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摘　要：以深空着陆任务为背景，针对视觉导航过程中由于有限观测能力引起的估计性能不佳问题，研究了
一种深空着陆器对偶控制策略．该策略将导航估计不确定性引入系统状态，给出包含与估计方差相关的二次
型性能指标评价方法，利用着陆状态可观测性与着陆轨迹之间的耦合特性，合理优化观测轨迹，克服着陆过

程中可观测性缺乏问题，大幅度提高系统的导航估计性能，使深空着陆器导航制导控制整体性能得到保障．
关键词：深空探测软着陆；自主ＧＮＣ技术；非线性耦合；对偶控制
中图分类号：Ｖ４４８２３３ 文献标志码：Ａ 文章编号：０３６７－６２３４（２０１２）１１－００７５－０６

Ｄｕａｌｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｐｌａｎｅｔａｒｙｌａｎｄｅｒ

ＧＡＯＡｉ１，ＣＵＩＰｉｎｇｙｕａｎ１，２，ＣＵＩＨｕｔａｏ１，２

（１．ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＤｅｅｐＳｐａｃｅＥｘｐｌｏｒａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１０００８１Ｂｅｉｊｉｎｇ，Ｃｈｉｎａ；
２．ＤｅｅｐＳｐａｃｅＥｘｐｌｏｒａｔｉｏｎＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒ，ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１５００８０Ｈａｒｂｉｎ，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｏｒｌａｎｄｉｎｇｏｎｐｌａｎｅｔ，ａｄｕａｌｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｉｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｐｏｏｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｗｈｉｃｈｒｅｓｕｌｔｓｆｒｏｍｔｈｅｌａｃｋｏｆｏｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙ．Ｔｈｅｓｙｓｔｅｍｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｉｓｉｎｃｏｒｐｏｒａｔｅｄｉｎｔｏｔｈｅｑｕａｄ
ｒａｔｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｅｘａｓａｃｏｓｔｂｙｅｘｔｅｎｄｉｎｇｓｔａｔｅｓｐａｃｅ，ｗｈｉｃｈｔａｋｅｓａｄｖａｎｔａｇｅｏｆｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｏｕｐｌｉｎｇｂｅ
ｔｗｅｅｎｏｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｏｏｖｅｒｃｏｍｅｔｈｅｌａｃｋｏｆｏｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙａｎｄｔｏａｃｈｉｅｖｅｂｅｔｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｐｅｒ
ｆｏｒｍａｎｃｅ．Ｂｙｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｔｈｅｌａｎｄｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ，ｔｈｅｏｖｅｒａｌｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＧＮＣｓｙｓｔｅｍｆｏｒｌａｎｄｉｎｇ
ｏｎｐｌａｎｅｔｓｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄ．
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｏｆｔｌａｎｄｉｎｇｆｏｒｄｅｅｐｓｐａｃｅｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ；ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓＧＮＣｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ；ｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｏｕｐｌｉｎｇ；ｄｕａｌ
ｃｏｎｔｒｏｌ

收稿日期：２０１２－０２－１３．
基金项目：国家自然科学基金资助项目（６０８７４０９４）；国家高技术

研究发展计划资助项目（２０１０ＡＡ１２２２０６）．
作者简介：高　艾（１９８４—），女，博士，讲师；

崔平远（１９６１—），男，教授，博士生导师；
崔祜涛（１９７０－），男，教授，博士生导师．

通信作者：高　艾，ｇａｏａｉ＠ｂｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ．

　　深空着陆过程中，由于着陆器受到各种不确
定性因素影响，其制导控制律的设计必须建立在

对系统状态最优估计的基础上，这使得精确的导

航定位显得尤为关键；加之着陆时间较短，深空环

境中通信延迟时间较长，基于地面站的导航制导

控制模式不再适用，因此发展深空着陆自主实时

精确的导航制导控制策略已成为目前国内外学者

研究的热点．
传统的制导控制设计过程是基于确定性等价

假设，其制导控制策略的选取与导航估计不确定

性互不影响，从而可将系统的导航制导控制设计

分为两个独立的过程，即利用导航滤波器从噪声

污染测量中估计出系统状态；再假设这样的估计

状态即为系统的真实状态，利用传统的制导控制

技术给出到达目标着陆区域所需的控制量．由于
这种方法简便易行且运算量低，因此成为以往着

陆段任务制导控制策略的选择［１－２］．
然而，对于非线性的着陆器系统而言，其可观

测性与状态轨迹间存在非线性耦合，因此其可观

测性会受到系统状态轨迹的影响［３］．当观测能力
受到限制时，有限的观测能力会导致缺乏状态观

测的估计性能不佳，进而弱化制导控制性能，尤其

对于具有不规则引力场特性的小行星着陆制导控

制而言，一个很小的控制偏差会导致最终着陆器

与目标着陆点的大范围偏离，达到可靠的着陆性



能就变得极具挑战性．因此，利用尽可能少的导航
敏感器，通过优化观测轨迹，在满足着陆任务要求

的同时，尽可能地减小导航定位误差，从而提高导

航制导控制系统的整体性能是深空着陆过程中亟

待解决的问题．
为了使这类非线性系统达到更好的控制性

能，Ａ．Ａ．Ｆｅｌｄｂａｕｍ［４－６］首先提出了对偶效应的概
念，指出控制输入具有双重性目的：一是达到系统

稳定的控制目标；二是改善系统状态估计信息．二
者紧密耦合而不能分离，这种耦合导致了无法获

得最优控制的解析解．自此以后，国内外学者针对
这一主题开展了大量的研究工作，并已获得一些

简单问题的最优解．Ｊ．Ｓｔｅｒｎｂｙ［７］解决了四状态马
尔科夫链问题；Ｂ．Ｂｅｒｎｂａｒｄｓｓｏｎ［８］处理了具有双增
益的一阶系统．此外，还求得了一些简单的自适应
对偶控制问题的代数解［９］．然而，已得到解决的
问题仅是特例，那些具有合理规模的问题几乎都

是既无解析解又无数值解的不可解问题．处理某
些对偶特性的多种次优技术［１０－１１］，同时被发展应

用于自适应控制和随机控制．对于更特殊的物理
背景应用———采用单角度测量的导弹拦截备受关

注，多个不同的对偶控制制导律被提出［１２－１３］．这
些技术分别通过加入扰动信号、约束估计量变化、

修正代价函数和利用有限参数逼近价值函数等手

段提供问题的近似解．其中存在两种相对简单和
直观的方法：１）增加一个试探性的控制输入以改
进系统状态的可观性．这种方法简单易行，附加控
制输入可与确定性控制输入的设计过程分离开，

由一系列启发式方法独立完成，但在设计流程中

缺乏系统性方法且整体性能严重依赖于启发式方

法的选取；２）构造代价函数，该代价函数是标准
代价函数与系统误差方差标量函数的加权．这种
方法的优点在于可直接应用数值搜索技术进行求

解，然而其搜索空间会随时间呈指数增长，因此求

解问题相当有限．同时，代价加权系数的选取同样
缺乏系统性方法，这会导致最终构造的代价函数

与实际代价相距甚远．
本文以基于单目视觉导航的深空着陆制导控

制任务为背景，考虑有效控制与可靠估计间的对

偶问题，通过扩展状态空间将系统不确定性作为

部分代价引入二次型性能指标中，从而采用简便

易行的线性二次型控制技术给出随机优化反馈控

制律．该对偶控制策略利用非线性系统可观测性
与状态轨迹间存在的非线性耦合关系来克服着陆

过程中可观测性缺乏的问题，通过合理地优化着

陆器下降轨迹，大幅度提高系统的导航估计性能，

使深空着陆器导航制导控制整体性能得到保障．

１　系统建模

定义着陆点固连坐标系 Σｌ：ｏｌｘｌｙｌｚｌ，该坐标

系原点ｏｌ位于预定的着陆点，ｏｌｚｌ轴与行星质心
指向着陆点矢量 ｏｉｏｌ方向一致．ｏｌｘｌ沿经线的切
线方向指向南极方向，ｏｌｙｌ与ｏｌｘｌ、ｏｌｚｌ之间满足右
手法则，如图１所示．
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图１　坐标系定义

　　图１中坐标系Σｉ：ｏｉｘｉｙｉｚｉ为行星中心惯性坐
标系，其原点在行星的质量中心，ｚｉ轴沿行星最大
惯量轴方向，ｘｉ轴沿历元时刻行星最小惯量轴所
指方向，ｙｉ轴与ｘｉ轴、ｚｉ轴之间满足右手法则．

在着陆点固连坐标系下建立探测器动力学

方程

ｒ＝ｖ，
ｖ＝ｕ＋ｇ－ａｅ－ａｋ＋ａΔ

{ ．
（１）

式中：ｒ，ｖ分别为着陆器相对于预定着陆点的位置
矢量与速度矢量；ｕ为控制加速度；ｇ为行星引力
加速度；ａｅ，ａｋ分别为由行星自旋所引起的离心惯
性加速度与科氏加速度；ａΔ为未建模加速度．

将式（１）中的加速度项 －ａｅ－ａｋ＋ａΔ作为系
统过程噪声处理，得到如下动力学模型

ｘ＝ ０ Ｉ[ ]０ ０
ｘ＋ ０[ ]Ｉ｛ｕ＋ｇ（Ｅｒｘ）＋ω｝＝

Ａｘ＋Ｂ｛ｕ＋ｇ（Ｅｒｘ）＋ω｝． （２）
式中：ｘ＝［ｒ ｖ］Ｔ为着陆器状态；Ｅｒ＝［Ｉ ０］为
系数矩阵；Ａ ＝［［０　０］Ｔ　［Ｉ　０］Ｔ］为系统矩
阵；Ｂ＝［０ Ｉ］Ｔ为输入矩阵，ω＝－ａｅ－ａｋ＋ａΔ
为系统过程噪声．

这里采用基于单目视觉矢量测量的光学相对

导航方案，选择着陆点固连坐标系下探测器的位

置矢量作为观测量，则观测模型为

ｚｋ ＝ｈ（ｘｃ（ｔｋ））＋υｋ ＝ ｆ
ｒｃｙ
ｒｃｘ

ｆ
ｒｃｚ
ｒ[ ]
ｃｘ

Ｔ

＋υｋ．

（３）
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式中：ｒｃ ＝Ｃｃｌｒ＝ ｒｃｘ ｒｃｙ ｒ[ ]ｃｚ
Ｔ为探测器相对

于目标着陆点的位置矢量在相机坐标系下的投

影；Ｃｃｌ为着陆点坐标系与相机坐标系之间的转换
矩阵；υｋ为光学导航观测噪声．

２　随机优化反馈对偶控制算法
对于线性系统，可观测性仅依赖于系统动力

学和观测模型．然而，对于非线性系统而言，由于
可观测性与状态轨迹间存在非线性耦合，因此其

可观测性会受到系统状态轨迹的影响．实际上，如
果系统是动态可观的，可以利用这种耦合来克服

可观测性的缺乏，从而达到更好的估计性能．
尤其对式（２）和式（３）描述的基于单目视觉

导航控制的软着陆过程而言，通过合理地规划着

陆器下降轨迹可以大幅度提高系统的可观性．然
而，如何在众多可行轨迹中计算出最优轨迹是一

个富有挑战性的随机优化任务．由于有效控制与
可靠估计间权衡问题的复杂性，普遍应用的确定

性等价控制技术和其他多种近似技术在该问题的

处理中受到限制［１４］．这里考虑了该权衡问题的新
的对偶控制算法，该算法将系统不确定性作为部

分代价引入性能指标中，并应用线性二次型控制

技术给出反馈控制率，进而通过对深空着陆下降

轨迹的随机优化，在满足着陆任务要求的同时，尽

可能地减小导航定位误差，从而提高导航制导控

制系统的整体性能．
将着陆器状态ｘ描述为分布在状态空间中的

粒子云ｘｉ（ｉ＝１，２，…，Ｎ），期望状态ｘｄ与每个粒
子ｘｉ之间距离的平方和作为代价函数用于优化．
这一代价反映了粒子与期望状态间的距离以及其

分散程度．在某一特定时刻的控制性能可用二次
型表达式描述为

　δＪ＝１Ｎ∑
Ｎ

ｉ＝１
｛（ｘｉ－ｘｄ）

ＴＷｘ（ｘｉ－ｘｄ）＋ｕ
ＴＷｕｕ｝＝

Ｅ［（ｘ－ｘｄ）
ＴＷｘ（ｘ－ｘｄ）＋ｕ

ＴＷｕｕ］．（４）
式中：Ｗｘ为状态偏差权重矩阵；Ｗｕ为控制燃耗权
重矩阵．

定义 ｘ^为状态变量ｘ的估计，则估计误差珘ｘ＝
ｘ－ｘ^，且满足

Ｅ［珘ｘ］＝０，　Ｅ［珘ｘＴ珘ｘ］＝Ｐ．
则式（４）可整理为
　δＪ＝Ｅ［（^ｘ＋珘ｘ－ｘｄ）

ＴＷｘ（^ｘ＋珘ｘ－ｘｄ）＋ｕ
ＴＷｕｕ］＝

（^ｘ－ｘｄ）
ＴＷｘ（^ｘ－ｘｄ）＋ｕ

ＴＷｕｕ＋
Ｅ［珘ｘＴＷｘ珘ｘ］＝（^ｘ－ｘｄ）

ＴＷｘ（^ｘ－ｘｄ）＋
ｕＴＷｕｕ＋ｔｒ［ＷｘＰ］． （５）

式（５）中前２项为典型的二次型，如果能将

第３项描述为二次型形式，则可以利用现有的数
学工具对问题进行求解．注意到误差方差阵Ｐ为
非负定矩阵，由矩阵理论可知，对称的非负定矩阵

Ｐ∈Ｒ６×６可分解成Ｐ＝ＳＳＴ，其中Ｓ∈Ｒ６×６为下三
角阵，由Ｐ唯一确定，即矩阵Ｐ的下三角分解平方
根阵为

Ｓ＝

ｓ１１ ０ … ０

ｓ２１ ｓ２２ … ０

  

ｓ６１ ｓ６２ … ｓ













６６

．

　　为便于后记，设Ｗｘ为一对角阵，且Ｗｘ（ｉ，ｉ）＝
ｗｉｉ（ｉ＝１，２，…，６），则式（５）中最后一项可整理为

ｔｒ［ＷｘＰ］＝ｔｒ［ＷｘＳ
ＴＳ］＝∑

６

ｉ＝１
ｗｉｉ∑

ｉ

ｊ＝１
ｓ２{ }ｉｊ．

　　进而，式（５）可改写为
　δＪ＝（^ｘ－ｘｄ）

ＴＷｘ（^ｘ－ｘｄ）＋ｕ
ＴＷｕｕ＋

∑
ｎ

ｉ＝１
ｗｉｉ∑

ｉ

ｊ＝１
ｓ２{ }ｉｊ． （６）

式（６）为状态估计偏差 ｘ^－ｘｄ、控制输入ｕ和
误差方差平方根阵Ｓ非零元素的二次型函数．

将式（６）对时间积分作为随机优化的性能指
标为

Ｊ＝∫
ｔｆ

０
｛（^ｘ－ｘｄ）

ＴＷｘ（^ｘ－ｘｄ）＋

ｕＴＷｕｕ＋∑
６

ｉ＝１
［ｗｉｉ∑

ｉ

ｊ＝１
ｓ２ｉｊ］｝ｄｔ． （７）

式（７）中前 ２项对应于确定性等价控制代
价，第３项对应于系统不确定性代价．

定义扩展状态变量χ＝［ｘ ｓ］Ｔｘ＝^ｘ，其中变量
ｓ＝［ｓ１１ ｓ２１ ｓ２２ … ｓ６６］Ｔ包含误差方差平方
根阵Ｓ的所有非零元素，为便于描述，设期望状态
ｘｄ＝０，则式（７）所描述的二次型性能指标可简化
表示为

Ｊ＝∫
ｔｆ

０
｛χＴＷｅχ＋ｕ

ＴＷｕｕ｝ｄｔ．

其中，

Ｗｅ ＝
Ｗｘ ０

０ Ｗ[ ]
ｓ

，

Ｗｓ＝

ｗ１１ ０ ０ … ０

０ ｗ２２ ０ … ０

０ ０ ｗ２２ … ０

   

０ ０ ０ ０ ｗ















６６ ２１×２１

．

　　综上所述对于深空着陆器下降轨迹优化问题
可描述如下：

１）对于系统的扩展状态空间描述为
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χ＝
ｘ[ ]ｓ＝Ψ（χ，ｕ）．

　　２）在时间区间［０，ｔｆ）上寻找最优控制输入
ｕ，满足

ｕ ＝ａｒｇｍｉｎ
ｕ ∫

ｔｆ

０
｛χＴＷｅχ＋ｕ

ＴＷｕｕ｝ｄｔ．（８）

　　由于涉及协方差传播和扩展空间描述的复杂
性，寻求非线性控制系统的最优解十分困难．这里
采用无限时长稳态增益状态反馈控制技术获得优

化问题的次优解．
假设对于优化问题（８）存在矩阵Γ满足代数

Ｒｉｃｃａｔｉ方程为
０＝ＡＴｅΓ＋ΓＡｅ＋Ｗｅ－ΓＢｅＷ

－１
ｕ Ｂ

Ｔ
ｅΓ．

其中：Ａｅ ＝
Ψ（χ，ｕ）
χ ｘ＝^ｘ

；Ｂｅ ＝
Ψ（χ，ｕ）
ｕ ｘ＝^ｘ

．

则反馈控制率有如下形式

ｕ＝－Ｋ（χ－χｓｓ）
ｘ＝^ｘ
＝－Ｋｘ（^ｘ－ｘｄ）－Ｋｓ（ｓ－ｓｓｓ）．

（９）
Ｋ＝Ｗ－１

ｕ Ｂ
Ｔ
ｅΓ＝ Ｋｘ Ｋ[ ]ｓ． （１０）

式中：χｓｓ＝［ｘｄ ｓｓｓ］Ｔ为扩展系统稳态解；Ｋｘ主
要侧重于稳定控制目标；Ｋｓ提供附加反馈控制用
于削弱系统的不确定性，从而提高控制性能．

由于式（９）描述的控制率需要状态估计 ｘ^和
不确定扩展状态 ｓ的传播，由于不确定状态是由
误差协方差平方根阵的非零元素组成，因此本文

利用平方根滤波器［１５－１６］对系统扩展状态 χ进行
递推估计，此处对其具体过程不做赘述．

３　数学仿真分析
以小行星 Ｅｒｏｓ４３３作为目标天体，其自旋角

速度为１６３９４（°）／ｄ，名义半径为１６ｋｍ，引力
常数为４４６２１×１０５ｍ３·ｓ－２，在仿真中采用其四
阶引力场模型．在着陆点固连坐标系下，探测器初
始位置为［５００ ２０ －５０］Ｔｍ，相对小行星表面
速度为［１５ ２．０ ０］Ｔｍ·ｓ－１，预期着陆时间
３００ｓ．

考虑着陆器初始状态估计误差，其位置初始

估计误差与速度估计误差分别服从方差为１００ｍ２

和０１ｍ２·ｓ－２的随机分布时，利用传统制导控制
算法对着陆器进行前馈控制，在预期着陆时间内

着陆器最终着陆速度高达３ｍ·ｓ－１，在期望着陆
时间内存在撞入目标天体的危险，如图２所示．这
主要是由于探测器状态的可观测性受系统状态轨

迹的影响，当观测能力受到限制时，导航估计误差

将持续增大，且其制导控制性能会随着导航误差

的增大被大幅度弱化，如图３所示．
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图２　传统制导控制下着陆器下降轨迹
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图３　导航估计性能与制导控制性能对比

　　考虑导航估计误差的存在，在行星着陆控制
过程中加入本文设计的反馈对偶控制对着陆轨迹

进行随机优化，由图４可见，探测器的估计误差随
着下降轨迹的变化在不断减小，末端着陆器真实

状态与前馈制导所产生的路径点基本相符，其最

终着陆位置偏差在 ５ｍ范围内，速度偏差在
００５ｍ·ｓ－１左右．由图５给出的导航偏差与制导
控制偏差的变化趋势，可看出通过反馈对偶控制

对前馈制导给出的下降轨迹的随机优化作用使导

航与制导控制性能得到了整体提高．
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图４　随机优化反馈对偶控制下着陆器下降轨迹

　　观察导航误差与着陆器水平运动情况的关
系，如图６和图７所示，可发现前馈制导给出的水
平运动规划十分平滑，特别是着陆末端着陆器在

水平运动方向几乎无变化，导航性能随着规划轨

迹逐渐变差；而通过加入反馈对偶控制随机优化

后的观测轨迹在水平运动方向变化剧烈，导航性
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能逐步提高．可见，反馈对偶控制通过增加着陆器
的水平运动，对运动轨迹进行随机优化，提高了系

统状态的可观测性．进一步对比其控制燃耗与整

体优化性能指标，如图８中数据显示，尽管加入反
馈对偶控制后系统控制燃耗增加，但其总体性能

得到了１０２量级的提升．
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图５　导航估计性能与制导控制性能对比
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图７　反馈对偶控制下着陆器水平运动趋势对
导航误差的影响
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图６　传统制导控制下着陆器水平运动趋势对
导航误差的影响
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图８　控制燃耗与总体性能对比

４　结　论
１）针对视觉导航过程中由于有限观测能力

引起的估计性能不佳问题，研究了一种深空着陆

器对偶控制策略，利用非线性系统可观测性与状

态轨迹间存在的非线性耦合关系来克服着陆过程

中可观测性缺乏的问题．
２）利用着陆过程中着陆状态可观测性与着

陆下降轨迹之间的耦合特性，将导航估计不确定

性引入并扩展系统状态，给出包含与估计方差相

关的二次型性能指标评价方法，使复杂优化问题

的求解变为线性二次型最优控制的求解，避免了

动态规划与基于搜索方法的运算负担．
３）通过进一步的仿真分析可知，该随机优化

方法以控制燃耗为代价，通过对标称轨迹的合理

优化，在满足着陆任务的同时，使导航估计性能大

幅提高，从而使系统整体性能得到提升，达到可靠

着陆行星的最终目标．
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