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摘    要： 针对中国首次自主火星探测任务——“天问一号”行星际转移及环绕飞行过程面临的器–地数据传输延时长、

飞行过程指向约束多、自主可靠要求高等难题，提出了基于火星光学目标特性测量的自主导航、推力方向补偿的速度矢量

控制以及多目标指向基准优化的角动量管理方法。通过对火星时变目标特性的自适应边缘提取和基于椭球模型的边缘精确

拟合，获得目标高精度导航观测信息，实现近火导航精度优于100 km、环火导航精度优于2 km；采用基于加速度计测量的

推力方向实时估计及姿态前馈补偿，使制动捕获控制精度达到mm/s量级；结合多目标指向约束，以干扰力矩全局最优为目

标进行姿态基准优化设计，保障超过30天无地面支持下的自主飞行控制。将其应用于“天问一号”环绕器制导 、 导航与控制

（Guidance，Navigation and Control，GNC）分系统中，“天问一号”在轨飞行结果表明，所提方法能够满足星际飞行自主控

制和自主管理的约束，为后续深空探测型号任务提供重要参考。
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 引　言

火星探测作为一项庞大的系统工程，是一个国家

科技实力和创新能力的体现。截至2021年，世界各国

实施近50次火星探测任务[1]，失败27次，其中40%是由

制动捕获故障导致，失败的原因多与控制直接或间接

相关。中国首次火星探测任务“天问一号”通过一次飞

行，需要完成“绕、落、巡”三大工程目标，在任务实

施、可靠性、安全性和自主性等方面面临重要的技术

挑战。

相比于国外火星探测任务，中国首次开展地月系

之外的深空探测任务，面临飞行阶段多、飞行时间

长、器地通信延迟大、自主可靠要求高、目标姿态基

准复杂等问题，对中国首次火星探测星际转移飞行及

环绕探测飞行控制提出了严苛的要求。相比于月球探

测任务器地通信延迟约1 s，火星探测器地单项通信延

迟最长达到40 min，且关键阶段受到火星遮挡、火影

等环境约束，因此要求器上具备完全自主能力：能够

实时自主导航、自主异常诊断、自主策略重构、自主

重建能源及通信链路等。特别是对于中国首次火星探

测制动捕获控制任务面临大通信延迟（指令上下行延

迟超过30 min）、大速度增量控制（近900 kg燃料消

耗）、质心时变与液体晃动耦合干扰、控制“火掩”遮

挡以及单台主发动机配置等问题，国内外均未有工程

实施经验。

环绕器制导 、 导航与控制（Guidance，Navigation
and Control，GNC）分系统采用基于火星目标成像测

量的光学自主导航、大推力快变干扰下的速度矢量补

偿控制、捕获策略的在线自主重构等技术保障了制动

捕获关键阶段的自主性、可靠性及高精度的需求。

本文分析了中国首次火星探测任务“天问一号”环

绕器在执行飞行过程各项控制需求中，采用的行星引

力场高可靠制动捕获控制、自适应光学自主导航、多

目标复合指向跟踪等理论模型和工程实现方法，有力

保障了中国首次火星探测任务一步实现“绕、落、巡”

三大目标的圆满成功，实现了中国探测能力从地月系

到行星际的跨越。

 1    火星探测飞行高精度导航方法

高精度导航是轨道制导策略制定及姿态控制的前
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提。首次火星探测不同阶段控制约束及精度需求不

同，不同阶段导航方案不同。环绕器GNC分系统导航

策略包括行星星历计算模块、轨道递推模块、惯性自

主导航模块及光学自主导航模块，以适应地火转移稳

态控制、轨道机动控制及天线指向驱动控制需求。

 1.1    火星探测器上星历计算

近地卫星器上星历计算多采用解析方法计算行星

星历，根据行星在日心系下的平均轨道根数及变化率

解算其位置速度，该方法计算过程简单，器上存储及

计算资源占用小，但其精度低（最大误差约几十万km），

不能满足星际转移飞行对地精确指向确定0.03°的指标

要求（星历精度优于100 km），采用数值方法能够提

高计算精度，但对器上存储及计算资源占用大。首次

火星探测GNC分系统综合考虑解析方法与数值方法的

优劣，采用高阶多项式拟合方法计算行星星历，该方

法具有资源占用小、计算精度高的特点。其计算过程

如下。

∆t,Ri, i = 1, · · · ,n ∆t Ri

1）基于DE421/430模型进行数值星历样本取样：

 ；其中 为样本间隔， 为以行星位

置速度为参数的样本；

K = BT BX
Ri

2）采用最小二乘算法拟合多项式： ；

其中K为星历多项式系数，B为 的多次项组成的矩

阵，X为归一化时间序列；

Rvec = KXt Rvec Xt

3）将系数K存储在器上，依据星时计算当前星

历： ；其中 为实时行星位置速度， 为

星时对应的归一化时间序列。

采用高阶多项式拟合行星星历计算方法，可以根

据指标需求不同选择样本个数（时间跨度不同）及多

项式阶数。

首次火星探测任务在轨采用7阶多项式拟合火星星

历，拟合精度优于15 km，采用8阶多项式拟合地球星

历，拟合精度优于30 km，满足飞行全过程定向天线对

地指向精度优于0.05°的指标需求。

 1.2    火星探测器上轨道递推

环绕器器上长期稳态过程轨道计算以轨道递推为

主，即地面飞控中心定期上注轨道参数，器上根据上

注轨道定期更新轨道递推初值。考虑数值轨道递推具

有短时高精度、长期累积误差发散的特点，设计解析

轨道递推作为数值轨道递推的补充。考虑探测器飞行

引力中心依次为地球、太阳、火星，因此轨道动力学

模型中分别考虑不同的中心引力天体及摄动项。

器上轨道递推轨道动力学模型为

r̈ = −µc
r
|r| +∆a (1)

µc

∆a

其中： 为中心天体引力常数，火星飞行过程主要考

虑地球、太阳和火星；r为中心天体坐标系下的位置矢

量； 为引力摄动项：逃逸阶段主要考虑地球非球形

摄动[2]J2/J3/J4项及太阳、月球三体引力摄动，转移阶段

主要考虑地球、火星三体摄动，环火阶段主要考虑火

星非球形摄动J2及太阳三体引力。

r0i v0i

基于式（1）中的轨道动力学模型，地面定期上注

多组初始位置 和初始速度 ，每组时间间隔根据地

面定轨及预报误差确定，采用4阶龙哥库塔数字积分方

式进行计算。

器上解析轨道递推方法为

σ (t) = σ (t0)+ σ̇ (t− t0) (2)

σ (t) σ (t0)

σ̇

其中： 为当前时刻轨道拟平均根数； 为轨道

上注初始值； 为轨道周期变化率。

 1.3    惯性自主导航方法

轨道机动控制过程受制于测控延时、通信链路约

束，地面无法进行机动情况下的准确预报，因此轨控

过程采用惯性自主导航方案进行控制。其控制流程如

图1所示。
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图 1    惯性自主导航流程图

Fig. 1    Inertial autonomous navigation flowchart
 

惯性自主导航精度保障的关键是初始姿态对准及

加表测量补偿修正。具体实施如下。

1）采用星敏+陀螺联合滤波实现初始惯性姿态确

定及陀螺漂移的修正；

2）加表测量补偿修正算法如下

a = ameas

(
m+nT + pT 2

)
+∆a (T ) (3)

a ameas m

n p ∆a (T )

其中： 修正后加表输出； 为直接测量输出； 、

、 为加表组合地面标定后的温度补偿系数；

为补偿残差。对补偿残差采用均值滤波 + 温度预估

扣除的方式实现在轨温度变化下的加表精确测量，如

式（4）所示

∆a (T ) =
vf − v0

Tf −T0

(
T̂ −T

)
(4)

vf v0 Tf T0其中， 、 、 、 分别对应均值滤波起始残差测量
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T̂和起始时间； 为轨控平均温度；T为地面上注修正时

刻的温度。

经过在轨飞行验证，轨控过程惯性自主导航速度

误差优于2 mm/s。

 1.4    光学自主导航方法

为提高近火捕获、环火轨道自主性及可靠性，设

计近火捕获前光学自主导航[3]和环绕段光学自主导航作

为轨道递推计算的备份手段。针对制动捕获目标近火

点高度400 km的控制需求，分解近火捕获前光学自主

导航指标优于100 km，工作弧段在近火前最后一次中

途修正前（近火点前1～15 d），保障近火点预报高度

误差低于200 km，不会造成近火点进入火星大气（火

星大气高度约125 km）的安全风险；针对环火段光学

自主导航以对火定向精度优于0.1°的指标分解，考虑光

学导航可见弧段约束，选择每次科学探测成像前1.5～
3 h（轨道高度约2 000～7 000 km）自主导航，导航指

标优于2 km。

根据不同阶段自主导航需求，配置窄视场光学导

航敏感器（视场6° × 8°，火星矢量提取精度优于1″）
及双谱段红外导航敏感器（视场20° × 20°，火星矢量

提取精度优于20″）分别在近火前及环绕段对火星进行

目标测量，同时结合对火星轮廓的提取拟合提高自主

导航可观测度。

随着器火距离及观测相位角变化，火星目标在导

航敏感器中的成像特征变化，表现为由点到面、局部

边缘、伪边缘等图像特征，为准确获得观测信息，通

过亚像素细分[3]、阈值自适应调整[4]、双谱段融合、椭

圆拟合及时空基准对准的方法实现动态目标观测的

高精度光学自主导航，其中阈值自适应调整效果如图2
所示。

1）阈值自适应调整及亚像素细分

σ2
1 =
∑L

i=k+1(i−µ1)2P(i |C1) =∑L
i=k+1(i−µ1)2 pi

ω1

（1）计算方差分布：

；

σ2
1(k)=

σ2
y1

1−ω (k)
− [µT−µ(k)]2

[1−ω(k)]2（2）构建阈值函数： ；

k∗ = argmax
0⩽k⩽L−1

∣∣∣[σ2
1

(
k)]′
∣∣∣（3）阈值搜索： ；

（4）基于加权系数像素细分

x0 =

3∑
i=1

3∑
j=1

a(i, j) f (i, j)i

3∑
i=1

3∑
j=1

f (i, j)
,y0 =

∑3
i=1

∑3
j=1a(i, j) f (i, j) j∑3

i=1

∑3
j=1 f (i, j)

由图2看出自适应阈值调整后，伪边缘剔除置信度

高达90%，能够准确提取真实边缘。

（b）自适应阈值提取（a）固定阈值提取
 

图 2    自适应阈值调整图像提取结果[3]

Fig. 2    Adaptive threshold adjusting image extraction results[3]

 

2）基于椭圆拟合的中心提取

（1）椭圆约束

F (x,y) = Ax2+Bxy+Cy2+Dx+Ey+F = 0

（2）迭代求解
a =

√√
2[AE2+CD2−BDE+F (B2−4AC)]

(B2−4AC)
[ √

(A−C)2+B2−A−C
]

b =

√√
2[AE2+CD2−BDE+F (B2−4AC)]

(B2−4AC)
[
−
√

(A−C)2+B2−A−C
]


x0 =

2CD−BE
B2−4AC

y0 =
2AE−BD
B2−4AC

a b x0 y0其中： 、 为目标椭圆拟合的长短半轴； 、 为目

标拟合的中心坐标。

3）时空基准的修正

以火星为目标的光学自主导航，导航观测方程为

ei = TBI ·TBS ·

 1√
x2

p + y2
p+ f 2

 −xp
−yp

f


 (5)

TBI ·TBS其中： 为光学导航敏感器测量基准至惯性基准

的转换矩阵，在前述目标精确提取的基础上，此转换

矩阵误差为导航误差的主要来源。因此采用光学导航

敏感器双模测量设计消除该转换矩阵误差。

∆Q1 = 0.5×
∆t×Ω (ω)

（1）基于硬脉冲测量敏感器时钟差：

；

∆Q2 = Q−1
star⊗Qsenser

（2）基于双模式测量导航敏感器惯性基准差

；

TBI ·TBS =

Ξ (Qstar⊗∆Q1⊗∆Q2)

（3）修正敏感器至惯性系的基准偏差

。

4）自主导航在轨验证情况

近火飞行过程中，器火距离由1 000万至10万km
变化，火星在导航敏感器中的成像大小由2 × 2个像素

至最后200 × 200个像素变化，目标中心的提取精度以

及时空基准精度直接决定导航输出是否有效，基于上
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述中心提取、拟合及时空基准算法，实现中心提取精

度优于0.5个像素、视半径拟合精度优于1个像素、敏

感器基准修正精度优于0.5″。基于此近火前约300万km
自主导航精度优于100 km，满足制动捕获近火点高度

预测误差200 km的需求，具有重要的工程意义。

环火飞行过程中，火星在导航敏感器中为局部边

缘图像，同时受到投影及火星自身椭球的影响，其形

心及视半径的提取误差对导航精度影响超过20 km，无

法满足遥感探测应用。基于椭球模型的拟合算法，提

高形心及视半径的提取精度，实现环火段自主导航精

度优于2 km，满足高精度遥感探测需求。

基于行星光学目标测量的深空自主导航[5]是未来深

空长期自主管理与自主控制的重要手段，目标识别、

提取及基准修正是深空探测光学自主导航的核心，本

文提供了一种高精度自主导航的理论算法基础，对后

续深空探测自主导航技术发展具有重要意义。

 2    轨控制导律在线重构策略

首次火星探测轨道制导策略包括初始轨道设计[6]、

中途轨道修正[6]、深空机动、制动捕获、环绕轨道调整

及着陆轨道设计等多个阶段。转移轨道一般采用圆锥

拼接方法[7]实现标称轨道设计，其余轨道修正一般基于

微分修正[7]、遗传算法[7]、粒子群算法[8]等寻优算法实

现。以上制导策略设计均采用离线手段，地面根据精

确定轨数据进行轨道制导策略的制定，通过上行链路

将参数注入探测器，探测根据时间及轨道约束执行制

导策略。

针对制动捕获、两器分离等关键阶段通信延迟

长、故障风险大及精度要求高的环节，器上需自主具

备制导策略重构的能力，保障制动捕获及两器分离轨

控安全。环绕器GNC分系统针对制动捕获窗口唯一、

速度增量大、时变干扰多及两器分离状态变化大、状

态异常影响安全等特点，设计自主在线制导策略的重

构算法。

 2.1    制动捕获在线策略重构及速度矢量补偿

1）在线策略自主重构

标称制动捕获策略采用3 000 N主发动机进行轨

控，策略参数包括点火开始时刻、理论速度增量矢

量、安全保障时间约束区间。3 000 N主发动机异常

后，需自主切换至8 × 120 N推力器进行补充变轨。采

用不考虑弧段损失的策略修正，需在轨控故障后1 min
内实现策略的修正并启动控制，给器上自主故障诊断

及重构带来压力。采用弧段损失的策略修正，将故障

识别与控制策略修正的约束窗口增加至10 min，增加

了异常重构的时间窗口裕度。

基于弧段损失的策略重构计算步骤如下：

∆v

（1）基于粒子群优化[7]搜索故障点的最优速度增

量矢量 ；

初始状态：主发动机不同故障时刻的位置速度；

优化目标：点火时长最短；

优化约束：8台120 N有限推力、轨道动力学；

优化变量：推力矢量、姿态切换角速率。

∆v

k θk

（2）依据多点速度增量矢量 拟合速度增量大

小系数 及矢量方向分段 ；

∆v重构 =

∆v故障点+ k
(
∆v故障点−∆vf

)2
∆v故障点

（3）多项式拟合速度增量大小修正：  

；

Ci
b,k
=

Ry
θk − θk−1

∆vk −∆vk−1
(∆vf −∆vk−1)

（4）差值计算速度矢量修正（目标姿态）：

；

（5）异常后自主修正目标速度大小及连续调整目

标姿态。

2）速度矢量补偿控制

制动捕获过程中3 000 N主发动机点火时长超过

15 min，燃料消耗超过800 kg，低频低阻尼球形膜片贮

箱充液比由70%降低至35%，频率及阻尼特性类似于

抛物线并过最低点，同时随着燃料消耗，整器质心快

速变化，引起干扰力矩从30～70 Nm的动态变化。为

保障制动捕获过程的速度增量矢量控制，需对由于推

力矢量偏斜、姿态耦合振动不均衡等干扰进行在线实

时补偿，采用欧拉轴/欧拉角方式计算补偿姿态，在目

标姿态基准基础上增加补偿姿态。具体如下：

∆θ = arccos
(
∆v本体 ·xb

|∆v本体|
)

（1）欧拉角计算： ；

e = ∆v本体×xb

|∆v本体|（2）欧拉轴计算： ；

Q = [ cos ( 0.5∆θ ) esin

(0.5∆θ)]

（3）目标补偿姿态计算：

；

∆v惯性=C (Q)∆v本体（4）惯性系速度矢量的计算： 。

∆v本体
xb

其中， 为惯性自主导航输出本体系下的速度

增量累积， 为理论推力方向。

3）在轨飞行验证情况

根据“天问一号”探测器制动捕获后器上遥测数据

评估计算，环绕器GNC完成速度增量关机控制，大推

力制动捕获速度增量控制精度达到mm/s量级，优于

“希望号”（Hope）火星探测器（dm/s量级）。

由图3看出，制动捕获过程中控制姿态在实时的动

态调整，补偿由于推力矢量偏斜、液体晃动干扰、初

始速度偏差等产生的速度矢量误差，俯仰及偏航基准

（推力矢量方向）控制精度优于0.03°；由图4看出，轨
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控过程中速度增量累积严格按照预估执行，最终与理

论速度增量一致。
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图 3    制动捕获在轨姿态指向控制结果

Fig. 3    Mars capture attitude pointing control results
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图 4    J2000坐标系下速度增量结果

Fig. 4    Increment result of velocity in J2000 coordinate system
 

高精度制动捕获控制可以降低后续轨道调整的速

度增量需求、提高燃料裕度，具有重要工程意义。

 2.2    两器分离状态辨识及升轨策略修正

两器分离前后，环绕器（探测器）质量减少46%，

惯量减少32%。质量变化引起轨控推力产生的速度增

量不足，惯量变化引起控制系统带宽裕度降低，速度

增量不足系统带宽裕度降低都会对分离后升轨控制造

成撞火风险。因此需在轨进行两器分离状态辨识及在

线进行升轨策略重构，环绕器GNC分系统设计了基于

卡尔曼滤波的在线惯量特性辨识[9]及升轨速度增量安全

重构策略，具体如下：

1）基于姿态动力学方程得到如下状态方程

bJ = AJ
[
Jnorm,x Jnorm,y Jnorm,z

]T (6)

Jnorm,x Jnorm,y Jnorm,z

AJ bJ

其中： 为环绕器三轴主惯量；

为陀螺测量环绕器相惯性系的角速度； 为飞轮和

喷气产生的力矩估计。

2）基于卡尔曼滤波器实时估计三轴主惯量并确定

分离状态；

∆v = kvn

tn =
m探测器 (vn+∆v)

a标称

3）根据分离状态重新计算升轨速度 及点

火时长 。

 3    地火转移及环绕火星飞行自主控制

首次火星探测地火转移及环绕过程面临多目标姿

态指向（对日、对地、对火、对火表、对车及对惯性

空间控制）、环境干扰累积（光压、重力梯度等）、

长期无测控支持（日凌时长超30 d）等问题。要求环

绕器GNC分系统能够实现自主控制，包括多目标指向

兼顾、环境干扰累积引起的卸载燃料最低。环绕器

GNC分系统优化设计了姿态基准及角动量平衡补偿策略。

 3.1    飞行目标姿态基准计算

由于飞行阶段不同（地火转移和环绕火星）、任

务需求不同（对日保能源、对地保通信、对车保中

继、对火保成像，如图5所示）及机构能力不同（太阳

翼绕Y一维驱动、定向天线–Z方向二维驱动、X中继天

线+Z方向二维驱动，如图6所示），对姿态基准的设计

约束不同。

 
器地通信链路保障

对日能源
保障

对火
高分
成像

对火中继
链路

 
图 5    火星探测多目标指向约束

Fig. 5    Mars exploration multi-target pointing constraints
 

采用强指向约束+多弱指向约束组合的方案，基于

粒子群优化算法计算不同阶段姿态基准。具体如下：

eb
cons

eb
less1 eb

less2

1）定义本体系下强约束指向矢量 ，弱约束指

向矢量 、 ；

ei
cons

ei
less1 ei

less2

2）需求惯性系的强约束指向矢量 ，弱约束指

向矢量 、 ；

Ci
b = Ct

bCi
t3）计算单约束姿态矩阵： ；

其中：

Ci
t =

ei
cons,

ei
cons× ei

less1∣∣∣ei
cons× ei

less1

∣∣∣ ,
(
ei

cons× ei
less1

)× ei
cons∣∣∣∣(ei

cons× ei
less1

)
× ei

cons

∣∣∣∣

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Ct
b =

eb
cons,

eb
cons× eb

less1∣∣∣eb
cons× eb

less1

∣∣∣ ,
(
eb

cons× eb
less1

)
× eb

cons∣∣∣∣(eb
cons× eb

less1

)
× eb

cons

∣∣∣∣


T

Ci
bn =C

(
ϕ,eb

cons

)
Ci

b

ϕ

4）增加新约束旋转定义 ，其中

为优化搜索变量；

J1arccos
(
Ci

bnei
less1,e

b
less1

)
min
+

k2arccos
(
Ci

bne
i
less2,e

b
less2

)5 ）优化约束边界：

。

J1 k1其中， 、 为加权系数，可根据驱动机构的能力

定义。

该姿态基准的计算方法可适用于机构非正交安

装、不同阶段本体轴指向不同、驱动机构驱动范围不

同的情况。

 3.2    角动量平衡补偿控制

火星特殊磁场环境，制约探测器稳态控制过程无

法像地球卫星一样采用磁卸载 [ 1 0 ]方式实现角动量平

衡，对于火星探测环境干扰累积，只能依靠喷气燃料

消耗来进行干扰力矩累积的补偿。为了尽可能实现角

动量累积降到最低，采用太阳翼驱动+姿态偏置的方案

进行角动量平衡补偿。其控制实现框图如图7所示。

以系统角动量为观测状态，采用太阳翼驱动+姿态

偏置方案进行补偿。计算如下：

(β1,β2) = Kssign(h) Ks1）太阳翼偏置补偿： ， 依据

光压力矩理论模型计算；

Tc1 = Kph+Kdḣ2）姿态偏置方案进行补偿： ，采

用闭环前馈方案。

经过在轨飞行验证，基于此方法超过7 d无喷气卸

载，与常规2 d卸载一次相比，节省燃料超过3倍。

 4    结　论

本文针对首次火星探测任务“天问一号”飞行全过

程环绕器GNC分系统的导航、制导与控制策略进行分

析。提出了基于高阶多项式拟合行星星历计算方法，

降低了高精度行星星历计算对器载资源的需求——由

MB降低至KB量级；提出了基于光学导航敏感器对火

星测量的近火及环火段自主导航方法，采用亚像素级

的目标识别及椭球拟合方法实现高精度的导航观测量
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图 6    火星探测多驱动指向控制

Fig. 6    Mars exploration multi-drive pointing control
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图 7    太阳翼驱动+姿态偏置

Fig. 7    Solar wing drive & attitude offset
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提取，采用非线性滤波估计方法提高了引力场大尺度

变化带来的系统误差，实现近火前自主导航误差优于

100 km，环火自主导航误差优于2 km的工程验证；提

出了主备轨控发动机推力不一致情况下，大速度增量

轨控重构时的弧段损失补偿控制策略，保障了制动捕

获过程可靠性，并基于推力矢量在线估计的速度矢量

补偿控制，实现制动捕获控制精度达到mm/s量级；提

出了基于环境干扰力矩补偿的角动量自主管理方法，

降低了长期角动量维持的喷气卸载燃料。本文系统给

出了火星探测行星际飞行过程导航、制导与控制策

略，可以直接集成应用于后续火星探测任务，同时所

提出的相关自主导航、角动量管理、高精度轨道控制

方法可以拓展应用于后续木星、小行星及太阳系边际

探测等更远距离的深空探测任务当中。

首次火星探测任务的圆满成功，标志着中国已经

成功掌握了地月系统以远的行星际飞行导航制导与控

制技术。环绕器GNC分系统技术具有高可靠、高自

主、高精度的特点，解决了长时间自主飞行、长器地

通信链路、多约束下的自主控制面临的问题。奠定了

中国后续木星及以远天体探测星际飞行自主导航制导

与控制技术基础。
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Navigation, Guidance and Control Technology of Mars
Exploration Orbiter Tianwen-1

ZHU Qinghua1,2
，WANG Weihua1,2

，LIU Fucheng2
，ZHENG Xunjiang1,2

，NIE Qinbo1,2

（1. Shanghai Aerospace Control Technology Institute, Shanghai 201109, China；

2. Shanghai Key Laboratory of Aerospace Intelligent Control Technology, Shanghai 201109, China）

Abstract：Tianwen-1,  China’s  first  autonomous  Mars  exploration  mission,  faced  many  challenges  in  the  process  of
interplanetary  transfer  and  orbiting,  such  as  long  delay  of  data  transmission  between  the  orbiter  and  the  Earth,  many
directional constraints during flight, and high requirements for autonomy and reliability. The autonomous navigation based on Mars
optical target characteristic measurement, velocity vector control based on thrust direction compensation and angular momentum
management based on multi-target pointing reference optimization were proposed.  By adaptive edge extraction and accurate edge
fitting based on ellipsoidal  model  for  the characteristics  of  Mars time-varying target,  high-precision navigation observation
information of  the target  was obtained,  and the accuracy of  near-Mars navigation was better  than 100 km and that  of  Mars
circumnavigation was better than 2 km.  The real-time estimation of thrust direction based on accelerometer measurement and
attitude  feedforward  compensation  were  used  to  make  the  braking  capture  control  accuracy  reach  the  order  of
millimeter/second.  Combined with the multi-target pointing constraint, attitude reference optimization design was carried out with
the goal of global optimal jamming torque, to guarantee the autonomous flight control without ground support for more than 30
days.  The proposed method was applied to the GNC subsystem of Tianwen-1  surrounding device. The in-orbit flight results of
Tianwen-1 show that  the proposed method can meet the constraints of autonomous control  and autonomous management of
interstellar flight, which provides important reference for subsequent deep-space exploration model missions.

Keywords：Mars exploration；Guidance Navigation and Control (GNC)；speed increment control；optical autonomous

navigation；multi-objective reference design

Highlights：
●　Optical autonomous navigation.
●　Precision of braking capture control reaches the order of millimeter/second.
●　Autonomous flight control without ground support.
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