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摘    要： 基于自主光学导航行星着陆过程中，受计算资源限制的问题，提出一种基于深度估计误差的陆标优选方法，

首先建立了描述连续2次观测相同陆标时着陆器与陆标距离估计精度的深度误差模型，然后用该模型描述系统可观测度并从

序列图像中优选视线深度估计精度最高的陆标，最后通过数值仿真模拟火星着陆的过程。结果表明提出的陆标优选方法与

传统方法相比导航精度相近，但优化所需的计算时间更短，更适宜实现自主导航。
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 引　言

为在地外行星上有科学探索价值的特定区域实施

精确定点着陆，并避开陨石坑等障碍物，着陆器通常

需具备高精度自主导航能力[1]。着陆器利用自身携带的

惯性测量单元（Inertial Measurement Unit，IMU）可进

行导航状态（位置、速度和姿态）的递推。但由于存

在导航初始状态、引力场模型和测量随机误差等干

扰，IMU递推的导航状态误差会随时间积累而逐渐增

大 [ 2 ]。因此，通常用外部敏感器的测量信息来修正

IMU误差以提高导航精度[3]。

为实现行星表面10～100 m的高精度着陆，美国国

家航空航天局（National  Aeronaut ics  and Space
Administration，NASA）和欧洲航天局（European
Space Agency，ESA）从20世纪90年代末开始研究序列

图像辅助IMU的光学导航方法。“勇气号”（Sprit）、

“机遇号”（Opportunity）在着陆火星时通过连续拍摄

3幅地面序列图像并匹配其中2个相同的Harris特征点，

估计出着陆器相对地面的水平速度[4]。ESA“罗塞塔号”

（Rosetta）在着陆67P / Churyumov-Gerasimenko彗星

通过光学相机拍摄序列图像和雷达提供信息实现了导

航和避障 [ 5 ]。日本宇宙航空研究开发机构（Japan
Aerospace eXploration Agency，JAXA）小行星探测器

“隼鸟1号”（Hayabusa-1）将拍摄的人造特征图像回传

至地面估计水平速度[6]。

导航滤波器的计算复杂度随陆标观测个数的增加

而增大，为在计算资源受限的着陆器实现自主导航，

需尽量减少观测陆标的个数。在观测少量陆标时为了

获得最高导航精度，则需优选对导航精度贡献最大的

陆标进行观测。通常用可观测度来衡量导航系统的性

能，可观测度越大则利用测量信息求解出的系统状态

精度越高，误差收敛速度越快[7]。用于描述导航系统可

观测度的传统方法主要有奇异值法[8]、几何精度因子

法[7]等。Huang等[9]利用Lie导数建立了可观测性矩阵，

并用其条件数分析了陆标分布对导航精度的影响。

Yu等[10]利用可观测矩阵的条件数作为可观测度指标优

选陆标。Xu等[11]推导了线性协方差模型并将其作为可

观测度优选陆标。Zhao等[12]使用Fisher信息矩阵的迹，

结合CR不等式描述火星着陆过程中陆标的可观测度。

Zhu等[13]通过比较不同陆标组合对应的可观测性矩阵特

征值之和大小选择最优陆标。现有可观测度指标通常

是可观测性矩阵函数，涉及复杂矩阵运算，在计算资

源受限的着陆器上难以自主运行。

针对上述问题，本文提出一种基于深度估计误差

的光学导航陆标优选方法。首先建立了深度估计误差

模型，描述连续2次观测相同陆标时相对着陆器的距离

估计精度。然后以深度估计误差模型作为可观测度优
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选序列图像的导航陆标。最后通过数值仿真验证了所

提出的光学导航陆标规划方法可有效减少规划计算量。

 1    自主光学导航模型

利用序列图像辅助校正IMU的自主光学导航通常

被称为视觉辅助惯性导航（Vision-Aided Inert ial
Navigation，VAIN）。本节将建立自主光学导航状态

方程和测量方程。

 1.1    连续时间状态方程

xL− yL zL

本文研究的着陆器利用IMU和光学相机进行自主

导航。定义如下坐标系：着陆坐标系{L}、着陆器本体

坐标系{B}，如图1所示。着陆坐标系为固定在行星表

面的参考坐标系，它的 平面在着陆平面上， 轴

指向天空。着陆器本体坐标系{B}固定在着陆器上，其

原点在着陆器质心处，用C表示。着陆器连续时间的

状态方程[14]为 
ṙ = v
v̇ = a

q̇ =
1
2
Ω(ω)q

(1)

q
ω = [ ωx ωy ωz ]T

Ω(ω) =
[
−ω× ω
−ωT 0

]
ω× ω

aimu ωimu

其中：r、v和a为着陆器在着陆坐标系{L}的位置、速

度和加速度； 为从着陆坐标系{L}到本体坐标系

{ B }的姿态四元数； 为本体系

{B}相对着陆坐标系{L}的旋转角速度在{B}中的表

示， ， 为 的叉乘反对称矩阵，

其中的加速度和角速度可由IMU获得，IMU输出的加

速度和角速度分别为 和 ，即{
aimu = C(q)(a− g+2ω×i v+ω×i ω

×
i r)+ na

ωimu = ω+C(q)ωi+ nω
(2)

C(q)

ωi

na nω

其中： 为q对应的姿态转移矩阵；g为着陆系{L}下
的重力加速度； 为着陆系{L}下的行星旋转角速度；

和 是均值为0的高斯白噪声。
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图 1    着陆器与着陆点的观测几何

Fig. 1    Observation geometry of lander and landing site

本文仅研究行星旋转角速度较慢的着陆情况，为

简化后续推导，给出如下假设[15]。

ωi

2ω×i v ω×i ω
×
i r C(q)ωi

假设 1. 着陆器在着陆段内由 带来的加速度项

和 以及角速度项 为小量，可以忽略。

ns

np

rpi pi

p1, · · · , pns
pns+1, · · · , pns+np

xp = [rTp(ns+1), · · · , rTp(ns+np)]
T

∈ R3np×1

假设观测 个位置已知的陆标（后文简写为已知

陆标）和 个位置未知的陆标（后文简写为未知陆

标）， 为第i个陆标 在着陆坐标系{L}下的坐标，

是已知陆标， 是未知陆标。在

着陆过程中除了需要估计着陆器的状态以外，还需要

估计未知陆标在{L}中的位置状态

，

ẋp = 03np×1 (3)

系统状态向量可定义为

x =
[

rT vT qT xT
p

]T
(4)

 1.2    离散时间状态方程

x̃ = x− x̂ x
x̂

定义着陆器误差状态为 ， 的估计值是

，误差状态向量就表示为

x̃ =
[

r̃T ṽT δθT x̃T
p

]T
∈ R(9+3np)×1 (5)

δθ δq = q⊗ q̂−1

δq ≈ [δθT/2 1
]T

其中： 为姿态角误差，误差四元数定义为 ，

当误差姿态角为小角时，姿态角误差与误差四元数的

关系为 。

ns np x̃在观测 个已知陆标和 个未知陆标时， 从第i到
第j个采样时刻的离散时间状态方程可表示[16]为

x̃( j) =Φ( j,i)
ns ,np

x̃(i) =

[
Φ( j,i)

v 09×3np

03np×9 I3np

]
x̃(i) (6)

Φ( j,i)
v =


I3 ( j− i)∆tI3 Φ( j,i)

13

03×3 I3 Φ( j,i)
23

03×3 03×3 Φ( j,i)
33

 (7)

Φ( j,i)
13 =

{
r(i)− r( j)+ v(i)( j− i)∆t− 1

2
g[( j− i)∆t]2

}×
CT(q(i))

(8)

Φ( j,i)
23 =

[
v(i)− v( j)− g( j− i)∆t

]×
CT(q(i)) (9)

Φ( j,i)
33 = C(q( j))CT(q(i)) (10)

ns,np ns np

∆t I3 ∈ R3×3 03×3 ∈ R3×3

ti

其中：i为第i个采样时刻；（j,i）为从第i到第j个采样

时刻； 为观测 个已知陆标和 个未知陆标；

为采样周期； 为3×3的单位矩阵，

为3×3的0矩阵； 为第i个采样时刻对应的时间。
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 1.3    测量方程

第k个采样时刻的测量值是所有观测到的陆标相对

着陆器的方向在{B}中表示为

z(k) =
[

be(k)T
1 , · · · , be(k)T

ns+np

]T
(11)

be(k)
i =

C(q(k))r(k)
i∥∥∥C(q(k))r(k)
i

∥∥∥ = C(q(k))(r(k)
pi − r(k))∥∥∥C(q(k))(r(k)
pi − r(k))

∥∥∥ (12)

ri pi

z̃(k) = z(k)− ẑ(k) z(k) ẑ(k)

其中： 为着陆系{L}下着陆器相对陆标 的位置；

为 关于估计值 的误差，因此测量方

程可以线性化表示为

z̃(k) = H(k)
ns ,np

x̃(k)+η(k) (13)

H(k)
ns ,np
=



H(k)
r1 03×3 H(k)

θ1 03×3 · · · 03×3
...

...
...

...
...

...

H(k)
rns

03×3 H(k)
θns

03×3 · · · 03×3

H(k)
r(ns+1) 03×3 H(k)

θ(ns+1) H(k)
p(ns+1) · · · 03×3

...
...

...
...

. . .
...

H(k)
r(ns+np) 03×3 H(k)

θ(ns+np) 03×3 · · · H(k)
p(ns+np)


(14)

式中

H(k)
ri = −H(k)

Ci (15)

H(k)
θi = H(k)

Ci r̂(k)×
i CT(q̂(k)) (16)

H(k)
pi = H(k)

Ci (17)

H(k)
Ci = C(q̂(k))

r̂(k)T
i r̂(k)

i I3− r̂(k)
i r̂(k)T

i∥∥∥r̂(k)
i

∥∥∥3 (18)

η(k)其中： 为测量噪声，利用扩展卡尔曼滤波器对状态

方程式（6）和测量方程式（13）进行滤波即可同时估

计着陆器与未知陆标的状态。

 2    基于深度估计误差模型的陆标优选

 2.1    深度估计误差模型

tk tk + ts pi

ts

b̂(k+s,k) pi tk

pi

∥∥∥r̂(k)
i

∥∥∥
∥∥∥r̂(k)

i

∥∥∥
r̂(k)

i∥∥∥r̂(k)
i

∥∥∥

假设着陆器分别在时刻 和时刻 观测陆标 ，

2次观测时间间隔为 ，观测剖面如图2所示。通过利用

状态方程进行状态递推，着陆器经过估计的位移

能实现对陆标 的三角观测，估计出时刻 观测

的视线深度 。Forster等[17]利用2次观测间的位置

和姿态转换信息，通过三角观测的几何关系和深度滤

波器计算出了 。Pizzoli等 [ 1 8 ]在设计深度滤波器

时，将图像中1个像素测量噪声投影到 上获得了

的深度估计误差。着陆器的初始位置和速度由地

球深空探测网确定，状态估计误差较大，连续2次观测

的基线受速度误差影响很大。但是由于2次观测之间的

状态递推存在误差，在未知环境着陆时，状态估计误

差造成的基线误差比测量噪声对深度估计误差的影响

大得多，不能沿用Pizzoli只考虑测量噪声而忽略状态

估计误差的思路，因此本文重新推导一个基于状态估

计误差的深度估计误差模型。

 

D

C

b(k+s,k)

b(k+s,k)
^

θi(k+s,k)

δri(k+s,k)
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(k+s)

pi

ri
(k)^

ri
(k+s)^

r(k+s,k)

v(k)ts
~

β

α

 
图 2    观测剖面内的深度估计误差示意图

Fig. 2    Depth estimation error in observation profile
 

tk tk + ts

首先给出深度估计误差模型的几何定义。着陆器

从时刻 到时刻 之间的估计位移和实际位移分别为

b̂(k+s,k) =
w tk+ts

tk

w t

tk

adτdt+ v̂(k)ts (19)

b(k+s,k) =
w tk+ts

tk

w t

tk

adτdt+ v(k)ts (20)

实际与估计位移之间的误差表示为

b(k+s,k)− b̂(k+s,k) = ṽ(k)ts (21)

ṽ(k)ts r(k+s,k)其中： 是1个由速度误差引起半径为 的误

差球

r(k+s,k) = εvts (22)

εv其中： 为速度估计的误差界，可由导航滤波器的状

态协方差矩阵求得。

假设 2. 在较短的时间观测间隔内，着陆器近似为

匀减速直线运动。

tk

β piD α α β

在假设 2的条件下，着陆器的运动方向延长线与

地面交点为D， 时刻速度与陆标方向之间的夹角为

，速度与 之间的夹角为 。用 和 可确定陆标与

着陆器的相对位置。

tk + ts

r̂(k+s)
i pi r(k+s)

i

r(k+s,k) r̂(k+s)
i r(k+s,k)

r̂(k+s)
i r̂(k)

i

δr(k+s,k)
i

然后计算深度估计误差。在 时刻估计的观测

方向为 ，从实际位置处观测 的视线 是宽度为

且平行于 的无数条射线。因此把半径为

的误差球沿 移动后与 的重叠宽度就是深度估计

误差 ，即
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δr(k+s,k)
i =

2r(k+s,k)

sinθ(k+s,k)
i

(23)

θ(k+s,k)
i pi其中： 为连续2次观测陆标 的视线夹角。

sinθ(k+s,k)
i =

∥∥∥b̂(k+s,k)
∥∥∥sin β∥∥∥r̂(k+s)

i

∥∥∥ (24)

∥∥∥r̂(k+s)
i

∥∥∥ = √∥∥∥b̂(k+s,k)
∥∥∥2+ ∥∥∥r̂(k)

i

∥∥∥2−2
∥∥∥b̂(k+s,k)

∥∥∥∥∥∥r̂(k)
i

∥∥∥cos β
(25)

 2.2    陆标优选

ns = 1

np = 1 p2 δr(k+s,k)
2

在未知环境着陆时，由于无法通过地形匹配获得

陆标在着陆坐标系的位置信息，只能按照Martinelli[19]

方式对着陆系原点处的陆标进行观测，此时已知陆标

个数 。Martinelli通过实验发现在观测1个已知陆

标的前提下，如果不观测未知陆标则导航精度较低，

而观测1个未知陆标及更多未知陆标时导航精度明显提

升，且观测多个未知陆标的导航精度与观测1个未知陆

标的导航精度几乎相同，因此只需取未知陆标个数

，只需评估未知陆标 的深度估计误差 。

H(k)
ns ,np

trace[(H(k)T
ns ,np

H(k)
ns ,np

)−1]−1

cond(H(k)
ns ,np

)−1

传统可观测度奇异值法是测量矩阵 的最小奇

异值，几何精度因子法是 ，条件

数法是 。但是由于涉及矩阵运算，算法复

杂度较高。

δr(k+s,k)
2

ts α β ts =

∆t α β

α β δr(k+s,k)
2

α∗、β∗

本文构建的深度估计误差 是观测间隔时间

和 、 的函数。取观测间隔为滤波器采样时间

，此时深度估计误差模型就只与 、 有关。因此只

需优化自变量为 和 的 就能得到使深度估计误

差最小的陆标相对着陆器的理想方向 ，该方向

对应了图像中的1个像素坐标。在光学导航中，通过特

征提取获得所有陆标在图像中的坐标，将图像中与理

想方向对应的像素点最接近的陆标特征作为待观测的

陆标。

α∗, β∗ = argmin
α,β

δr(k+s,k)
2 (26)

O(n3)

δr(k+s,k)
2 O(1)

δr(k+s,k)
2

传统可观测度指标涉及复杂的矩阵求逆、求奇异

值等运算，这些矩阵运算算法的复杂度均为 。而

是1个一维函数，算法复杂度是 ，利用优化

工具能轻松求解最小值点。因此利用本文提出的

进行陆标优选时计算速度会更快，更利于在着

陆器上实现自主导航。

δr(k+s,k)
2

δr(k+s,k)
2

因此陆标规划方法转化成1个在光学相机视场中寻

找一个使深度估计误差 最小的未知陆标，循环

往复地优化 并寻找最优陆标。可观测性反映了

系统根据有限时间内的测量值能否确定状态量。

Martinelli[19]研究的可观测性结论为对同一陆标至少观

测3次才可解算状态量。为保证导航状态可观测，对同

一陆标观测至少3次后再寻找新的陆标，观测规划策略

如图3所示。

 
开始

利用扩展卡尔曼滤波进行状态估计

着陆成功

结束

Y

Y

N

N

利用式 (1)进行状态递推

利用式 (11)获取陆标的测量值

旧陆标已观测3次

跟踪α*, β*方向
附近的新陆标

k=k+1

α*, β*=arg minδr2
(k+s,k)

α, β

 
图 3    观测规划策略

Fig. 3    Observation planning strategy

 3    仿真校验

∆t = 1

5×10−4

2.78×10−5

本节模拟着陆器着陆火星的过程，以“天问一号”

为例，着陆点109.9°E、25.1°N。着陆器下降轨道由多

项式制导律生成，着陆器姿态根据制导律推力方向进

行调整，着陆过程持续198 s，导航滤波的采样周期

 s，陆标均匀分布在火星表面。着陆器的初始位

置和速度由地球深空测控网确定，初始姿态由轨道器

在火星轨道上运行时通过姿态确定和控制系统（Attitude
Determination and Control System，ADCS）自主确定。

着陆器在着陆坐标系的初始状态如表1所示。IMU的加

速度测量噪声标准差  m/s2，角速度测量噪声标

准差 （°）/s。采用蒙特卡洛仿真时仿真次数

为300，初始误差由着陆器在表2所给出的误差界内均

匀分布。
 
 

表 1    着陆器初始状态

Table 1    Initial state of lander

状态参数 初始数值

位置/m [3 300 5 870  6 570]T

速度/（m·s–1） [–56 –66  –90]T

姿态/（°） [–25.7 –9.8  0]T

 

136 深空探测学报（中英文） 2023年



表 2    蒙特卡洛仿真初始状态误差

Table 2    Initial state error during Monte Carlo simulation
状态参数 初始状态误差界

位置/m 1 000
速度/（m·s–1） 10
姿态/（°） 2

 
 

着陆过程的真实位置、速度、姿态变化曲线如图4
所示，可以看出着陆器的位置和速度根据制导律逐渐

收敛至坐标系原点成功着陆。由于位置速度没有剧烈

跳变，能满足假设2所述的在短时间内近似看作匀减速

直线运动的条件。采用黄金分割法对深度估计误差模

型进行优化。为探究陆标位置与深度估计误差的关

α

β

系，通过仿真计算每个陆标的深度估计误差，结果如

图5所示，可以看出深度估计误差关于观测角度 、

只有1个最优值，利用黄金分割法进行寻优。
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图 5    不同陆标的深度估计误差

Fig. 5    Depth estimation error of different landmarks
 

δr(k+s,k)
2

δr(k+s,k)
2

通过蒙特卡洛仿真将本文提出的 与传统可

观测度指标进行对比（奇异值法、几何精度因子法、

条件数法）。仿真300次后的导航误差如图6所示，由

导航误差3σ包络线可以看出，采用本文提出的深度估

计误差 规划陆标进行导航后得到的导航误差跟

采用传统可观测度指标时几乎相同，甚至位置误差收

敛的速度更快一些。偏航角没有收敛是因为仅观测一

个已知陆标时偏航角不可观测[19]。
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图 4    着陆器的真实状态

Fig. 4    Real states of lander
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图 6    不同陆标规划方法的导航误差

Fig. 6    Navigation errors of different landmark planning methods
 

δr(k+s,k)
2

δr(k+s,k)
2

δr(k+s,k)
2

δr(k+s,k)
2

为验证采用 在着陆器上在线优选陆标时的

快速性，对比优化求解4种指标的消耗时间，并且每个

时刻均观测陆标，观测3次后分别用4种指标规划并观

测新陆标，优化算法均采用黄金分割法。每种指标规

划陆标构型的时间消耗分布情况如图7所示。从上到下

每条横线依次表示最大值、上四分位数、中位数、下

四分位数、最小值。可以看出本文提出的 优化

消耗时间最少，中位数比用时最短的奇异值法还减少

了29.03%。这是由于 是一维函数，比另外3种含

有矩阵运算的传统指标的算法复杂度更小，寻优时计

算效率更高，因此 从求解快速性的角度明显优

于另外3种方法，更易于在着陆器在线优选陆标。
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图 7    不同陆标规划方法的算法耗时

Fig. 7    Algorithm consumption time of different landmark planning methods

 4    结　论

针对行星着陆过程中自主光学导航陆标优选问

题，本文提出了一种基于深度估计误差的陆标优选方

法，在对同一陆标进行三角观测时，为衡量陆标与着

陆器间距离的估计精度，建立了深度估计误差模型；

构建了面向优选陆标的观测规划策略，通过优化深度

估计误差模型寻找对导航精度贡献最高的陆标，算法

复杂度小于传统方法；仿真验证了本文提出的陆标优

选方法比传统方法的导航精度相近，但优化所需的时

间缩短了29.03%，更适于着陆器自主优选陆标。

本文建立的深度估计误差模型与决定陆标空间构

型的观测夹角有关，在未来的工作中将研究深度估计

误差模型关于观测夹角的凹凸性，以便更有针对性地

选择优化算法。
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Landmark Selection Method for Autonomous Optical Navigation Based on
Depth Estimation Error

LI Jiaxing1
，WANG Dayi1，DONG Tianshu1

，LI Maodeng2
，XU Chao2

（1. Beijing Institute of Spacecraft System Engineering，Beijing 100094，China；

2. Beijing Institute of Control Engineering，Beijing 100094，China）

Abstract：When autonomous optical navigation is used to achieve accurate planetary landing，the amount of computation
required for landmark selection needs to be reduced due to the limitation of computational resources. In this paper，a depth
estimation error-based landmark selection method was proposed. First，a depth estimation error model was developed to describe
the accuracy of distance estimation between the lander and the landmark when the same landmark was observed twice in a row，and
then the model was used to describe observability degree and to select the landmark with highest accuracy of line-of-sight depth
estimation from the sequential images. The landmark selection method proposed in this paper is similar to the conventional methods
in terms of navigation accuracy，but requires less optimization computation time and is more suitable for autonomous navigation on
the lander.

Keywords：planetary landing；optical navigation；landmark selection；sequential images

Highlights：
●　A depth estimation error model is proposed to describe the accuracy of the distance estimation between the lander and the
landmark.
●　When the depth estimation error model is used as a observability degree of the landmark selection，navigation accuracy is higher
than that of conventional methods.
●　The depth estimation error model in the form of one-dimensional function has less computation and less optimization time than the
traditional observable degrees involving complex matrix operation，and this model is more suitable for autonomous navigation on
landers.
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