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固定时间稳定航天器相对轨道悬停控制
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摘　 要： 针对航天器相对空间目标的定点悬停控制需求，基于非线性反馈固定时间稳定算法设计了一种闭环悬停控制律．阐
述了固定时间稳定的原理，以 Ｃ－Ｗ 方程为相对运动模型设计了悬停控制律，可以通过改变相关控制参数来消除初始悬停误

差和干扰的影响，实现对控制效果的调节．结果分析表明，提出的控制律对初始悬停误差收敛速率较快，能够保持长时间、高精

度定点悬停，仿真结果验证了方法的有效性．
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　 　 随着新世纪航天技术的发展，世界各国对空间

资源的利用和支配已经成为未来太空竞争的发展趋

势［１］ ．航天器悬停控制是航天技术的重要发展方向

之一．“悬停”是指伴随航天器与参考航天器在长时

间内保持相对位置不变的状态．悬停技术在深空探

测、非合作目标在轨服务、跟踪监视等领域具有广泛

的应用［２－３］ ．
最初关于悬停的研究大多是相对小天体的悬停

技术［４］ ．文献［５］设计了对小行星 Ｃａｓｔａｌｉａ 进行悬停

控制的方法．文献［６］基于“无死区”的控制思路，对
小行星悬停控制时的边界问题进行了研究．文献［７］
提出利用电推进实现重力牵引航天器相对小行星的

悬停．文献［８－９］对文献［７］的动力学方程和推进方

法等进行了改进．近年来，追踪航天器相对于目标航

天器的悬停技术具有了一定的研究结果． 文献

［２－３］分别设计了圆轨道下航天器相对于目标的正

下方以及任意位置的开环悬停控制方法． 文献

［１０－１２］针对椭圆轨道任意位置悬停和共面悬停的

开环控制算法进行了深入的研究．文献［１３］采用

ＬＱＲ 最优控制方法设计了航天器闭环悬停控制律．
文献［１４］基于误差递推模型设计考虑偏心率差异

的控制律，实现了共面轨道内的编队悬停控制．文献

［１５］提出了基于 θ－Ｄ 非线性寻优算法的悬停控制

律．但是上述文献普遍存在的问题是：１）开环定点悬

停控制方法对初始状态误差比较敏感，对摄动力等

干扰的鲁棒性较差，而且控制误差会随时间积累，甚
至无法维持悬停；２）目前已有的悬停闭环控制方法

通常实现的是使悬停误差渐近收敛的过程，并且在

存在干扰时，悬停的精度无法得到保证．近年来，有
限时间控制问题引起了广泛的关注．相比于渐近稳

定控制，有限时间控制能在有限时间内使系统达到

稳定，并且通常具有更好的鲁棒性和抗扰动性（关



于有限时间控制的详细介绍，可以详见文献［１６］）．
其中文献［１７］基于固定时间稳定的概念，给出了一

种新型的有限时间控制算法，可以不依赖于系统初

始状态，预先确定收敛时间．
针对上述问题，受文献［１７］的启发，本文基于

固定时间稳定理论设计了相对空间目标的闭环悬停

控制律．在存在初始悬停误差和干扰的情况下能在

有限时间内达到悬停控制的目的．可以通过调节干

扰上界 γ０，收敛域半径 ｒ 和到达时间 Ｔｍａｘ这 ３ 个参

数实现长时间、高精度定点悬停．通过充足的仿真算

例验证了本文算法的有效性．

１　 动力学模型

１．１　 轨道坐标系定义

轨道坐标系是指：原点位于航天器质心；ｘ 轴沿

地心指向航天器方向；ｙ 轴在轨道平面内与 ｘ 轴垂

直，指向速度方向；ｚ 轴垂直于轨道平面，与 ｘ、ｙ 轴组

成右手坐标系．
１．２　 相对轨道动力学模型

记目标航天器为 ｓ，追踪航天器为 ｃ．取建立在 ｓ 上
的轨道坐标系作为相对运动坐标系，ｃ 与 ｓ 的相对位置

关系如图 １ 所示，其中 ＯＩ－ＸＩＹＩＺＩ为地球惯性坐标系．
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图 １　 追踪航天器与目标航天器的相对位置关系

当 ｓ 运行在近圆轨道上，且 ｃ 与 ｓ 距离较近时，ｃ
在 ｓ 的轨道坐标系中的相对运动可近似由 Ｃ－Ｗ 方

程（又称 Ｈｉｌｌ 方程）表示：

ｘ̈ － ２ｎｙ· － ３ｎ２ｘ ＝ ａｘ，

ｙ̈ ＋ ２ｎｘ· ＝ ａｙ，

ｚ̈ ＋ ｎ２ｚ ＝ ａｚ ．
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式中：ｒ＝ ［ｘ， ｙ， ｚ］ Ｔ、ｖ ＝ ［ ｘ·，ｙ·， ｚ·］ Ｔ 分别为 ｃ 相对 ｓ
的相对位置和相对速度矢量；［ａｘ， ａｙ， ａｚ］ Ｔ为 ｃ 与 ｓ
除地球引力外其他作用力合力引起的加速度矢量之

差；ｎ 表示 ｓ 的轨道角速度．可以看出 ｚ 方向运动与

ｘｙ 平面内运动是解耦的．
当不考虑摄动力和控制力，即式（１）右边全为 ０

时，式（１）为齐次微分方程组，可求得 ｃ 相对 ｓ 的位

置 ｒ 与速度 ｖ 为
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２　 固定时间稳定悬停控制律设计

２．１　 固定时间稳定控制算法

文献［１７］基于固定时间稳定的概念，给出了一

种新型的有限时间控制算法，可以不依赖于系统初

始状态，预先确定收敛时间，以下概括给出该算法的

关键步骤和结论．
考虑如下存在不确定性的系统：

ｘ· ＝ Ａｘ ＋ Ｂｕ ＋ ｆ（ ｔ，ｘ） ． （２）
式中：ｘ∈Ｒｎ为状态量；ｕ∈Ｒｍ为控制量；函数 ｆ：Ｒ＋×
Ｒｎ→Ｒｎ用来描述系统的不确定性．假设式（２）满足

以下条件：１） 矩阵对（Ａ， Ｂ）能控；２） ｆ（ ｔ， ｘ）满足匹

配条件 ｆ（ ｔ， ｘ） ＝ Ｂγ（ ｔ， ｘ），且‖γ（ ｔ， ｘ）‖ ≤
γ０（ ｔ， ｘ） ．并定义 Ｂｒ ＝ ｛ｘ∈Ｒｎ：‖ｘ‖∞ ≤ ｒ｝为系统

状态的目标收敛域．
根据文献［１８］，可通过变换 ｙ ＝ Ｇｘ 将原系统

化为如下分块形式：

ｙ·１ ＝ Ａ１１ｙ１ ＋ Ａ１２ｙ２，

ｙ·２ ＝ Ａ２１ｙ１ ＋ Ａ２２ｙ２ ＋ Ａ２３ｙ３，

…

ｙ·ｋ ＝ Ａｋ１ｙ１ ＋ … ＋ Ａｋｋｙｋ ＋ Ａｋ（ｋ＋１）（ｕ ＋ γ） ．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（３）

式 中： ｙ ＝ （ｙＴ
１，…，ｙＴ

ｋ ） Ｔ， ｙｉ ∈ Ｒｎｉ； Ａｉｊ ∈ Ｒｎｉ×ｎｊ；
ｒａｎｋ（Ａｉ（ ｉ＋１））＝ ｎｉ，ｉ ＝ １， ２，…， ｋ．

由于 ｒａｎｋ （Ａｉ（ ｉ＋１） ） ＝ ｎｉ，从而有广义逆矩阵
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ｉ（ ｉ＋１） （Ａｉ（ ｉ＋１）ＡＴ
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－１，对于 ｚ∈Ｒｎ，定义向

量乘方 ｚｐ ＝（ ｚｐ１，…，ｚｐｎ） Ｔ ．
对式（３）进行非线性变换 ｓ ＝ Φ（ ｙ），其中 ｓ ＝

（ｓＴ１，…，ｓＴｋ ） Ｔ，ｓｉ ＝ ｙｉ＋ φｉ，ｉ ＝ １， ２，…， ｋ，φｉ由式（４）
递推得到：

φ１ ＝ ０，

φｉ ＋１ ＝ Ａ ＋
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其中 αｉ， βｉ＞０，ｉ＝ １，…，ｋ－１．
式（３）等价于

ｓ·１ ＝ － α１ｓ１ － β１ｓ３１ ＋ Ａ１２ｓ２，

ｓ·２ ＝ － α２ｓ２ － β２ｓ３２ ＋ Ａ２３ｓ３，
…

ｓ·ｋ ＝ ξ（ｙ１，…，ｙｋ） ＋ Ａｋ（ｋ＋１）（ｕ ＋ γ） ．
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其中
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　 　 对于式（３），将控制律设计成如下形式：
ｕ ＝ － Ａ ＋

ｋ（ｋ＋１）［αｋｓｋ ＋ βｋｓ３ｋ ＋ ξ（ｙ１，…，ｙｋ）］， （５）
令 ε， Ｔｍａｘ为正实数，αｉ ＝１＋‖Ａｉ （ｉ＋１）‖∞ ，ｉ ＝ １，…，ｋ－１，
αｋ ＝ ε ＋ ‖ Ａｋ （ ｋ ＋１） ‖∞ γ０ （ ｔ， ｙ ） ／ ε； βｉ ＝ ｑ ／ ε２，
ｉ＝１，…，ｋ，ｑ＝［ｅｘｐ（２Ｔｍａｘ ／ ｋ）－１］

－１．根据文献［１７］可证

明在控制律（５）作用下，当 ｔ ≥Ｔｍａｘ时，‖ｓ（ｔ）‖∞≤ε．
定义 ｎ－１ 次多项式的集合为 Ｐｎ，可证明在式（５）

的所有条件满足时，存在具有非负系数的多项式序列

ｐｉ∈Ｐｉ，使得对∀ｔ＞Ｔｍａｘ，‖ｙｉ（ ｔ）‖∞ ≤ ｐｉ（ｑ）ε．ｐｉ（ｑ）
可通过数学软件求得，比如：
ｐ１（ｑ）＝ １，

ｐ２（ｑ）＝ １ ＋‖Ａ＋
１２‖∞（１ ＋‖Ａ１２‖∞ ＋ ｑ ＋‖Ａ１１‖∞）．{

（６）
　 　 为了进一步得到原系统（２）的稳定性，令

αｉ ＝ １ ＋ ‖ Ａｉ（ ｉ ＋１）‖¥，
αｋ ＝ １ ＋ γ０‖ Ａｋ（ｋ＋１）‖¥‖Ｇ‖１ ｐｋ（ｑ） ／ ｒ，

（７）

其中 ｒ＞０，ｉ＝ １，…，ｋ－１．
βｉ ＝ ｑ‖Ｇ‖２

１ｐ２
ｋ（ｑ） ／ ｒ２，

ｑ ＝ ［ｅｘｐ ２Ｔｍａｘ ／ ｋ( ) － １］ －１，
（８）

式中 ｒ，Ｔｍａｘ＞０，ｉ＝ １，…，ｋ．进一步可以得到闭环系统

状态在时间 Ｔｍａｘ内收敛到目标域 Ｂｒ内
［ １７ ］ ．

２．２　 悬停控制律设计

首先 由 Ｃ － Ｗ 方 程 式 （ １ ）， 令 状 态 Ｘ ＝
［ｘ，ｙ，ｚ，ｘ·，ｙ·， ｚ·］ Ｔ，控制量 ｕ＝［ａｘ，ａｙ，ａｚ］ Ｔ，可得到

ｘ· ＝ ＡＸ ＋ Ｂ（ｕ ＋ γ）， （９）
其中

Ａ ＝

０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０
０ ０ ０ ０ ０ １
３ｎ２ ０ ０ ０ ２ｎ ０
０ ０ ０ － ２ｎ ０ ０
０ ０ － ｎ２ ０ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，　Ｂ ＝

０ ０ ０
０ ０ ０
０ ０ ０
１ ０ ０
０ １ ０
０ ０ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

．

　 　 根 据 悬 停 的 要 求， 令 期 望 状 态 Ｘｄ ＝
［ｘｄ，ｙｄ，ｚｄ，０，０，０］Ｔ，悬停误差 ｅ＝Ｘ－Ｘｄ，则可推出

ｅ· ＝ Ａｅ ＋ Ｂ（ｕ ＋ γ） ＋ ＡＸｄ ＝ Ａｅ ＋ Ｂ（ｕ＾ ＋ γ），
（１０）

式中 ｕ＾ ＝ｕ＋ｕｄ ＝ ｕ＋［３ｎ２ｘｄ，０，－ｎ２ｚｄ］ Ｔ，只需求出令闭

环系统（１０）稳定的 ｕ＾ ，再减去相应的 ｕｄ，便可得到

实际的控制律 ｕ．
可以发现，式（１０）直接满足式（３）的形式，令 ｙ１

由 ｅ 中前 ３ 个分量组成，ｙ２由 ｅ 中后 ３ 个分量组成，有

ｙ·１ ＝ Ａ１１ｙ１ ＋ Ａ１２ｙ２，

ｙ·２ ＝ Ａ２１ｙ１ ＋ Ａ２２ｙ２ ＋ Ａ２３（ｕ
＾ ＋ γ） ．{ （１１）

其中

Ａ１１ ＝
０ ０ ０
０ ０ ０
０ ０ ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，Ａ１２ ＝
１ ０ ０
０ １ ０
０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，

Ａ２１ ＝
３ｎ２ ０ ０
０ ０ ０
０ ０ － ｎ２

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，Ａ２２ ＝
０ ２ｎ ０

－ ２ｎ ０ ０
０ ０ ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，

Ａ２３ ＝
１ ０ ０
０ １ ０
０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

．

　 　 基于固定时间稳定控制算法的固定时间稳定基

础和悬停控制对象相关模型（９） ～ （１１），本文给出

如下形式的固定时间稳定悬停控制律为

ｕ＾ ＝ － α２ ｓ２ － β２ ｓ３２ － ξ（ｙ１，ｙ２），

ｕ ＝ ｕ＾ － ｕｄ，
（１２）

式中 α２， β２， ｓ２ 以及 ξ（ ｙ１，ｙ２）的定义如式（１３） ～
（１７）所示．

定理 １　 对式（１）描述的相对轨道模型系统，在
式（１２）描述的控制律作用下，可以实现相对期望状

态 Ｘｄ的悬停控制，且悬停误差满足固定时间稳定．
证明　 将式（１１）中的模型参数矩阵 Ａ１１和 Ａ１２

带入式（６），可得

ｐ１（ｑ） ＝ １，
ｐ２（ｑ） ＝ ３ ＋ ｑ，

（１３）

取控制参数 ｒ，Ｔｍａｘ，γ０ ＞０，根据式（７） ～ （８）得到相
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应系数：

ｑ ＝ １
ｅＴｍａｘ － １

，

α１ ＝ ２，
α２ ＝ １ ＋ γ０ｐ２（ｑ） ／ ｒ，

β１ ＝ β２ ＝ ｑｐ２
２（ｑ） ／ ｒ２ ．

（１４）

　 　 结合式（１４）求得的参数，进行式（４）所示的非

线性变换，可以得到

φ１ ＝ ０，

φ２ ＝ α１ ｙ１ ＋ β１ ｙ３
１ ．{ （１５）

进一步，可以得到式（１１）的等价系统：

ｓ·１ ＝ － α１ｓ１ － β１ｓ３１ ＋ Ａ１２ｓ２，

ｓ·２ ＝ ξ（ｙ１，ｙ２） ＋ Ａ２３（ｕ
＾ ＋ γ） ．{ （１６）

其中

ξ（ｙ１，ｙ２） ＝ Ａ２１ｙ１ ＋ Ａ２２ｙ２ ＋ 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　

α１ ＋ ３β１ ｙ２
１（１） ０ ０

０ α１ ＋ ３β１ ｙ２
１（２） ０

０ ０ α１ ＋ ３β１ ｙ２
１（３）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｙ２，

（１７）
式中 ｙｉ（ ｊ）为 ｙｉ中第 ｊ 个元素．

将式（１３） ～（１７）代入式（５），即可求得固定时间

稳定悬停控制律（１２），根据固定时间稳定控制算法的

固定时间稳定基础，可以得到控制律（１２），即可以保

证系统（９）的悬停误差 ｅ 是固定时间稳定的，因此得

到系统（１）的固定时间稳定闭环悬停控制律．其中 ３
个控制参数都有明确的物理意义，可根据实际控制需

求进行调节：干扰上界 γ０与空间摄动加速度大小有

关；收敛域半径 ｒ 与稳定后的悬停精度有关；到达时

间 Ｔｍａｘ预估达到稳定状态的过渡过程时间．

３　 仿真算例

３．１　 仿真参数

设目标航天器处于 ６００ ｋｍ 的太阳同步轨道，初
始轨道根数为：半长轴 ａ ＝ ６ ９７８ １４０ ｍ，偏心率 ｅ ＝
０，轨道倾角 ｉ ＝ ９７．７５９ ７°，升交点赤经 Ω ＝ ０，近地

点幅角 ω ＝ ０，真近点角 ｆ ＝ ０；追踪航天器悬停于目

标左后下方，期望状态 Ｘｄ ＝ ［ －１ ０００ ｍ， －１００ ｍ，
１００ ｍ， ０ ｍ ／ ｓ， ０ ｍ ／ ｓ， ０ ｍ ／ ｓ］ Ｔ ．为了便于仿真观察，
假设追踪航天器由具有一定轨道倾角差的较低轨道

已经自由运动到悬停位置，但具有一定的初始速度

误差，选取初始状态为 Ｘ０ ＝ ［ －１ ０００ ｍ， －１００ ｍ，
１００ ｍ， ０ ｍ ／ ｓ， ０．５４ ｍ ／ ｓ， ０ ｍ ／ ｓ］ Ｔ ．

控制律（１２）的控制参数选取为 Ｔｍａｘ ＝ ２０，ｒ ＝ １，
γ０ ＝ ０． ０２． 假设单轴最大控制加速度分量 ａｍａｘ ＝

０．１ ｍ ／ ｓ２，当某一坐标轴控制加速度分量大于 ａｍａｘ

时，取 ｕ ＝ ａｍａｘ（ｕ∗ ／ ｜ ｕ∗｜ ），ｕ∗为指令加速度．仿真时

加入的轨道摄动包括：地球非球形摄动、大气摄动、
太阳光压摄动和日月引力摄动等．
３．２　 与 ＰＩＤ 悬停控制律对比仿真分析

悬停控制时间为目标航天器一个轨道周期的仿

真结果，如图 ２～５ 所示．
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图 ２　 控制律（１２）作用下悬停位置误差变化曲线
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图 ３　 ＰＩＤ 控制律作用下悬停位置误差变化曲线
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图 ４　 控制律（１２）作用下相对速度变化曲线

从图 ２ 可以看出，在控制律（１２）作用下，经过

２０ ｓ 左右的过渡过程，追踪航天器即可进入并保持

在悬停稳定状态，且悬停误差在±５×１０－３ ｍ 以内，表
明控制律（１２）具有较好的悬停控制精度．从图 ３ 可

以看出，在 ＰＩＤ 控制律作用下，需要 ２００ ｓ 左右的时

间才可以达到±５×１０－３ ｍ 的悬停精度，因此过渡过
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程所需的时间远大于控制律（１２）情况．通过图 ４，５
的对比，可以看出，在控制律（１２）作用下，进入悬停

稳定状态时的相对速度远小于 ＰＩＤ 控制律情况，因
此表明控制律（１２）具有较好的悬停控制稳定度．
图 ６，７分别是在控制律（１２）作用下追踪航天器的控

制加速度曲线和所对应的速度增量曲线，可以看出

在整个悬停控制过程中控制加速度可以维持在 ４×
１０－３ ｍ ／ ｓ２以内，速度增量可以维持在 ２０ ｍ ／ ｓ 以内，
表明控制律（１２）具有较低的燃料消耗．
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图 ５　 ＰＩＤ 控制律作用下相对速度变化曲线
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图 ６　 控制律（１２）作用下追踪航天器控制加速度变化曲线
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图 ７　 控制律（１２）作用下控制加速度产生的速度增量变化曲线

图 ６ 表明，控制律（１２）在过渡过程中需要较大

的控制加速度，悬停稳定后各轴控制加速度分量为

常值，与文献［３］中给出的开环控制期间推力变化

情况一致．图 ７ 表明，控制律（１２）一个轨道周期的悬

停所需速度增量方面：ｘ 方向为 ２０．４５ ｍ ／ ｓ；ｙ 方向为

－０．５４ ｍ ／ ｓ；ｚ 方向为 ０．６８ ｍ ／ ｓ．
３．３　 控制参数选取分析

以下给出控制律（１２）的控制参数选取的分析．
其中控制律（１２）的控制参数的标称值为 Ｔｍａｘ ＝ ２０，
ｒ＝ １，γ０ ＝ ０．０２，表 １～３ 分别给出当其中一个控制参

数变化，另外两个控制参数不变情况下的控制性能．
被统计的控制性能包括收敛时间 ｔｃ、悬停精度（一个

轨道周期内的相对位置误差幅值） ｐｍ和悬停稳定度

（一个轨道周期内的相对速度误差幅值） ｖｍ ．

表 １　 Ｔｍａｘ变化时的控制性能情况

Ｔｍａｘ ｔｃ ／ ｓ ｐｍ ／ １０－３ｍ ｖｍ ／ １０－３（ｍ·ｓ－１）

３０ １９．０ ３．０ ２

２０ １８．９ ２．９ ２

１０ １８．８ ２．９ ２

５ １８．８ ２．９ ２

表 ２　 ｒ 变化时的控制性能情况

ｒ ｔｃ ／ ｓ ｐｍ ／ １０－３ｍ ｖｍ ／ １０－３（ｍ·ｓ－１）

１．５ １８．８ ３．０ ２

１．０ １８．９ ２．９ ２

０．６ １８．９ ２．８ ２

０．３ １９．０ ２．７ ２

表 ３　 γ０变化时的控制性能情况

γ０ ｔｃ ／ ｓ ｐｍ ／ １０－３ｍ ｖｍ ／ １０－３（ｍ·ｓ－１）

０．０６ １９．０ ２．７５ ２

０．０４ １８．９ ２．８４ ２

０．０２ １８．９ ２．９０ ２

０．０１ １８．８ ３．００ ２

通过表 １ 可以看出，当 Ｔｍａｘ逐渐减小时，ｔｃ和 ｐｍ

有逐渐减小的趋势，ｖｍ保持不变．通过表 ２ 可以看

出，当 ｒ 逐渐减小时，ｔｃ有逐渐增大的趋势，ｐｍ有逐渐

减小的趋势，ｖｍ保持不变．通过表 ３ 可以看出，当 γ０

逐渐减小时，ｔｃ有逐渐减小的趋势，ｐｍ有逐渐增大的

趋势，ｖｍ保持不变．通过对表 １～３ 的分析，可以得出：
１）为了达到减小收敛时间的目的，可以通过缩小

Ｔｍａｘ和 γ０，增大 ｒ 的方式实现； ２）为了达到提高悬停

精度的目的，可以通过缩小 Ｔｍａｘ和 ｒ，增大 γ０的方式

实现； ３）通过调整 Ｔｍａｘ、ｒ 和 γ０等控制参数，一般对

悬停稳定度影响不大．

４　 结　 论

１）本文基于固定时间稳定理论，设计了一种闭

环悬停控制律．通过调节干扰上界 γ０，收敛域半径 ｒ
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和到达时间 Ｔｍａｘ 这 ３ 个参数来适应不同的控制需

求，能够有效地解决开环控制律的误差发散问题和

常规闭环控制律的响应速度较慢问题．
２）对初始状态误差和摄动干扰等具有较好的

鲁棒性． 能够在有限时间内让闭环系统快速进入悬

停误差收敛状态，实现长时间、高精度定点悬停．
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封面图片说明

第 ４ 期封面图片来自本期论文“深空探测着陆过程序列图像自主导航综述”，是北京控制工程研究

所设计的基于序列图像的着陆过程自主导航示意图．基于序列图像的自主导航技术是实现未来深空探

测精确定点着陆任务的关键技术之一．如图中所示，着陆器在下降过程中利用主动或被动成像敏感器获

取着陆区域地表的图像序列，通过对该序列图像的处理提取并跟踪着陆表面陆标或其他特征点等导航

特征信息，将下降图像序列中提取的导航特征与包含高程和位置信息的参考地形特征库进行匹配可获

取部分导航特征的位置信息，利用成像敏感器对导航特征的测量信息结合着陆器动力学模型通过导航

滤波算法可对着陆器绝对和相对位姿信息进行精确估计．

（图文提供：王大轶，徐超，黄翔宇．北京控制工程研究所 空间智能控制技术重点试验室）

·１３·第 ４ 期 孙延超， 等：固定时间稳定航天器相对轨道悬停控制


