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摘要:嫦娥三号着陆器的月球动力下降过程是完全自主的,导航系统需要向制导与控制系统实时提供着陆器的
位置、速度和姿态信息.考虑到月表起伏的不确定性,嫦娥三号采用了惯导组合激光测距仪和微波测距测速仪的自
主导航方案.通过激光和微波测距的信息融合来修正惯导高度误差,通过微波测速的多波束组合来修正惯导的速度
误差. 在滤波方法设计上,从工程实用出发,采用了用函数近似的变系数滤波方法,并设计了随高度变化的门限对
测量数据进行有效性检验. 实际飞行数据表明该导航方法可靠、有效,保证了任务的圆满完成.
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Autonomous navigation for powered descent phase of
Chang’E–3 lunar lander
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Abstract: The powered descent phase of Chang’E–3 lunar lander is fully autonomous. The navigation system obtains
the lander’s movement information such as position, velocity and attitude, and introduces them to the guidance and control
system. To meet the requirement that landing on the lunar surface with terrain uncertain, an integrated navigation scheme is
contrived, which combines a multiplicity of data types including a strap-down inertial measurement unit, a laser altimeter
and a capable radar altimeter and velocimeter. The information from laser and radar altimeters are fused to correct the alti-
tude output of INS, and the data from multi-beam doppler velocity radar are combined to decrease the velocity calculation
error of INS. To simplify the algorithm, filters with variable gains which are calculated by predesigned functions are used
to replace normal extend Kalman filters. And the validation of measurements from altimeters and radars are verified by
some altitude-varing thresholds before they are introduced to these filters. The flight results demonstrate that this navigation
method is reliable and effective to the Chang’E–3 lunar landing mission.
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1 引引引言言言(Introduction)
嫦娥三号着陆器的月球动力下降过程从距月面

15 km高度开始. 在7500 N制动发动机的减速作用下,
经过了685 s的动力飞行,经历主减速、快速调整、接
近、悬停、避障和缓速下降等几个飞行阶段后,最终于
北京时间2013年12月14日21时11分17秒成功软着陆
于月球表面虹湾地区[1]. 整个飞行过程是完全自动的,
没有任何的地面干预. 其中自主导航系统发挥了重要
的作用.
嫦娥三号着陆器动力下降过程自主导航系统的主

要任务是实时提供着陆器飞行状态参数,包括位置、
速度、姿态、姿态角速度等,同时还需要提供相对目标
着陆点的距离和速度以实现避障控制[2]. 基于惯性测

量单元(inertial measurement unit, IMU)的惯性导航是
动力下降导航方法的核心. IMU中包含有陀螺和加速
度计,能够测量载体相对惯性空间的旋转角速度和非
引力加速度(比力). 通过运动学积分,就可以推算载体
的位置、速度和姿态. 但是由于存在惯性器件测量误
差、初始对准误差和动力学模型偏差等,惯导误差会
逐渐发散.对于需要精确确定相对月面高度和速度的
着陆任务来说,纯惯性导航不能满足任务需求,更何
况月面实际地形起伏还存在较大不确定性. 因此,各
国已有的地外天体软着陆航天器,都无一例外的在惯
性导航的基础上增加了测距和测速修正,例如:美国
的Surveyor[3]、Apollo[4]、前苏联的lunar系列[5],以及
实施中的欧空局EuroMoon2000[6]和日本的Selene-
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B[7] 等. 测距和测速修正的引入能够大幅提高导航在
高度和三维速度上的精度,对于保证着陆的安全非常
重要.但是由于缺少相关的测量,这种方法不能提供
对着陆器水平位置的修正. 近年来,国际上纷纷讨论
了使用实时拍摄的天体表面图像,通过图像匹配跟踪
技术来提高导航水平位置精度的方案,例如美国已取
消的星座计划[8–9]. 但是图像匹配和跟踪技术的使用
需要大量高分辨率的月表基准图像和复杂的图像处

理技术,因此目前还没有在任何已有的探测器上得到
完全成功的运用. 日本的隼鸟号探测器是该技术最接
近工程实用的代表,但它也只是将附着过程中拍摄的
图像传回地球,地面处理后再上行探测器,没能完全
自主的实现[10–11]. 鉴于图像导航的难度,考虑到嫦娥
三号着陆器对落点精度的要求并不太高(落点位置精
度优于6 km),因此嫦娥三号着陆器动力下降过程只采
用了惯导结合测距和测速修正的自主导航方法.
虽然与其他探测器的基本方案一样,但是在研制

过程中,工程设计人员在不同阶段还是提出了多种不
同的具体方案算法[12–13]. 本文将结合实际飞行情况,
对嫦娥三号着陆器最终使用的动力下降自主导航方

法进行介绍.

2 导导导航航航系系系统统统(Navigation system)
2.1 导导导航航航坐坐坐标标标系系系(Navigation coordinate frame)
导航参考系是导航系统设计的基础. 最初嫦娥三

号着陆过程的导航参考坐标系选择为着陆坐标系[12],
即固联于动力下降初始星下点且随月球转动的坐标

系.这种坐标系下很容易得到相对月面的位置和速度.
但是最终选择的导航坐标系是月心J2000惯性坐标系.
月心J2000惯性坐标系是从地心J2000惯性坐标系平
移到月心而来. 在地心J2000惯性坐标系中X轴在地

球赤道平面内由地心指向J2000.0历元时刻的平春分
点, Z轴沿地球自转轴方向, Y轴与X , Z轴正交构成

右手螺旋坐标系.选择这一坐标系是充分考虑各方面
需求,并进行权衡的结果: 1)动力下降前惯导的对准
基准是星敏感器. 星敏感器是一种通过匹配导航恒星
星图来确定惯性姿态的光学敏感器. 星敏存储的星表
是表示在J2000惯性系中的; 2)动力下降过程的制导
律也是建立在惯性系下的. 嫦娥三号着陆器动力下降
过程采用的是在常推力动力显式制导[14]基础上发展

而来的自适应显式制导[1]. 该制导律也是在惯性系下
解算的. 3)惯性系下的惯导方程描述最简单.

2.2 导导导航航航算算算法法法框框框架架架 (Navigation algorithm frame-
work)
动力下降段采用惯性导航配以测距测速修正的导

航算法,如图1所示. 首先是惯性导航解算: IMU中的
陀螺测量姿态角速度,并按照姿态运动学外推获得惯
性姿态; IMU中的加速度计测量比力,按照平动运动
学方程并结合姿态信息完成位置和速度的更新. 之后
是测距和测速修正: 当测距敏感器或测速敏感器的信
号有效时,可以获得敏感器波束方向的斜距或者对月
速度测量,然后将它们送入自主导航滤波算法中,估
计出惯导位置、速度的误差,并反馈校正惯导数据.

图 1 自主导航算法结构

Fig. 1 Diagram of the autonomous navigation system

动力下降过程中,不同飞行阶段对导航精度的
要求是不一样的. 在动力下降的初始阶段,飞行高
度较高,导航精度的需求并不太大,惯导能够满足
要求;动力下降中后期,飞行高度越来越低,高度和
速度的精度要求也逐渐提高,而惯导的误差发散也

越来越快. 因此,考虑测距和测速敏感器的实际研
制难度,确定的测距和测速修正时段如下: 动力下
降初期采用纯惯性导航;为了克服地形不确定性的
影响,主减速后期引入测距修正;快速调整段结束
后,着陆器保持相对稳定的对月姿态,此时引入测
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速修正;缓速下降段,着陆器距月面高度较低,发动
机羽流激起月尘对测速和测距敏感器会造成不利影

响,故又恢复为纯惯性导航.

2.3 主主主要要要的的的导导导航航航敏敏敏感感感器器器(Navigation sensors)

着陆过程的导航敏感器包括如下几种:

1) 惯性测量单元.

嫦娥三号着陆器上安装有6个液浮陀螺仪和6个
石英挠性加速度计,均成十二面体构型安装.任
意3个陀螺和3个加速度计组合就能解算出着陆器
本体的角速度和加速度矢量.

2) 激光测距仪.

激光测距仪拥有两个不同的测距波束,分别平
行于着陆器本体的−Z轴和−X轴. 在动力下降的前
半程,着陆器基本是−Z轴指向月面,在动力下降的
后半程,着陆器基本是−X轴指向月面. 为了与这种
飞行姿态变化过程向适应,激光测距仪设计了两个
不同指向的波束, −Z轴波束量程2 km∼30 km,用于
动力下降过程前期; −X轴波束测距范围15m ∼
4 km,用于动力下降过程后期.两个波束不同时工
作.

3) 微波测距测速仪.

微波测距测速敏感器拥有5个波束,如图2所示.
测距波束R4和R5的指向与激光测距仪的−Z和

−X波束分别平行,以形成与激光测距的备份. 3个
测速波束(R1 ∼ R3)指向着陆器的−X,−Z方向,并
关于XOZ平面对称,形成了一个三角形. 这样
当3个测速波束均有效时能够合成完备三维速度测
量,并且在下降过程着陆器从−Z指向月面到−X指

向月面的旋转过程中, 3个测速波束始终能达到月
面. 此外,为了提高可靠性, −X向的测距波束(R5)
也兼有测速功能.

图 2 微波测距测速敏感器波束指向

Fig. 2 Radar beam geometry

3 惯惯惯性性性导导导航航航(Inertial navigation)
3.1 基基基于于于单单单子子子样样样的的的位位位置置置速速速度度度更更更新新新 (Position & velo-

city update using an one sub-sampling algo-
rithm)
惯性系下的惯导平动运动学方程为

v̇i = Ci
bf

b + gi, (1)

其中: fb是非引力加速度矢量(上标b表示本体
系),它由加速度计测量. vi是着陆器相对惯性系的

速度, Ci
b是由本体系到惯性系的姿态转换阵, gi是

惯性系下的重力加速度.考虑到月球的高阶引力摄
动较小,例如J2项的量级为1× 10−4,它在500 s内
引起的高度误差约45 m,再加上有测距修正,因此
重力场可用简单的二体模型描述:

gi = − Gm

‖ri‖3 ri, (2)

其中: Gm是月球引力常数, ri是着陆器在月心惯性

系下的位置.

嫦娥三号的加计测量周期和惯导更新是同步的,
周期均为128 ms,故称为单子样算法. 利用加计测
量,可根据式(1)获得惯导速度更新,之后还可用式
(3)完成位置更新:

ṙi = vi. (3)

3.2 基基基于于于四四四子子子样样样的的的姿姿姿态态态更更更新新新(Attitude update using
a four sub-sampling algorithm)
设着陆器本体在惯性系下的姿态四元数为 q =

[q1 q2 q3 q4 ]T,那么惯性系下的姿态运动学方程
为

q̇ =
1
2




q4 −q3 q2

q3 q4 −q1

−q2 q1 q4

−q1 −q2 −q3


ωb, (4)

其中: ωb是本体的角速度,它可以根据陀螺测量得
到. 式(4)被用于姿态更新. 而由q可以计算出式(1)
所需要的姿态矩阵:

Ci
b = Aq(q)T =


1−2(q2

2+q2
3) 2(q1q2+q3q4) 2(q1q3−q2q4)

2(q1q2−q3q4) 1−2(q2
1+q2

3) 2(q2q3+q1q4)
2(q1q3+q2q4) 2(q2q3−q1q4) 1−2(q2

1+q2
2)




T

,

(5)

其中Aq(·)表示将四元数q转变为姿态矩阵的函数.

月球软着陆是动力过程,有较大的动态和振动.
为了提高精度,一般需要减小惯导更新的步长. 而
受制于着陆器星载计算机的能力,导航周期不能进
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一步缩短,因此姿态更新选择了四子样优化算法.
即在一个导航周期内获得4次陀螺测量(陀螺的测量
周期为32 ms),并且使用针对圆锥运动的补偿算法
进行姿态更新[15]. 计算步骤如下:

1) 计算旋转矢量Φ:

Φ =

∆θ1 + ∆θ2 + ∆θ3 + ∆θ4 +
214
315

(∆θ1×∆θ2+∆θ2×∆θ3+∆θ3×∆θ4) +

46
105

(∆θ1 ×∆θ3 + ∆θ2 ×∆θ4) +

54
105

(∆θ1 ×∆θ4), (6)

其中∆θi表示当前周期内陀螺第i个测量子样所获

得的姿态角增量矢量.

2) 由旋转矢量构造旋转四元数q(h),

q(h) = cos
Φ

2
+

Φ

Φ
sin

Φ

2
, (7)

Φ = |Φ|. (8)

3) 姿态四元数更新.

qk+1 = qk ⊗ q(h), (9)

符号⊗表示四元数乘法.

相比单子样,四子样算法能够大幅提高振动环
境下的姿态解算精度.表1列出了两种不同姿态解
算算法的计算漂移(姿态误差随时间的变化)对比情
况. 可以看到四子样算法的精度比单子样大为提高.
但是位置、速度更新未使用四子样算法,其原因是
振动对位置、速度更新精度的影响较小,且具位
置、速度修正.

表 1 振幅0.001◦时四子样与单子样算法计算漂移
的对比情况(单位: (◦)/h)

Table 1 Comparison of the calculation drifts
(unit: (◦)/h) of different sub-sampling
algorithms with an amplitude
0.001◦ vibration

振动频率 1 Hz 2 Hz 3 Hz

单子样算法 2.06E–05 1.48E–04 4.07E–04

四子样算法 8.28E–13 4.10E–10 1.48E–08

4 测测测距距距修修修正正正(Altitude modification)
4.1 测测测距距距修修修正正正算算算法法法(Altitude modification algorithm)
惯导的运动学方程是建立在惯性系下的,而测

距仪只能获得沿波束方向的斜距测量. 如果直接建
立惯性系下的滤波方程,不难发现其测量方程是非
线性的. 通过可观性分析还可以知道,测距修正只

对高度敏感而对横向位置偏差不敏感[13]. 因此,从
简化计算的角度,测距修正只关注高度通道.

1) 单波束测量修正.

着陆器垂直通道的运动学方程可近似为{
ḣ = vver,

v̇ver = fver + g,
(10)

其中: h表示相对月球基准面的高度, v表示速度,
f表示非引力加速度, g表示引力加速度,下标ver表
示垂向.测距仪测量出波束方向的斜距,根据波束
的指向可以解算出高度.

hranger = ρ
< Ci

buRB · ri
ins >∥∥ri

ins

∥∥ , (11)

其中: ρ是测距仪测量的斜距, uRB是波束在着陆器

本体系下的方向.下标 ins表示惯导解算的数据,
ranger表示测距仪解算的数据.

由于测距仪有测量误差,同时还存在地形的起
伏,因此测距仪解算的高度相比实际的着陆器距星
下点基准月面的高度也存在偏差. 有

hranger = h + δhalt + δhterr, (12)

δhalt是测距仪自身测量引入的高度误差, δhterr是

地形起伏误差. 对于虹湾地区的地形来说,地形包
括趋势项和随机项.因为趋势项改变的只是当前着
陆器高度的基准,而随机项则会引入测量噪声,因
此地形起伏误差δhterr取为随机地形变化hn. 这样
就可以得到滤波的状态方程和测量方程




[
ḣ

v̇ver

]
=

[
0 1
0 0

][
h

vver

]
+

[
0
1

]
(f̃ver + g)−

[
0

∆aver

]
,

hranger = [1 0]

[
h

vver

]
+ (δhalt + hn),

(13)

其中: f̃ver是加计实际测量得到的垂直通道非引力

加速度, ∆aver是加计的测量误差.

这是一个线性定常系统,很容验证系统可观. 它
说明通过测距可以修正惯导的高度和垂直速度.另
外由于是定常系统,因此可以将卡尔曼滤波简化为[

δh

δvver

]
= Kh(hranger − hins), (14)

其中δ表示误差. 滤波系数矩阵Kh理论上应取为式

(13)的稳态卡尔曼滤波增益.由于稳态增益的取值
与测量噪声方差有关,而对于着陆过程来说,随着
高度的降低,飞行速度减慢,地形起伏噪声和测距
仪测量噪声都逐渐降低,因此Kh应随高度变化. 在
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嫦娥三号的导航系统设计中,该值采用一个与高度
相关的函数进行近似. 图3给出了激光测距修正系
数随高度变化的曲线(其中: 虚线为按照现代估计理
论计算的最优值,实线为装订值).

图 3 激光测距修正系数

Fig. 3 The filtering gain for laser altimeter data

2) 多波束融合.

由于同方向有激光和微波两种测距信号,因此
存在两者融合使用的问题.假设根据式(14)由激光
获得的误差为 δhi和 δvver,i,微波获得的误差为 δhj

和δvver,j ,则惯导位置修正的方法为

ri
ins = ri

ins +
βiδhi + βjδhj∥∥ri

ins

∥∥ · ri
ins, (15)

其中βi和βj是信息分配因子(或加权系数),并且有
βi + βj = 1.

速度修正的方法略有区别,计算出垂直方向的
速度修正量为

δvver = βiδvver,i + βjδvver,j , (16)

以及垂直速度在本体系的方向

pb
ver = Cb

i

ri
ins∥∥ri
ins

∥∥ , (17)

就可以将它视为一个测速波束,用与测速修正相同
的方法进行速度修正,详见第4.2节.

信息因子的选择根据激光测距修正和微波测距

修正各自的状态估计协方差矩阵的迹进行计

算[16–18]. 假设单纯由激光测距进行修正得到的状
态估计方差阵稳定值为Pi,而单纯由微波测距进行
修正得到的状态估计方差阵稳定值为Pj ,那么最优
情况下信息矩阵的取值满足关系

βi · tr(Pi) = βj · tr(Pj), (18)

并满足关系βi + βj = 1.

4.2 测测测距距距修修修正正正的的的引引引入入入时时时机机机(Condition of altitude
modification introduced)
可以用协方差[19]或者蒙特卡洛方法获得下降过

程惯导误差散布的变化,并与测距仪的测量精度相
比较,当测距仪精度相对高时就可以引入测距修正.
图4给出了惯导和微波测距仪各自高度解算的误差
随高度的变化曲线.可以看到当测距仪有效时,其精
度就已经高于惯导了. 实际飞行中,引入测距修正
的高度值为12 km,目的是为有效性判断留有余量.

图 4 惯导和微波测距仪高度解算误差随高度的变化曲线
Fig. 4 INS and altimeter error in the powered descent phase

4.3 测测测距距距信信信号号号的的的有有有效效效性性性检检检验验验(Data validity check
for altimeter measurements)
测距信号引入前,需要判断测距信号数值的有

效性. 阿波罗采用的是将测距信号解算的高度与惯
导解算的高度直接相比较的方法[20],它存在一定缺
陷.为了避免月面基准高度偏差和月面起伏不确定
性对测距信号有效性判断造成的虚警,那么必须增
大检测阈值,这就又增大了测距信号无效的漏检率.
嫦娥三号着陆器采用了另外一种检验方法. 考虑到
连续两个采样时间内,地形变化的起伏有限,因此
将惯导与测距仪在同一时间区间内获得的着陆器高

度变化进行比较,这样一来可以选择相对较小的门
限值,大大降低了漏检率.最终设计的检测门限为

|∆hranger −∆hins| 6 ∆H + K · |hins| , (19)

其中: ∆h表示同一时间区间内的高度差, ∆H和K

都是常数. 可见检测门限与高度是线性关系,随高
度降低逐渐减小.

5 测测测速速速修修修正正正(Velocity modification)
5.1 测测测速速速修修修正正正算算算法法法(Velocity modification algorithm)
测速敏感器能够获得着陆器相对月面速度沿波

束方向分量的测量. 惯导外推获得的是着陆器的惯
性速度.惯性速度与相对月面速度之间相差了月球
自转引起的牵连速度.另外波束方向测量与惯性速
度矢量之间还存在坐标系变换.因此,直接在惯性
系中建立针对单个波束的滤波方程存在非线性问
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题.滤波算法的计算量大,不利于星载计算机运行.
除此以外,从可观性出发,只有3个波束同时有效才
能保证速度误差的3个分量均可观[13]. 基于以上原
因,嫦娥三号实际采用的是单波束误差计算与多波
束合成修正的方法.

1) 单波束误差估计.
取相对月面的速度为状态量,则着陆器的运动

学方程为

v̇b
gb = (fb − gb)− (2ωb

im + ωb
mg)× vb

gb −
ωb

im × (ωb
im × rb), (20)

其中: vgb是着陆器本体相对月理坐标系(类似地理
坐标系)的平动速度, f是着陆器受到的比力, g是着

陆器受到的引力加速度, ωim是月球相对惯性系自

转角速度, ωmg是着陆器月球星下点的瞬时月理系

相对月球固联坐标系的旋转角速度,上标b表示该
矢量表示在着陆器本体系中.
令测速波束在本体系的指向为pb,vb

gb在测速波

束方向的分量为vp,则

v̇p = −(pb)T(2ωb
im + ωb

mg)× vb
gb +

(pb)T(f̃b − ĝb)−
(pb)T[∆ab + ωb

im × (ωb
im × rb)], (21)

其中: f̃b是加速度计的测量, ĝb是引力加速度的计

算值, ∆ab是加速度计的测量误差和引力加速度计

算误差的和.
对于动力下降过程来说,月球自转角速度ωim的

大小为1.52× 10−4(◦)/s,着陆器相对月面的速度
vgb的大小在测速波束引入后逐渐从200 m/s降低
到0 m/s(引入时机见第5.2节),由此引起的月理系相
对月固系的角速度ωmg的大小也由0.0066(◦)/s逐渐
降低为0 (◦)/s,与这些量有关的乘积项都很小(最大
项约为0.02 m/s),因此在式(21)中将与ωim, ωmg和

vgb相关的项忽略后,可以简化滤波方程为{
v̇p = (pb)T(fb − gb)− (pb)T∆ab,

vp,radar = vp + δvradar,
(22)

其中δvradar是测速波束的测量噪声. 很明显,对于
由式(22)构成的系统来说,它是一个定常系统,因此
卡尔曼滤波可以简化为

δvp = Kv(vp,radar − vp,ins), (23)

δvp就是惯导在该波束方向的速度误差估值.
与测距修正时类似, Kv的取值是随飞行状态变

化的. 按照卡尔曼滤波增益阵计算出各个不同速度
下的滤波增益阵,然后用一个线性函数进行覆盖,最
终星上装订的增益曲线如图5所示,图中R1 ∼ R3
及R5指这4个波束最优增益阵的计算结果.

图 5 速度修正增益的装订曲线
Fig. 5 The filtering gain for radar velocity data

2) 多波束合成修正.
在单个波束方向速度误差估计的基础上采用几

何法进行多波束合成修正: 当有效波束数量为0时,
不进行修正;当有效波束数量为1时,只进行该波束
方向的修正;当有效波束数量为2时,只进行有效波
束形成的平面内的速度修正;当有效波束数量为3
时,则进行三维的速度修正;当有效波束数量大
于3时,测量数据构成了冗余,此时按照指定的优先
级选择3个波束合成并修正.

图 6 测速修正的波束组合

Fig. 6 Combination of beams for velocity modification

如图6所示,假设惯导解算的相对月面的速度误
差为δvb

gb,而顺序有效的几个波束的下标为i, j, k.
建立如下测量坐标系,其中xm与波束i重合, ym在

波束i和j构成的平面内指向j, zm与xm和ym垂直构

成右手坐标系.则速度误差可以表示为

δvb
gb = δvxmxb

m + δvymyb
m + δvzmzb

m. (24)

a) 当只有一个波束有效时(标号为i),式(24)中
的参数取值为 




δvxm = δvpi,

δvym = 0,

δvzm = 0.

(25)
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b) 当有两个波束有效时(标号为i, j),式(24)中
的参数取值为




δvxm = δvpi,

δvym = −cos θij

sin θij
δvpi +

1
sin θij

δvpj ,

δvzm = 0,

(26)

其中

θij = arccos(< pb
i · pb

j >). (27)

c) 当有3个以上波束有效时(标号为i, j, k)可以
通过矩阵运算直接解出速度修正量

δvb
gb = [pb

i pb
j pb

k ]−T




δvpi

δvpj

δvpk


 . (28)

忽略位置误差和姿态误差引起的月球自转速度

的计算误差,近似认为惯性系下的速度误差与月理
系下的速度误差相同,那么最终惯性系下的速度修
正方法为

vins = vins + Ci
bδv

b
gb. (29)

5.2 测测测速速速修修修正正正的的的引引引入入入时时时机机机 (Condition of velocity
modification introduced)
速度修正的引入时机应是测速仪误差小于惯导

误差. 图7给出了R1波束测速误差与惯导测速误差
随高度的变化情况. 可以看到两者相交于高度约
9 km处. 考虑到3000 m左右着陆器有较大幅度的姿
态机动,为保证测速修正的平稳,正常情况下测速
修正的引入高度设为2400 m.

图 7 惯导与R1波速测速仪速度误差随高度的变化

Fig. 7 INS-Doppler radar velocity errors along the beam

R1 in the powered descent phase

5.3 测测测速速速信信信号号号的的的有有有效效效性性性检检检验验验 (Data validity check
for velocity measurements)

在测速信号引入修正之前也必须对有效性进行

检测. 嫦娥三号着陆器的微波测速原理是基于多普
勒效应的,即通过测量回波频率的变化来计算载体

的速度变化. 从理论上说,微波速度的测量值与斜
距无关,也就与地形起伏无关,因此对微波速度测
量值的有效性检测应直接比较惯导与微波测速的误

差: 设计一个门限,当惯导在波束方向的速度与微
波测速在该方向的输出之差小于该门限时,测速信
号有效,否则无效.

设惯导解算的惯性速度在扣除地速后在某波束

方向的投影为vp,ins,有效性检测函数为

|vp,ins − vp,radar| 6 Gv, (30)

门限Gv的取值也为速度变化的函数,即速度越低该
值越小.

6 相相相对对对目目目标标标着着着陆陆陆点点点的的的导导导航航航(Relative navigation
to the selected landing site)
在避障和着陆过程中,着陆器逐渐飞向目标着

陆点. 因此除了绝对的位置、速度和姿态以外,导航
系统需要提供当前时刻着陆器相对目标着陆点的位

置和速度.嫦娥三号的相对导航是建立在绝对导航
之上的.

假如tt时刻,着陆器的图像处理单元从月表图像
中确定了目标着陆点在惯性空间的坐标ri

L,t
[21]. 之

后,根据月球旋转矢量ωim,对着陆点的实施位置进
行实时外推:

1) 月球旋转过的角度为

θm = ωm(t− tt). (31)

2) 旋转四元数为

qm =




ωi
im

ωm
· sin θm

2
cos

θm

2


 . (32)

3) 当前时刻的着陆点位置为

ri
L = Aq(qm)Tri

L,t, (33)

其中ωm是ωim的大小.

着陆点在惯性空间中的旋转线速度为

vi
L = ωi

im × ri
L. (34)

这样,着陆器相对目标着陆点的位置、速度(表
示在惯性坐标系)可以如下计算{

rrelative = ri − ri
L,

vrelative = vi − vi
L.

(35)

7 飞飞飞行行行结结结果果果(Flight result)
嫦娥三号着陆器动力下降过程的导航数据以

1 s为周期通过遥测实时下传到地面. 根据该数据绘
出的着陆过程高度、相对星下点月理系速度和姿态
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的变化曲线分别如图8–10所示. 从图8可以看到,实
际飞行中激光测距始终有效,到12000 m高度时,按
照程序设计值开始引入修正;到4000 m高度时微波
测距开始有效,并引入修正. 因此 12000 m∼4000 m
高度间,只使用了激光测距修正; 4000 m以下高度
才用到了激光和微波测距的融合修正. 这从另一个
角度也说明了嫦娥三号着陆器自主导航采用冗余设

计、故障检测以及信息融合的必要性和有效性. 至
于微波测速修正,它是在2400 m高度正常引入的.

图 8 导航系统解算的高度

Fig. 8 Altitude outputs of the onboard navigation system

图 9 导航系统解算的对月速度

Fig. 9 Velocity outputs of the onboard navigation system

图 10 导航系统解算的对月姿态角

Fig. 10 Attitude outputs of the onboard navigation system

两次避障过程的相对位置计算结果如图11−12
所示.

图 11 接近与粗避障过程着陆器相对着陆点水平位置变化
Fig. 11 Horizontal position relative to the selected landing

site for the approach and large hazard avoidance
process

图 12 精避障过程着陆器相对着陆点的水平位置变化
Fig. 12 Horizontal position relative to the selected landing

site for the small hazard avoidance process

从最终的飞行结果看,自主导航圆满地完成了
预定任务.经与地面测定轨数据比较,着陆器着陆
时的导航误差约80 m,最终落点相对地面设定的标
称着陆点偏差约600 m,相对着陆器自主选择的安
全着陆点偏差优于1.5 m.

8 结结结论论论(Conclusions)
本文对我国第一个地外天体软着陆探测器—–嫦

娥三号着陆器在动力下降过程中采用的自主导航方

法进行了详细的介绍. 嫦娥三号使用的是以惯性导
航为基础,辅助测距和测速修正的自主导航方法.
该方法从原理上说与国外深空天体软着陆导航使用

的技术方法基本一致,但在设计细节上有诸多的不
同和创新. 例如,在国外同类探测器中首次使用的
四子样惯性导航算法、基于信息融合理论的多波束

测距和测速组合修正算法、基于相对量的测距有效

性检测方法等. 同时,从工程实践出发,为降低星载
计算机计算负担,提高算法的稳定性和可靠性,在
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测距和测速修正中,未直接使用理论界常用的扩展
卡尔曼滤波修正方法,而是在可观性分析的基础上,
采用了地面装订参数的变系数滤波方法,滤波器的
系数按照最优估计理论进行计算并用函数进行近

似,在几乎不损失导航估计性能的基础上大大简化
了计算量. 嫦娥三号着陆器的实际飞行表现表明,
设计的动力下降过程自主导航方法稳定、有效,保
证了着陆任务的圆满成功.
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