

Nc =
σmax

σmin
(9)

2.2    参数优化目标的选取

在设计探测器编队的时候，需要确定的参数为主

星的轨道根数和两颗探测器之间的距离。首先随意

初始化主星的轨道根数和星间距离，构形为空间圆

构形。获得的两颗探测器（SC）的初始轨道根数如

表 2所示。

通过计算导航系统的条件数，获得导航过程中系

统可观测度的变化趋势如图 3所示。

图 3说明每隔半个周期就会出现系统可观测度恶

化的情况，这是由于从星在接近和穿越主探测器轨道

平面的时候，观测信息不能反映出垂直于轨道面方向

的状态变化的缘故[6, 11]。为了让参数的选取可以使得系

表 2    编队初始轨道根数

Table 2    Nominal orbit elements of spacecraft formation
SC a/km e i/（°） Ω/（°） ω/（°） M/（°）
S/A 3 697 0.010 0 90.000 0 0.000 0 0.000 0 0.000 0

S/B 3 697 0.011 3 90.154 9 1.647×10–5 0.349 0 0.523 5

 
图 2    编队运动示意图

Fig. 2    Trajectory of formation flying spacecraft
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统的可观性最好，就需要寻找一个优化目标来评价系

统的可观测度。由于系统条件数大小和系统可观度大

小成反比关系，本文通过数值方法搜索一个周期内系

统可观性矩阵条件数的最大值作为需要最小化的性能

指标，实际上最大值出现的时刻就是从星穿越主星轨

道平面的时刻。在设计导航方案的过程中，影响最终

导航效果的参数包括：主星的轨道半径a，主星的轨道

偏心率e，主星的轨道倾角i和编队卫星之间的距离r。

然而导航系统参数的选择和任务的类型相关，上述参

数需要在有限的范围内选取。本文主要考虑环火段的

自主导航，系统的优化目标函数和参数的优化范围如下：

min : max Nc (k) k = 1 : N

S ub ject to :


3 497 km 6 r 6 3 897 km
0 6 e 6 0.1
0◦ 6 i 6 90◦

5 km 6 R1 6 50 km

(10)

至此，导航系统参数优化方案已经明确，接下来

使用粒子群优化方法对参数进行优化，使得系统的导

航性能最佳。

3    参数优化方案设计

对于经典非线性优化方法，大多采用梯度下降法

求解，具有较强的局部搜索能力，但全局搜索能力较

弱。粒子群优化算法作为一种群体智能优化算法，建

立在同种生物之间信息的社会共享能够带来好处这一

基础之上。粒子在飞行过程中考虑社会的经验，向邻

域中其他粒子学习，使粒子在邻域中向所有粒子曾找

到过的最好的点靠近[16]。本文结合两者的优点，首先

采用粒子群优化算法进行全局搜索，然后使用非线性

规划进行局部搜索，以获得问题的全局最优解。为了

对比参数优化的效果，这里首先使用Matlab非线性规

划函数fmincon对参数进行寻优，然后将得到的结果作

为对比参照。该函数从一个预估值出发，搜索约束条

件下非线性多元函数的最小值。表 3给出20次非线性

规划优化结果的平均值，图 4显示了目标函数降低的

过程。

3.1    粒子群非线性搜索优化算法

粒子群优化算法中每个粒子都代表问题的一个潜

在解，每个粒子对应一个由适应度函数决定的适应度

值。粒子的速度决定了粒子移动的方向和距离，速度

随其自身和其他粒子的移动经验进行调整，从而实现

个体在解空间的寻优。利用非线性搜索（Nonlinear
Search, NS）方法的局部搜索能力，在全局搜索的基础

上进行局部搜索有助于提升粒子群优化算法的性能。

算法执行框图如图 5所示。

粒子群优化算法的参数设置如表 4所示。

表 3    非线性规划优化结果

Table 3    Nonlinear search optimization result
a/km e i/（°） R1/km max(Nc)
3 597 0.100 0 9.438 4 50.000 0 1.221 052×109

表 4    粒子群算法参数

Table 4    PSO parameter set
迭代次数 种群规模 加速度因子 vmin vmax

300 20 1.494 5 –0.5 0.5

 
图 3    系统条件数变化情况

Fig. 3    The condition number

 
图 4    非线性搜索目标函数的变化

Fig. 4    The condition number of nonlinear search

 
图 5    粒子群非线性搜索算法流程图

Fig. 5    The PSO and nonlinear search（NS） method
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使用以上参数进行优化，毎进化100代时使用非线

性规划函数搜索局部最优值作为下一次进化的初始位

置。优化结果对比如表 5所示。

目标函数下降过程对比如图 6所示。

可以看到，粒子群优化算法可以找到使目标函数

全局最优的参数，使用非线性搜索方法进一步加强了

局部搜索能力。同时，非线性搜索能够有效减少求解

迭代次数，降低粒子群算法的时间复杂度。通过对比

可以发现，当轨道高度越低，偏心率越大，星间距离

越远的时候系统可观性越好，并且三种方法均能找到

对应的最优参数。三者的区别在于轨道倾角，下面单

独观察轨道倾角的变化对于可观测度的影响。图 7使
用表 5中经过优化的参数仿真了不同轨道倾角下目标

函数的变化。可以观察到目标函数在88°附近取得全局

最小值，这一结果和通过粒子群非线性搜索优化得到

的结果一致。

通过参数优化方法获得导航系统设计参数，可以

看到优化后的参数是在约束范围内使主星的偏心率最

大、星间距离最远、轨道高度最低、轨道倾角靠近

88°。这一结果可能和探测器编队受到的摄动项的类型

和编队构形相关。下面使用优化后的参数设计探测器

编队，使用扩展卡尔曼滤波方法实现探测器的自主导航。

4    仿真分析

4.1    扩展卡尔曼滤波

由于系统的动力学模型是非线性的，考虑到计算

的实时性，并且由于双星动力学系统的状态方程非线

性程度不高，这里选用扩展卡尔曼滤波方法实现探测

器状态的最优估计。

双星编队线性化后的系统误差方程为{
δẋ = Aδx + w
δy = Cδx + v (11)

其中：A和C由式（4）和式（5）给出，w、v分别为系

统过程噪声和观测噪声，其协方差满足 E
{
wwT

}
= Q

E
{
vvT

}
= R

(12)

将上述线性化之后的动力学方程离散化后得到扩

展卡尔曼滤波计算过程为

x̂k|k−1 = ϕk−1 (xk−1)

ẑk = hk
(
x̂k|k−1

)
Pk|k−1 = Φk|k−1 Pk−1Φ

T
k|k−1 + Qk−1

Kk = Pk|k−1HT
k

[
Hk Pk|k−1HT

k + Rk

]−1

x̂k = x̂k|k−1 + Kk (zk − ẑk)

Pk|k = (I − Kk Hk) Pk|k−1

(13)

Φk|k−1

Pk|k

其中： 由式（7）定义；Hk为式（5）中的矩阵；

C为系统噪声方差阵；误差协方差矩阵 对角线的值

对应状态估计的精度。

4.2    导航精度分析

根据以上的扩展卡尔曼滤波算法流程，进行导航

滤波仿真，仿真步长为10 s，位置单位为km，速度单

位为km/s。滤波器的相关参数设置如下。

过程噪声矩阵为

Qi=diag
[
10−12, 10−12, 10−12, 10−16, 10−16, 10−16

]
, i=1, 2

(14)

Qk =

[
Q1 0
0 Q2

]
(15)

表 5    粒子群算法优化结果对比

Table 5    PSO optimization result comparison
类型 a/km e i/（°） R1/km max(Nc)
PSO 3 597 0.1 90.0 50 1.212 822×109

PSO+NS 3 597 0.1 87.9 50 1.212 808×109

 
图 6    PSO和PSO+NS优化情况对比

Fig. 6    The comparison between PSO and PSO+NS

 
图 7    轨道倾角对系统条件数的影响

Fig. 7    The condition number with various inclination
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观测噪声矩阵为

Rk =

 1 × 10−8 0 0
0 1 × 10−8 0
0 0 1 × 10−8

 (16)

状态初始协方差设置为

Pi = diag
[
100, 100, 100, 10−6, 10−6, 10−6

]
, i = 1, 2 (17)

P0 =

[
P1 0
0 P2

]
(18)

选用粒子群非线性搜索优化后的参数进行仿真分

析。得到的位置和速度的估计结果如图 8、9所示，探

测器在火星惯性系下的运动轨道如图 10所示。

在最优参数设置的情况下，导航位置确定精度达

到10 m，速度确定精度达到0.01 m/s。为了对比优化后

的导航结果与任意设定的参数的差异，下面任取3组参

数作为对照，如表 6所示。

采取50次Monte-Carlo仿真的方式对比3组参数导航

精度的差异，对比的指标为整个导航滤波过程的位置

误差均方根误差，定义为

RMSE =

√√√
1
N

N∑
k=1

(
(xk − x̂k)2 + (yk − ŷk)2 + (zk − ẑk)2

)
仿真对比结果如图 11所示。

Monte-Carlo仿真结果表明：通过粒子群非线性搜

索优化算法寻找得到的参数进行导航系统设计，将获

得更加高的位置确定精度。这也说明双探测器编队导

航系统相关参数的优化选取对于导航的性能提升具有

明显的作用。

表 6    粒子群算法优化结果对比

Table 6    PSO optimization result comparison
示例 a/km e i/（°） R1/km
case1 3 597 0.1 88 50
case2 3 797 0.004 30 25
case3 3 697 0.01 0 10

 
图 8    主探测器位置估计误差

Fig. 8    The position error of the chief

 
图 9    主探测器速度估计误差

Fig. 9    The velocity error of the chief

 
图 10    双探测器编队轨道确定结果

Fig. 10    The orbit of the formation

 
图 11    Monte-Carlo对比结果

Fig. 11    Monte-Carlo simulation
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5    结　论

本文提出一种使用双探测器编队进行火星环绕段

自主导航的方案，该方案利用探测器之间的相对测量

信息结合惯性姿态信息自主地确定探测器自身的位置

和速度。需要注意的是，伴飞探测器只需要具备辅助

测量的功能和简单的轨道机动能力，不需要复杂的系

统设计，体积和重量都可以偏小。随后，结合粒子群

算法的全局优化特性和非线性搜索方法的强局部搜索

能力，优化设计编队的相关参数。优化结果表明，在

约束范围内主探测器和从探测器之间的距离越远、轨

道高度越低、轨道偏心率越大时系统具有越佳的可观

测性能。在测量精度较高的前提下，通过扩展卡尔曼

滤波算法对导航方案进行验证，滤波结果表明：在最

优参数设置的情况下，位置估计精度可以达到10 m，

速度估计精度可以达到0.01 m/s。Monte-Carlo仿真结果

表明，使用优化后的导航系统参数进行导航将获得更

高的导航精度。本文采用优化的方式寻找导航系统最

优参数配置，为导航系统参数设计提供了思路。同

时，也说明了轨道根数和编队构形参数对系统可观测

性的影响。
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Study on Mars Autonomous Navigation System Design and the Parameter
Optimization

OUYANG Wei，ZHANG Hongbo，ZHENG Wei
（College of Aerospace Science and Engineering，National University of Defense Technology，Changsha 410073，China）

Abstract：The navigation on Mars mainly depends on the assistance of the earth-based deep space exploration network，and

the accuracy of optical imaging autonomous navigation technology is unsatisfactory. One method based on formation flying

satellites（FFS）to autonomously determine the position and velocity is proposed in this paper. The measurement information

includes the inter-satellite position and the absolute attitude. As the measurements are combined with the dynamics of formation

satellites，the Extended Kalman filter（EKF）is used to optimally estimate the states. Relevant system parameters are optimized

with intelligent optimization methods. The results show that the position accuracy can reach 10 m and the velocity accuracy can reach

0.01 m/s.

Key words：Mars autonomous navigation；formation flying satellites；Extended Kalman Filter（EKF）；intelligent

optimization methods
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