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  摘 要:由于大气密度、气动参数、突风和沙尘暴等因素的影响,火星探测器在进入段高速飞行的动力学模型

中往往带来未知输入,这些未知输入使传统的滤波方法出现较大的偏差。研究采用一种新的自校准扩展 Kalman
滤波方法,对火星进入段的探测器进行状态估计,可以成功地消除这些未知输入带来的影响。数值仿真结果表明,

该方法能有效提高导航精度。
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0 引 言

未来火星探测任务要求探测器在具有较高科学

价值的预选区域精确着陆的能力,这是对火星探测

器的导航制导与控制技术提出了更大的挑战[1]。火

星探测器的进入、下降和着陆(entry,descent,and
landing,EDL)过程是能否实现探测器高精度定点

着陆的关键阶段。其中,火星大气进入段是整个

EDL过程中历时最长、气动环境最为恶劣的阶段。
火星表面大气环境较为复杂,具有极大的不确定性

(如阵风、沙尘暴等)给火星进入段要求高精度导航

带来了很大的挑战。火星进入段目前采用的惯性导

航技 术 受 进 入 段 初 始 状 态 误 差、惯 性 导 航 单 元

(inertialmeasurementunit,IMU)的漂移和外部扰

动等因素影响较大,难以保证导航精度,因此迫切需

要发展新的导航技术来满足未来火星探测任务的定

点着陆要求[23]。
导航技术的一个关键要求就是能在诸多不确定

因素下能精确估计火星探测器的状态和参数。特别

是当火星大气进入段的动力学模型受到未知输入影

响时,估计火星探测器的状态变得非常困难。传统

的非线性滤波技术很难达到可以接受的导航精

度[46]。如何降低这些未知输入的不利影响是当前

国际上研究的难点热点问题。近年来,针对这类问

题,学者们提出了多种解决思路。第1种是直接忽

略未知输入,但是后果无法预料。第2种是将未知

输入扩维进入状态变量进行估计会带来较大的计算

量[7]。Li和Peng(2011)将IMU常值偏移加入状态

向量并进行无迹 Kalman滤波,取得了较好的效

果[8]。第3种是Consider未知输入但是并不直接

估计,而是将未知输入的方差融入状态估计方差

中[7,9]。Lou等(2014)在考虑火星大气进入段的量

测模型系统偏差的基础上,利用Schmidt-Kalman
滤波方法消除了系统偏差带来的不利影响[10]。第

4种是一些鲁棒滤波方法(包括 H∞滤波方法[11]、鲁
棒两步Kalman滤波方法[1213]等)也用来解决未知

输入问题。Wu等(2014)考虑了火星进入段动力学

模型中的未知输入,提出了一种基于扩展鲁棒三步

Kalman滤波的自主导航方法[14]。但是,这些方法

仅限于未知输入的变化规律或统计特性可以被精确

描述的情况。文献[15]和文献[16]提出一种具有无

偏性的自校准 Kalman滤波,该方法能对未知输入

进行自动补偿,进而提高滤波精度。
本文 采 用 自 校 准 扩 展 Kalman滤 波(self-

calibrationextendedKalmanfilter,SEKF)对火星

探测器的状态进行自校准估计,成功地消除了未知

输入(如未知系统误差、突风、故障等)带来的影响,
降低了滤波误差,有效地提高导航精度。

1 自校准扩展Kalman滤波方法

针对工程实际中的状态方程或量测方程含有未

知输入的情况,考虑到相邻两个未知输入的数值通



常相同或相近(时间间隔较短),建立了新的一步预

测及其误差方差阵估计公式,能够对未知输入进行

自动补偿,从而形成自校准Kalman滤波方法[1516]。
考虑状态方程中含有未知输入的非线性离散

系统

Xk=f(Xk-1)+Ψk-1uk-1+bk-1+Wk-1 (1)

Zk=h(Xk)+Vk (2)
式中,Xk 为状态向量;f(·)为非线性向量离散函

数;Zk 为量测向量;h(·)为非线性向量离散函数;

uk-1为控制量;bk-1为未知输入;Ψk-1为相应的系数

矩阵。Wk-1和Vk 分别为系统噪声向量和量测噪声

向量,它们的方差阵分别为Qk 和Rk,并且Wk 和Vk

满足

E[Wk]=0,Cov[Wk,Wj]=Qkδkj

E[Vk]=0,Cov[Vk,Vj]=Rkδkj

Cov[Wk,Vj]=

ü

þ

ý

ï
ï

ïï0

(3)

式中:Cov为协方差符号;E为期望符号;δkj为δ 函

数;且有δkj=
0,k≠j
1,k={ j

。

对于离散的非线性状态方程式(1)和量测方程

式(2),首先将其线性化得到相应的线性的状态方程

和量测方程,然后采用自校准的方法,推导出非线性

自校准扩展Kalman滤波方法。
将非线性函数f(Xk-1)在估计值 X̂k-1处、非线

性函数h(Xk)在估计值 X̂k/k-1处展开成泰勒级数,
并略去高阶项,可得离散的线性状态方程和量测

方程[17]

Xk=Φk-1Xk-1+Ψk-1uk-1+φk-1+bk-1+Wk-1 (4)

Zk=HkXk+ζk+Vk (5)
式中

Φk-1=∂
f(Xk-1)
∂Xk-1

Xk-1=̂Xk-1
(6)

Hk=∂h
(Xk)
∂Xk

Xk=̂Xk/k-1
(7)

φk-1=f(̂Xk-1)-Φk-1̂Xk-1 (8)

ζk=h(̂Xk/k-1)-Hk̂Xk/k-1 (9)

  工程实际应用中,时间间隔较短,滤波过程中相

邻两个未知输入bk 和bk-1的数值大小通常相同或

相近,即满足

bk ≈bk-1 (10)

  对于线性离散系统(4)和(5),采用自校准的滤

波思想[1516],对未知输入进行自动补偿或修正,并
更新相应的误差方差阵。由于自校准Kalman滤波

需要利用前两步的信息,故滤波至少从第三步开始。
因此,起始两步仍采用和传统 Kalman滤波相同的

步骤。
因此,当k≥3时,SEKF的算法步骤为

时间更新:状态一步预测

X̂k/k-1=f(̂Xk-1)+X̂k-1-f(̂Xk-2)+
Ψk-1uk-1-Ψk-2uk-2 (11)

  一步预测的误差方差阵

Pk/k-1=(I+Φk-1)Pk-1(I+Φk-1)T+
Φk-2Pk-2ΦT

k-2-(I+Φk-1)Sk-1ΦT
k-2-

Φk-2ST
k-1(I+Φk-1)T-(I+Φk-1)×

(I-Kk-1Hk-1)Qk-2-Qk-2(I-Kk-1Hk-1)T×
(I+Φk-1)T+Qk-1+Qk-2 (12)

  量测更新:状态估计

X̂k =̂Xk/k-1+Kk[Zk-h(̂Xk/k-1)] (13)

  估计误差的方差阵

Pk=(I-KkHk)Pk/k-1 (14)

  滤波增益矩阵

Kk=Pk/k-1HT
k(HkPk/k-1HT

k +Rk)-1 (15)
式中I为单位矩阵,并且联合方差阵

Sk-1=(I-Kk-1Hk-1)[(I+Φk-2)Pk-2-
Φk-3ST

k-2-Qk-3(I-Kk-2Hk-2)T] (16)

  SEKF的初始条件为

X̂0=E[X0] (17)

P0=E[(X0-X̂0)(X0-X̂0)T] (18)

S1=P1 (19)

2 火星大气进入段的导航系统模型

2.1 动力学模型

设探测器在火星大气进入段的动力学方程

如下[18]

ṙ=vsinγ
v̇=-D-g(r)sinγ

γ̇= v
r -g(r)æ

è
ç

ö

ø
÷

v cosγ+L
vcosϕ

θ̇=vcosγsinψ
rcosλ

λ̇=vcosγcosψ
r

ψ̇=v
rsinψcosγtanλ+ L

vcosγsin

ì

î

í

ï
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ï
ï
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(20)

式中:r表示中心半径距离;v表示速度;γ表示飞行

路径角(flightpathangle,FPA),θ和λ分别表示经

度和纬度;ψ表示航向角(北向顺时针)。D=B췍q表
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示阻力加速度,L表示升力加速度,且有L=L/D·

D,L/D 为升阻比。B=CDS/m是弹道系数,CD 为

探测器阻力系数,S为探测器的参考表面积,m 是探

测器的质量,췍q=0.5ρv2 是动压。滚转角ϕ 是唯一

的控制变量。ρ是火星大气密度,本文采用简化的

指数大气模型[8]

ρ=ρ0exp{(r0-r)/hs} (21)
式中:ρ0=2×10-4kg/m3为标称大气密度;r0=
3437.2km为距离火星表面40km 的径向基准位

置;hs=7.5km为大气标定高度;g(r)=μ/r2为火

星的重力简化模型,μ=42828.29×109m3/s2是火

星的引力常数。
考虑火星大气进入段常遇到未知输入的扰动,

在动力学模型中加入未知输入b(t),则上述动力学

模型变为

Ẋ(t)=f(X(t),t)+u(t)+b(t)+w(t)(22)
式中:X= r v γ θ λ[ ]ψ T;w(t)为零均值高

斯白噪声,且

f(X(t),t)=[vsinγ,D-g(r)sinγ,

v
r -g(r)æ

è
ç

ö

ø
÷

v cosγ,vcosγsinψrcosλ
,

vcosγcosψ
r

,v
rsinψcosγtanλ

]T (23)

u(t)= 0 0 L
vcosϕ 0 0 L

vcosγsin
é

ë
êê

ù

û
úúϕ
T

(24)

2.2 量测模型

考虑惯性导航和甚高频无线电测距,量测模

型为

Z(t)= av R1 R2 R3 γ[ ]ψ T+
d(t)+η(t) (25)

式中av 为IMU输出速度系下的加速度[19]

av= -D -D·L/Dsinϕ D·L/Dcos[ ]ϕ T

(26)

Ri(i=1,2,3)为探测器与在轨卫星或火星表面信标

的无线电通信测得二者之间的距离[8,20]:

Ri= (rl-rb)T(rl-rb) (27)
其中:rl 是探测器的位置矢量;rb 是导航信标(在轨

导航卫星或火星表面导航信标)的位置矢量;d(t)为
量测偏差;η(t)为零均值高斯白噪声。

3 算例仿真验证

为分析未知输入对导航的影响,以及检验SEKF

的有效性,本文对火星大气进入段的导航进行仿真实

验。探测器在火星大气进入段的状态和相关参数的

真值和初始值参见表1[10]。IMU的加速度计的常值

偏差为-0.03m/s2。仿真时间持续400s(相当于探

测器到达火星表面大概10km 的位置),共进行

500次仿真实验。分别采用单次运行误差췍Xk=̂Xk-
Xk 和 N 次 均 方 根 误 差(rootmeansquareerror,

RMSE)作为对比指标。RMSE的计算公式为

RMSEk= 1
N∑

N

i=1

(̂Xi,k-Xi,k)2 (28)

式中,Xi,k和̂Xi,k分别表示第i次仿真中在tk 时刻状

态的真值和估计值。

表1 仿真状态的初始条件与模型参数

Table1 Initialstateconditionsand modelparametersin
simulation 
仿真参数 真值 初始值

高度r/km 125 126
速度v/(m·s-1) 6900 7000
飞行路径角γ/(°) -12 -13
经度θ/(°) 0.00 0.02
纬度λ/(°) 1.00 1.02
航向角ψ/(°) 89 90
弹道系数B/(m2·kg-1) 0.016 0.0176
名义大气密度ρ0/(kg·m-3) 2.0×10-4 2.2×10-4
升阻比L/D 0.156 0.172

图1 未知输入αk

Fig.1 Unknowninputsαk

在轨导航卫星的初始位置为(7855.7km,

-461.8km,749.82 km),速 度 为 (66.2 m/s,

2206.4m/s,-413m/s)。两个火星表面信标的位

置分 别 为 (3300km,420km,1350km)和

(3290km,570km,755km),速度为(0,0,0)[8]。
未 知 输 入 bk = rb vb γb θb λb ψ[ ]b

T =
30,4,10-4,10-5,10-5,10[ ]-4 Tαk,其中αk 的取值

图如图1所示。
图2给出了单次 MonteCarlo仿真的EKF和

SEKF状态估计误差。从图2中可以看出,EKF的

状态估计误差是有偏的(高度、速度、经度和纬度),
甚至发散(FPA和航向角),在未知输入变化较大的

地方也出现了较大的偏差;而SEKF的状态估计误
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差基本围绕零波动,比EKF的误差小,具有无偏性。
图3以对数尺度给出了500次仿真的EKF和

SEKF的RMSE。从图3可知,SEKF的RMSE在

整体上要好于EKF。

图2 EKF和SEKF状态估计的误差比较

Fig.2 ComparisonofstateestimateerrorsoftheEKFandSEKF
 

图3 EKF和SEKF状态估计的RMSE比较

Fig.3 ComparisonofstateestimateRMSEoftheEKFandSEKF
 

  从图2和图3的分析可知,传统的EKF在面临

未知输入的扰动时,常常出现较大的偏差;而SEKF
方法具有无偏性,能自校准滤波状态估计,消除未知

输入带来的偏差,有效地提高导航精度。

4 结 论

火星探测器在进入段飞行过程中,由于大气密

度、气动参数、突风和沙尘暴等因素不可避免地带来

未知输入,如果采用传统的扩展 Kalman滤波方法

进行滤波,则会出现较大的导航偏差。本文采用自

校准扩展Kalman滤波方法,成功地消除这些未知

输入的影响,能有效提高导航精度,为未来我国火星

探测导航提供了一种新的鲁棒的自校准滤波方法。
下一步工作中,将分析未知输入在其他非线性

滤波(比如无迹Kalman滤波和粒子滤波等)中的传

播规律,将自校准 Kalman滤波的思想引入到这些

非线性滤波中,并将自校准的思想推广到信号处理

和故障诊断等领域。
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Self-CalibrationEstimationofMarsVehicleinitsEntryPhase

FUHuimin,LOUTaishan,XIAOQiang
(ResearchCenterofSmallSampleTechnology,BeijingUniversityofAeronauticsandAstronautics,Beijing100191,China)

Abstract:Therealwaysareunknowninputsinthedynamicmodelofhigh-speedMarsvehicleduringtheMars
entryphasebecauseoftheatmosphericdensity,aerodynamicparameters,gustandsandstorm,etc.Duetothe
effectoftheunknowninputs,thetraditionalfilteringmethodsmayproducegreatererrors.Thispaperestimatesthe
statesoftheMarsentryvehiclebyusinganewself-calibrationextendedKalmanfilter,andsuccessfullyeliminates
theeffectoftheunknowninputs.Numericalsimulationshowsthatthisself-calibrationmethodmayeffectively
improvenavigationaccuracy.
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