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摘    要：针对小天体探测附着段精度要求高的需求，在星上资源严重受限且可用于附着段导航陆标数量多的条件下，

提出了一种基于“陆标−探测器”几何关系的导航系统状态估计精度评价指标，在推导导航陆标与小天体探测器几何关系解析

表达式的基础上，结合Fisher信息矩阵设计了系统状态估计方差下界的标量计算方法，避免了传统精度评价过程中复杂矩阵

的运算，并采用“模拟退火−枚举法”对导航陆标组合优化选取，在保证系统状态估计精度的同时，提升了导航陆标优化选取

的效率。将该方法应用到小行星“爱神”（Eros）探测附着段光学导航场景中，仿真结果表明该方法能有效提升导航陆标优

化选取效率和系统状态估计精度，可为小天体探测导航提供技术支撑。

关键词：小天体探测；附着段；导航陆标；优化选取

中图分类号：V1                     文献标识码：A                  文章编号：2096-9287（2025）02-0124-09

DOI:10.15982/j.issn.2096-9287.2025.20250012

引用格式：侯博文，王大轶，王炯琦，等. 小天体探测附着段导航陆标高效优选方法[J]. 深空探测学报（中英

文），2025，12（2）：124-132.

Reference format: HOU B W，WANG D Y，WANG J Q，et al. Research on efficient optimization method of

navigation landmarks during asteroid exploration attachment section[J]. Journal of Deep Space Exploration，2025，

12（2）：124-132.

 

引　言

小天体探测是推动太阳系起源、行星演化、生命

起源等基础科学问题突破的重要手段。小天体附着探

测能够对其开展深度探测，并将采集到的目标天体样

品带回地球，进而开展进一步的研究[1]。为更好地完成

附着探测任务，需实时获取探测器相对于小天体预定

着陆点的高精度状态信息。然而小天体距离地球非常

遥远，小天体探测器与地面测控站的通讯延迟非常

长，其执行任务的实时性和安全性都无法保证[2]。光学

导航方法具备强自主、高时效的优势，可有效提升导

航性能。因此，光学导航逐渐成为小天体探测自主导

航领域的主流手段[3-4]。

在小天体附着段，由于距离小天体很近，表面特

征逐渐显现出来，这些特征定义为陆标（天体表面的

固定点），包括陨石坑、岩石等小行星表面的突出自

然特征以及人工陆标等，在小天体探测环绕段通过三

维重构方法可以获取其相对于小天体中心的位置[5-7]，

用来确定探测器相对于小天体的状态信息[8]。然而小天

体表面陆标数据库庞大，受限于星上有限的资源约

束，难以实时处理。因此，需要选取合适的数据用于

小天体附着段自主导航。

目前，陆标优化选取方法主要是以自主导航系统

状态估计精度预测结果为依据，对比选择使得导航精

度达到最优的陆标数据集合。枚举法是最简单的对比

选择方法，通过比较所有可能的导航陆标集合精度预

测结果，确定最优的导航陆标数据集[9-10]。虽然该方法

可有效实现高精度导航陆标的优化选取，但在导航陆

标数据集合庞大的情况下会消耗大量计算资源，难以

在星上实现应用。贪婪算法是一种广泛应用的导航陆

标优化选取方法，通过迭代搜索来获得满足特定条件

的最佳导航陆标组合，将枚举法的计算复杂度降低到

多项式级别，在机器人地面自主定位[11-12]和大行星着陆

下降段[13]自主导航领域得到了广泛应用。上述方法虽

能较好地实现导航陆标优化选取，但计算复杂度依旧

较高，适用范围有限。除此之外，胡荣海等[14]根据小

天体着陆过程中探测器与陆标测量的几何关系获得了

自主导航精度的解析表达形式，并通过最大最小方法

实现了导航陆标的快速优化选取，结合几何方法实现

了探测器附着段高精度自主导航；李嘉兴等[15]针对惯
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性/光学敏感器组合导航系统，在火星探测着陆下降段

自主导航系统可观测能力分析的基础上，对探测器陆

标观测序列进行规划，不仅能直接获取高精度的导航

陆标，还大大提升了自主导航的效率。这两种方法都

在提升导航陆标优化选取效率的同时，提升了自主导

航的精度。

虽然在行星着陆段导航陆标优化选取方面已取得

了一定的研究进展，但大多数导航系统模型都依靠几

何关系求解或依靠惯性导航信息获取探测器的状态信

息，而小天体引力极小，惯性导航系统难以发挥作

用，其带来的累积误差也会严重影响导航精度。因

此，需针对导航陆标信息的误差影响，结合小天体着

陆段动力学模型设计基于不同陆标组合的状态估计精

度评价指标，进而优选出使得导航系统状态估计精度

最优的导航陆标组合。目前，状态估计精度评价指标

主要包括Fisher信息矩阵法[16]、几何精度因子法[17]、条

件数法[9]等，在航天器自主导航领域得到了广泛应用。

然而，这些方法都涉及复杂的矩阵计算，难以克服星

上资源严重受限的约束。因此，需设计一个避免复杂

矩阵运算的精度评价指标。

本文针对小天体探测附着段高精度状态估计的需

求和星上计算资源严重受限的约束，在小天体附着段

动力学模型的基础上，设计了一个基于标量计算的导

航系统状态估计精度评价指标，并采用“模拟退火+枚
举法”的组合优化算法[9]来选取最优导航陆标组合，在

保证系统状态估计精度的同时，尽可能地降低自主导

航过程的计算复杂度。 

1    小天体附着段自主光学导航系统模型
 

1.1    小天体附着段动力学模型

探测器通常需要附着到预定着陆点，需实时获取

探测器相对于着陆点的位置，在着陆点固联坐标系构

建小天体附着段动力学模型，其微分方程模型[18]为
dr
dt
= ṙ+ω× r

d2r
dt
= r̈+2ω× ṙ+ ω̇× r+ω× (ω× r)

(1)

r = [x,y,z]T

ω

其中： 为探测器相对于小天体质心的位置

向量； 为着陆坐标系相对于小天体惯性坐标系的旋

转角速度矢量。

r̈ = F+U−2ω× ṙ− ω̇× r−ω× (ω× r) (2)

F U其中： 为控制加速度； 为目标小天体的重力加

速度。

U =

 ux

uy

uz

 = ∂V(r)
∂r
=



∂V
∂xb

∂V
∂yb

∂V
∂zb


(3)

其中 

r =
√

(xb)2
+ (yb)2

+ (zb)2

tanθ =
yb

xb

sinφ =
zb

rb

,


xb = r cosφcosθ
yb = r cosφsinθ
zb = r sinφ

r θ φ

Ci j

b V

其中： 、 、 分别为探测器在附着段的运动半径以

及在体坐标系的经度、纬度； 为球谐重力系数；

为小天体体坐标系[19]； 为小天体重力场。

V(r, θ,φ) =
µA

r

{
1+

(a
r

)2
[
1
2

C20(3sin2φ−1)+

3C22cos2φcos2θ
]
+

(a
r

)2
[
1
8

C40(35sin4φ−

30sin2φ+3)+
15
2

C42cos2φ(7sin2φ−

1)cos2θ+105C44cos2φcos4θ+O(r−5)
]}

(4)

a µA其中： 为小行星的外接圆半径； 为小行星的引力常数。

探测器姿态主要通过星敏感器确定[20]，本文假设

探测器姿态已知。则导航系统状态模型为

ẋ = f (x)+w (5)

其中

f (x) =
[

ṙ+ω× r
r̈+2ω× ṙ+ ω̇× r+ω× (ω× r)

]
(6)

x =
[
x,y,z, ẋ, ẏ, ż

]T
w E(w) = 0

E(wTw) =Q

其中： 为探测器在着陆坐标系的位置

和速度； 为服从高斯分布的过程噪声， ，

。 

1.2    光学敏感器测量模型

zc

oc− xcyc

i

为获取测量模型，以相机主点作为坐标原点，

轴与相机光轴平行，相机平面定义为 。光学敏

感器的测量原理图如图1所示，构建相机坐标系，在坐

标系中，第 个陆标点到导航相机曝光点的视线矢量为

zc
i =

1√
(x̄c

i )
2+ (ȳc

i )
2+ f 2

 −x̄c
i

−ȳc
i

− f

 (7)

x̄c
i = xc

i − xc
0 ȳc

i = yc
i − yc

0

c(xc
0,y

c
0) f

其中： 、 分别为陆标成像坐标点

与光学投影中心 的位移； 为导航相机的焦
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c

o(xl,yl,zl)

Σl Fi(xl
i,y

l
i,z

l
i) i

Σl

i ll
i

距； 代表相机坐标系，为表述简便，在本文假设相机

坐标系中心与探测器的质心重合，令 为相机

透镜中心在 系的坐标， 为第 个陆标在

系的坐标。因此，在着陆坐标系中相机成像中心视

线矢量到第 个陆标的矢量 表示为

ll
i =

1√
(xl

i − xl)2
+ (yl

i− yl)2
+ (zl

i− zl)2


xl

i − xl

yl
i− yl

zl
i− zl

 (8)

在考虑测量噪声的情况下，单个陆标的测量模型

可表示为

z̃c
i = mi(x)+ vi (9)

z̃c
i i x =

[
x,y,z, ẋ, ẏ, ż

]T
xl = x yl = y

zl = z mi(x) = All
i(x) A

vi

Ri = diag([σ2 σ2 σ2]) σ

E(vi) = 0 E(vivT
j ) =Riδi j

其中： 为第 个陆标视线矢量； 为

探测器在着陆坐标系的位置和速度，由于光学透镜和

成像平面距离很小，因此，可近似认为 ， ，

； ； 为探测器本体系到相机坐标

系的旋转矩阵，是一个常值矩阵，为简化问题，本文

将其设置为单位矩阵；导航相机噪声 是0均值高斯白

噪声，方差矩阵 ， 为光学相

机；测量误差 ， 。
  

光学透镜

成像平面
P1

P2

F2

F1

Fi(xi
l, yi

l, zi
l)

Pi(xi
c, yi

c)

c(x0
c, y0

c)

xl

xc

Ol

O

zl

zc

yl

yc

 
图 1    光学敏感器测量原理图

Fig. 1    Schematic diagram of measurement principle for optical sensors
 

k在 时刻时，导航系统模型为ẋk = f (xk)+wk

zk = h(xk)+ vk
(10)

其中

h(xk) =


m(k)

1 (x)
m(k)

2 (x)
...

m(k)
n (x)

 (11)

vk =


v(k)

1 (x)
v(k)

2 (x)
...

v(k)
n (x)

 (12)

n其中： 为选取的导航陆标数量。 

2    陆标优化选取方法

由于附着段探测器距离目标天体距离较近，可用

的陆标信息较多，需选取最优的陆标组合；又由于星

上计算、存储资源有限，需要尽可能少的陆标信息，

来实现探测器状态的最优估计。文献[14]对附着段的

导航系统陆标数量要求进行了分析。

引理 1. 自主导航系统状态是可观的当且仅当使用

图像中至少具有两个不同坐标信息的陆标。

根据引理1，当采用两个不同陆标信息时，可获得

导航系统的状态。然而星上计算、存储资源有限，且

不同陆标组合情况下能够实现的自主导航精度也不

同，所以需分析不同陆标组合情况的精度并选择使得

导航精度最优的2个陆标组合。 

2.1    导航系统精度评价指标

导航系统精度可通过优选导航陆标信息来改善。

为尽可能地降低星上计算存储的负担，根据引理1，本

文将从所有可见的导航陆标中优选2个陆标用于导航系

统的状态估计。

导航系统精度主要通过Cramer-Rao下界（Cramer-
Rao Lower Bound，CRLB）和Fisher信息矩阵（Fisher
Information Matrix，FIM）来评价，但是由于计算过程

涉及到大量矩阵的运算，给星上计算资源带来巨大的

负担。本文在FIM的基础上，通过几何关系推导FIM的

标量解析表达形式，进而实现精度评价过程星上自主

运行。

定理 1. 根据模型（9），小天体探测器在着陆坐

标系中的坐标可表示为

d = F1+ k1m1 (13)

或

d = F2+ k2m2 (14)

F1 F2其中： 和 分别为两个陆标在着陆坐标系的位置矢

量；k1和k2分别为不同陆标对应的距离参数，用于描述

陆标和探测器之间的尺度距离。
k1 =
ρ0m1−ρ0m2

(m1m2)2−1

k2 =
ρ0m1(m1 m2)−ρ0m2

(m1m2)2−1

(15)

OP F1

证明 .  假设探测器在着陆坐标系的位置矢量为

，对于被观测的陆标 ，则探测器、陆标以及着陆

点的位置关系如图2所示。
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着陆点O

陆标Fi

探测器P

 
图 2    陆标、着陆点及探测器几何关系

Fig. 2    Geometry relationship among landmark，landing site and probe
 

OP = OF1+F1 P (16)

对于第二个被观测的陆标有

OP = OF2+F2 P (17)

根据式（16）～（17）有

F1F2 = ρ0 = F2 P−F1 P (18)

ρ0其中： 为两个陆标之间的矢量，根据陆标观测方

程有 F2 P = k2 m2

F1 P = k1 m1
(19)

m1对式（19）两边同乘 。ρ0·m1 = k2m2·m1− k1

ρ0·m2 = k2− k1m1·m2
⇒(

ρ0·m1

ρ0·m2

)
=

(
m2·m1 −1

1 −m2·m1

)(
k2

k1

)
(20)

·其中： 为误差传递公式。
k1 =
ρ0·m1−ρ0·m2

(m1·m2)2−1

k2 =
(ρ0·m1)(m1·m2)−ρ0·m2

(m1·m2)2−1

(21)

进一步，探测器在着陆坐标系的位置矢量表示为

d = F1+ k1m1 (22)

或

d = F2+ k2m2 (23)

因相机测量存在误差，所以需根据式（22）对探

测器的位置误差进行分析。现有基于相机测量误差的

导航系统状态估计精度评价指标通常涉及复杂的矩阵

求逆运算，计算复杂度高，难以实现星上自主运行，

本文提出一种基于标量计算的精度评价指标。

aJ定理 2. 导航系统状态估计方差的下界 表示为

aJ =

[
(x− x1)(x− x2)+ (y− y1)(z− z1)+ (z− z1)(z− z2)−1

]2

4σ6A2B2C2

(24)

A,B,C其中： 具体表示为


A =(x2y+ xy1− x1y− x2y1− xy2+ x1y2)
B =(x2− xx1− xx2+ x1x2+ y2− yy1− yy2+

y1y2+ z2− zz1− zz2+ z1z2)
C =(x2

1 −2x1x2+ x2
2 + y2

1−2y1y2+ y2
2+ z2

1−2z1z2+ z2
2)
(25)

(x1,y1,z1) (x2,y2,z2)其中： 和 分别为两个导航陆标在着

陆坐标系的位置坐标。

k d证明： 根据式（22），在 时刻针对 有测量敏感

矩阵计算为

Dk =
∂dk

∂x̄k
(26)

x̄k = [xk yk zk]T

k+1

其中： ，对于非线性模型式（22），

在 时刻的FIM描述为[18]

Jk+1 = DT
k+1R−1

k+1 Dk+1 (27)

根据CRLB与FIM的关系为

Pk = [(xk − x̂k)(xk − x̂k)
T] ⩾ J−1(xk) (28)

x̂k

det(J−1(xk)) D̃k = R̃T
k DT

k

R̃k = Chol(R−1
k ) Chol( · )

J−1(xk)

其中： 为状态最优估计值，为使得状态估计精度最

高，需使得 最小，令 ，其中：

， 为Cholesky分解运算，由于

非奇异，则结合矩阵行列式计算公式，则有

aJ =det
(
J−1(xk)

)
=

1
det(D̃T

k D̃k)
=

1
det(Dk R̃k)det(R̃k Dk)

=

1
(det(Dk R̃k))2

(29)

aJ其中： 为精度评价指标。

det(Dk R̃k) = −
2σ3ABC

D−1
(30)

这里

A =(x2y+ xy1− x1y− x2y1− xy2+ x1y2)
B =(x2− xx1− xx2+ x1x2+ y2− yy1− yy2+

y1y2+ z2− zz1− zz2+ z1z2)
C =(x2

1 −2x1x2+ x2
2 + y2

1−2y1y2+ y2
2+ z2

1−2z1z2+ z2
2)

D =(x− x1)(x− x2)+ (y− y1)(z− z1)+ (z− z1)(z− z2)

则可以根据式（29）评价不同陆标组合的导航系

统状态估计精度。

注1. 相比于传统的GDOP法、条件数法等基于矩

阵运算的精度指标评价方法，指标式（29）通过

Fisher信息矩阵行列式的解析表达式实现了状态估计精
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度评价准则（Cramer-Rao Lower Bound，CRLB）的降

维表征，只需进行标量运算，避免了复杂的矩阵运

算，可有效提升星上优化选取的计算效率。 

2.2    最优陆标组合选取方法

探测器着陆过程中，光学相机距离小天体表面距

离相对环绕段、转移段较近，导航陆标数量较多，传

统的枚举法计算复杂度极高，本文将采用模拟退火算

法优选导航陆标；当探测器即将着陆时，导航陆标数

量相对下降段较少，本文将直接采用枚举法进行陆标

组合优选[9]。两种算法使用的分界点根据视场内可获取

的陆标数量来确定。

aJ0

T0

N ε L

L aJ

模拟退火算法是源于固体退火的原理，从一个高

初始单调递减温度出发，基于概率跳变特征在解空间

中随机找到目标函数的全局最优解。本文将选取光学

相机视场内任意陆标组合作为初始解，假设其为最优

陆标组合，计算精度评价指标 ，给出与初始解相对

应的初始温度 。每个温度参数值对应的迭代次数为

，算法的终止误差为 ，熄火迭代次数 为算法的终

止条件。如果温度降低 次后 的平均变化小于终止误

差，则算法停止。

p = exp
[−(aJ−aJ0 )/

T ] p [0,1]

aJ aJ0

aJ0

在每次迭代开始时，在光学相机的可见视场中随

机选择陆标组合，并计算精度指标。如果新的精度指

标较小，则新组合将被接受为最优组合，否则可根据

Metropolis接受标准计算接受概率

。如果 大于 范围内的任意一个随机数，则有

概率低接受新陆标组合作为最优陆标组合，否则保持

最优陆标组合为初始陆标组合。接受概率随温度参数

的减小而减小。当温度参数较高时，即使 和 相差

很大，算法也能接受新的陆标组合。当温度参数较低

时，算法只接受特征值和与 差很小的陆标组合。

n

aJ

Tk+1 = αTk k

α 0 < α < 1

判断完成后，进行下一次迭代，直到迭代次数达

到 ，然后检查终止条件。如果满足终止条件，则停止

迭代，当前陆标组合为最优陆标组合， 最小；如果

不满足终止条件，则根据退火策略降低温度，温度更

新函数为 ，其中： 为当前迭代次数，常数

需满足条件 。

n0 n n0

结合模拟退火算法和枚举法[21]，针对不同情况下

陆标数量采取枚举和模拟退火相结合的优选方法，选

择合适的正整数 ，如果可见陆标数量 小于 ，则采

取枚举法进行最优陆标组合选择，否则采用模拟退火

算法。根据组合选取的结果，并结合扩展卡尔曼滤波

（Extended Kalman Filter，EKF）算法，求解探测器附

着段的位置状态。基于导航陆标优化选取方法的附着

段光学自主导航过程如图3所示。

 

开始

计算探测器
初始位置状态

随机选择初始陆标组合
并计算精度指标aJ0

n>n0?
精度指标
aJmin=aJ0

daJ=aJ−aJ0

da<0?
计算概率

p=exp(−da/T)

选择新的陆标组合
并计算精度指标aJ0

选择新陆标组合

达到迭代
次数N?

p≥随机数?

否

是

是

否

否
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否
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是

是否遍历
所有陆标
组合？

 
图 3    基于导航陆标优化选取的附着段光学自主导航流程

Fig. 3    Optical autonomous navigation process based on the
landmark optimization slection

  

3    仿真验证

本节以小行星Eros为目标天体开展附着段光学导

航陆标优选方法的验证。本次仿真将在8 GB 内存的笔

记本进行，其CPU 为Intel（R）Core（TM） i7-7500U
CPU 2.70 GHz 的64 位处理器，共进行500次蒙特卡洛

仿真，相关的状态估计精度和时间消耗统计结果为

500次仿真的平均值，每一次仿真过程均通过无迹卡尔

曼滤波算法（Unscented Kalman Filter，UKF）估计探

测器位置状态。探测器着陆段轨迹通过动力学模型

式（1）来仿真，相关仿真参数如表1所示。

在上述仿真参数的基础上，得到小天体探测的场

景如图4所示，其中：黄色曲线为探测器轨迹，蓝色为

小天体表面陆标。本文主要将陆标考虑为点状，在实

际应用过程中，呈面状的陆标信息也可通过质心提取

实现点状信息获取。根据光学敏感器的参数设置，不

同时刻探测器可观测到的陆标数量如图5所示。
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表 1    仿真参数

Table 1    Simulation parameters
参数 数值

仿真时长/s 930
a/m 1 600
µA /（m3·s–2） 446 300
初始位置/m [500 –300 3 500]
初始速度/（m·s–1） [–0.5 0.3 –0.4]
初始位置误差方差/m2 1.0×104

初始速度误差方差/（m2·s–2） 1.0×10–2

探测器推力/N 2
探测器质量/kg 100
相机视场/（°） 69
采样时间间隔/s 1
相机焦距/m 0.010 2
分辨率/pixel 1 024×1 024
像素大小/μm 13×13
测量误差标准差/pixel 0.06
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图 4    小天体附着段场景

Fig. 4    Small body attachment scene
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图 5    不同时刻探测器可观测到的导航陆标数量

Fig. 5    Number of visible navigation landmarks
 

为说明导航精度评价指标的合理性，随机选取

50组导航陆标组合（2个陆标）并进行探测器位置状态

估计，再结合本文提出的精度评价指标优选1组导航陆

标进行状态估计，距离估计误差如图6所示。

注 2. 精度指标评价了系统整体状态的估计精度，

因此图5主要对比了距离估计精度，即反映了3个方向

位置状态估计精度的总误差。

根据图6可知，在大多数时刻，优选导航陆标后的

导航系统状态估计误差相对要小。在最后一些时刻，

n0 = 100

结合图5，由于导航陆标数量较少，甚至接近于没有，

导航陆标优化选取的作用不大。当陆标数量小于2时，

此时导航系统无法满足引理1的条件，系统状态估计结

果仅能通过动力学模型外推得到。在存在初始误差的

情况下，外推结果会出现误差累积的情况，进而出现

估计误差累积增加的情况。在上述导航陆标信息的基

础上，分别采用“枚举法”和如图3所示的“模拟退火 +
枚举法”，以精度评价指标式（29）为待优化函数优化

选取最优的导航陆标组合，其中：模拟退火法和枚举

法切换的界限 ，对探测器附着段自主位置状态

进行估计，两个方法的估计精度如图7和图8，统计的

探测器状态估计均方根误差（Root  Mean Square
Error，RMSE）结果如表2所示。
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图 6    不同导航陆标组合距离估计精度

Fig. 6    Distance estimation accuracy with different navigation landmarks
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图 7    基于不同方法的探测器3个方向位置状态估计精度

Fig. 7    Probe position estimation accuracy with different methods
in three directions

 

根据上述仿真结果可见，“模拟退火 + 枚举法”与

“枚举法”优化选取的导航陆标能够达到相当的状态估

计精度，但总误差相对较低一点，这是因为模拟退火

算法可能在迭代次数达到极限时无法进一步优化，进

而陷入局部最优，所以在某些时刻状态估计精度不如

“枚举法”。在实际工程应用中，需对模拟退火算法的
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相关参数在地面进行试验验证，获得能够达到精度需

求的参数设定，进而获得更加符合工程实际、有利于

星上实现的模拟退火算法。两种方法在不同时刻实现

状态估计的时间消耗如图9所示。
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图 8    基于不同方法的探测器位置状态估计精度

Fig. 8    Probe position estimation accuracy with different methods
 
 

表 2    探测器状态估计均方误差统计结果

Table 2    Statistical results of mean squared error for detector
state estimation

方法对比 X/m Y/m Z/m 总误差/m
枚举法 0.006 4 0.004 2 0.016 0 0.017 7

模拟退火 +
枚举法

0.006 1 0.004 1 0.016 5 0.018 1
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图 9    不同算法的时间消耗

Fig. 9    Time cost of different algorithms
 

n0

由图9可见，“枚举法”在大多数的情况下，计算时

间消耗都比“模拟退火+枚举法”高，且与可见陆标数量

的变化趋势一致，图中放大部分是可见陆标数量为

100时的分界线，当可见陆标数量小于100时，同样采

用“枚举法”来优化选取陆标，而这个时刻之前，有一

部分时间“模拟退火+枚举法”计算效率相对“枚举法”较

低，这是因为未能准确找到一个合适的临界值 ，使

得该优化算法能够始终保持较高的计算效率，这和计

算机处理性能和可见导航陆标数量相关，需进一步探究。

为对比选择不同陆标数量时状态估计的效率和精

度，分别设计了“优选2个陆标”、“优选3个陆标”、“优

选4个陆标”3种情况，并对状态估计过程的时间消耗和

状态估计误差进行比较，时间消耗对比结果如图10所
示，状态估计误差如表3所示。
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图 10    选取不同陆标数量时时间消耗

Fig. 10    Time cost of different number of landmarks
  

表 3    不同陆标数量状态估计均方误差统计结果

Table 3    Statistical results of mean squared error with different
landmark number

优选路标数 X/m Y/m Z/m 总误差/m
优选2个路标 0.006 1 0.004 1 0.016 5 0.018 1
优选3个路标 0.005 9 0.003 9 0.016 2 0.017 7
优选4个路标 0.005 6 0.003 9 0.015 9 0.017 3

 

根据上述结果可以看出，虽然随着所选陆标数量

的增加，状态估计精度有所提升，但是所消耗的计算

时间也会逐渐提升，在实际工程应用中，应该根据具

体任务需求和探测器硬件性能，选择合适的优选陆标

数量，在探测器能够自主运行导航算法的同时，实现

满足任务需求的自主导航精度。 

4    结　论

针对小天体探测附着段对状态估计精度高、计算

复杂度低的需求，本文推导了导航系统状态估计精度

评价指标的标量表达形式，有效避免了传统复杂的矩

阵计算过程；在该精度评价指标的基础上，采用“模拟

退火+枚举法”的优化选取方法，实现了使得精度评价

指标最优的陆标组合高效选取，在提高计算效率的同

时保证了自主导航系统状态估计精度。文中以Eros小
行星着陆场景为例，验证了本文提出方法的有效性和

高效性。
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Research on Efficient Optimization Method of Navigation Landmarks During
Asteroid Exploration Attachment Section

HOU Bowen1
，WANG Dayi1,2，WANG Jiongqi1，XU Chao3

（1. College of Science，National University of Defense Technology，Changsha 410073，China；

2. Beijing Institute of Spacecraft System Engineering，Beijing 100094，China；

3. Beijing Institute of Control Engineering，Beijing 100190，China）

Abstract：A navigation system state estimation accuracy evaluation index was proposed based on the geometric relationship

between the landmark and the probe for asteroid exploration attachment section with high precision requirements. Under the

condition of limited resources on board and with a large number of available navigation landmarks for the probe，the index was

derived by analyzing the geometric relationship between the navigation landmarks and the asteroid probe. Combined with the Fisher

information matrix，a scalar calculation method for the lower bound of the system state estimation variance was designed. The

method avoided the complex matrix calculations in the traditional accuracy evaluation process and adopted the “simulated annealing-

enumeration method” to optimize the selection of navigation landmarks，which ensured the system state estimation accuracy and

improved the navigation landmark optimization selection efficiency. The method was applied to the optical navigation scene of the

Eros asteroid probe detachment section. Simulation results show that the method can effectively improve the efficiency of navigation

landmark optimization selection and system state estimation accuracy.

Keywords：asteroids；landing；navigation landmark；optimization

Highlights：
●　A detector positioning method based on geometric relations was proposed.
●　An analytical quantitative indicator for the lower bound of state estimation errors was constructed.
●　An efficient optimization scheme for navigation landmarks of small celestial bodies’ attachment segments was designed.

[责任编辑：杨晓燕，英文审校：宋利辉]

132 深空探测学报（中英文） 2025年


	引　言
	1 小天体附着段自主光学导航系统模型
	1.1 小天体附着段动力学模型
	1.2 光学敏感器测量模型

	2 陆标优化选取方法
	2.1 导航系统精度评价指标
	2.2 最优陆标组合选取方法

	3 仿真验证
	4 结　论
	参考文献

