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摘 � 要: 月球巡视探测器自主导航是其能在月面执行探测任务的关键,而定向又是月球巡视探测器自主导航

的一个重要组成部分,其定向精度将直接影响到月球巡视探测器定位性能。将 CCD( Charge Couple Device)

太阳敏感器应用到月球巡视探测器上,用太阳敏感器测量太阳位置矢量,结合加速度计测量的重力矢量 ,利用

QU EST 算法推算了月球巡视探测器的姿态和航向, 为月球巡视探测器构建了一套适用于长时间、长距离导

航的绝对定向方案,通过理论分析和实际推算描述了该定向方案的具体实现过程, 最后以仿真结果验证了该

方案的可行性,为下一步月球巡视探测器定位研究提供了技术参考。
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Abstract: The lunar explor ation m ission r equires a long�range aut onomous navig ation of luna r rov er, heading

informat ion is an impor tant part of lunar ro ver navig ation, its precision w ill affects the localizat ion pr ecision

and the perfo rmance of navig ation dir ect ly, especially for long r ange, long duration trav erse on the moon. A

variety o f technolog ies have contr ibuted to the heading detection and lo ca lization of lunar r over , but there is no

concr etely defined heading detection architecture. In t his paper , a feasible scenar io is developed fo r abso lute

heading detection of lunar rov er, w hich is based on the vecto r observation info rmation com ing from CCD

( Cha rg e Couple Dev ice) sun sensor and accelerometer , and the pr ocess of heading detection is descr ibed in de�

tail. Finally its validity is test ified by simulation.
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� � 月球巡视探测器是一种适于在复杂的非结

构化月面环境中执行探测任务的机器人, 它是

目前对月球进行近距离探测的最直接有效的工

具。为确保月球巡视探测器在复杂的月面环境

中执行探测任务, 要求月球巡视探测器具备高

度的自主功能, 导航性能是其自主性的一项重

要体现。月球巡视探测器导航性能包括高精度

定位、路径规划、避障等导航能力。月球巡视探

测器定位就是确定其在月球探测环境中的位置

及其自身的姿态, 准确定位是实现月球巡视探

测器自主导航的关键, 其定位精度将直接影响

到月球巡视探测器路径规划、避障等成效。而

月球巡视探测器航向又是月球巡视探测器定位

中较为关键的信息, 航向确定即定向,是月球巡

视探测器定位的基础和前提, 本文对月球巡视

探测器定向进行研究。

目前可用于月球巡视探测器导航定向的方

法越来越多, 这些方法因处理速度、计算精度以

及所应用环境等各异, 按其误差累计特性可分

为相对定向技术和绝对定向技术。相对定向技

术主要包括以里程计和惯性导航系统为主体进

行开发的导航技术 [ 1, 2 ] , 相对定向技术往往满足

可靠的短期精度、绝对的实时性和完全的自主

性。由于相对定向技术完全依赖于测量值的积

累, 所以其测量精度随时间而降低, 不适合于长

时间、长距离导航定向
[ 3]
。绝对定向技术定向

误差不随时间而增大, 因此成为月球巡视探测

器定向技术的主流, 目前可在实际工程中应用

的绝对定向方法主要有视觉导航定向
[ 4]
、无线

电导航定向以及利用太阳敏感器
[ 5~ 7]
、星敏感器

等绝对传感器进行定向等等。

综合以上内容,对巡视探测器导航定位几种

重要算法进行比较, 结果如表 1所示。

为满足月球巡视探测器高精度定位的需要,

通过考虑月面与太阳间的位置关系, 利用面阵

CCD太阳敏感器来获取太阳方位矢量, 结合加速

度计的测量信息来确定月球巡视探测器的航向,
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为月球巡视探测器提供了一套绝对定向方案。仿

真结果表明,该定向方案满足月球巡视探测器高

精度、长时间、长距离定向的要求。

表 1� 月球巡视探测器导航算法性能比较

Table 1 � Performance comparisons of lunar rover naviga�

tion algorithms

性能 自主性 算法复杂度 导航精度 实时性

惯性导航 较高 简单 低 高

天文导航 一般 简单 较高 一般

视觉导航 高 复杂 高 差

无线电导航 一般 简单 低 差

1 � 太阳矢量观测

( 1) 坐标系定义 � 为便于问题的描述, 首先

定义文中涉及到的坐标系: � 地心天球坐标系

OEX YZ, 原点位于地球中心,参考平面平行于地

球的 J2000� 0平赤道, X 轴指向 J2000� 0平春分
点;  月心天球坐标系 OMX!Y!Z!, 原点位于月

球质心, 参考平面平行于地球的 J2000� 0 平赤
道, X!轴指向 J2000� 0平春分点; ∀ 月固坐标系
OMX M YMZM , 原点位于月球质心, 参考平面平行

于月球赤道, X M 轴指向月球本初子午线; #月

球巡视探测器导航坐标系 OnX nY nZn , 原点位于

月球表面月球巡视探测器所在位置, X n Yn 平面

平行于当地水平面, X n 轴指向正北, Zn 轴指

向为重力方向; ∃ 月球巡视探测器体坐标系

OrX r Y rZ r ,原点位于月球巡视探测器重心, X r ,

Y r , Z r 三轴分别与车体三轴重合, X r 轴指向车体

前进方向, Z r 轴指向下; %太阳敏感器坐标系

OsX sY sZs, 原点位于 CCD太阳敏感器像平面中

心, X s , Y s 轴位于 CCD像平面, 并分别平行于像

平面的横纵轴, 与车体三轴重合, Zs 轴垂直于像

平面向下。

月球平均公转周期为 27� 32166天,其公转周
期与自转周期相同, 因此在月面表面,可以连续十

多天都能看到太阳, 而且月球表面没有大气, 不会

有任何遮挡,所以在月面表面,太阳可为月球巡视

探测器提供稳定而可靠的矢量观测信息。

太阳敏感器是航天器姿态控制系统中的重要

测量部件,它通过检测太阳矢量的方位,为航天器

提供可靠的姿态测量信息。CCD 太阳敏感器的

基本设计思想是运用小孔成像原理对太阳进行成

像,使其形成太阳像光斑投影在 CCD光敏区上,

然后通过判断太阳光斑的对应位置确定太阳方

位。由于目前国内国际在 CCD 太阳敏感器在实

现大视场、高精度的技木要求方面已经达到较高

的水平,而且也较为成熟。因此,在月球巡视探测

器上配备使用 CCD太阳敏感器进行姿态测量,对

提高其姿态测量精度, 实现月球巡视探测器的长

时间、长距离导航具有非常重要的意义。

( 2) 太阳敏感器信息处理 � 利用 CCD太阳

敏感器直接对太阳进行成像能够得到整幅太阳圆

盘图像, 数据量丰富,处理方法简便灵活, 更为重

要的是处理精度高, 因此本文拟采用面阵 CCD太

阳敏感器为月球巡视探测器提供测量信息。

使用 CCD太阳敏感器获得太阳中心点的位

置需要经过以下 3 个过程: 图像二值化、噪声处

理、中心点位置计算。太阳敏感器原始图像如图

1。为减小图像处理过程的复杂度,首先要对图像

进行二值化处理。噪声处理首先对二值化图像进

行腐蚀,然后进行膨胀处理,这样在保持太阳光斑

成像质量不变的基础之上,消除背景区域上不利

于太阳中心位置计算的小噪声物体。最后一步计

算太阳光斑的中心点。由于太阳敏感器成像后,

在像平面上会成为近似椭圆形光斑, 太阳中心点

在像平面上的投影正好位于椭圆光斑的几何对称

中心,见图 2, 其中心位置( X C , Y C )按式( 1) ~ 式

( 3)加权重心法计算
[ 8]
。

� 图 1 太阳敏感器原始图像 图 2 太阳光斑中心点计算结果

Fig� 1 � Init ial image f rom � � Fig� 2� C om putat ion result of

sun sensor � � sun image cen ter
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式中: w ij为各个像元的权重系数。因本文处理的

是二值化图像,故可对上式作适当简化。

根据求得的二维像平面上的中心点位置

( X C , Y C ) , 结合其焦距 f ,即可得到太阳敏感器坐

标系下太阳位置矢量, 进行单位化可得到 Ss=

[ Ssx � Ssy � Ss z ] T。由太阳敏感器坐标系到月球

巡视探测器体坐标系的转换矩阵 As∋ r , 将其转换
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到车体坐标系下可得 Sr = As∋ rSs。

( 3) 太阳位置星历推算 � 导航坐标系下太阳

单位矢量的推算可主要通过查星历来实现,从星历

表中,可直接查得太阳在月心天球坐标系下位置矢

量,然后进行单位化,转化为月心天球坐标系下的太

阳单位矢量 Sc。借助于月心天球坐标系和月固坐标

系、月固坐标系和月球巡视探测器导航坐标系间的

转换关系,就可求得月球巡视探测器导航坐标系下

的太阳单位矢量Sn。

月心天球坐标系和月固坐标系之间的关系如

图3所示 , 图中 �̂L为月球赤道相对于地球赤道

图 3 � 月心天球坐标系到月固坐标系的转换关系

Fig�3 � Relat ionship b etw een m oon�centered celest ial sphere

and moon� cen tered f ixed coordinate sys tem

的升交点赤经, îL 为月球赤道面相对地球赤道面

的倾角, ûL 为月球赤道相对于地球赤道的升交点

幅角, 此 3 个欧拉角均可直接查星历表计算得

到
[ 9]
, 因此可得月心天球坐标系到月固坐标系的

旋转矩阵

Acm = Ro t( z , ûL )Ro t( x , îL ) Rot ( z , �̂L ) (4)

� � 如果月球巡视探测器所在位置的经度和纬度

分别为 �,  , 则由月固坐标系转到导航坐标系的

转换矩阵 Amn可直接计算得到, 因此可最终推算

出导航坐标系下的太阳单位矢量

Sn = AmnAcmSc (5)

2 � 月球重力矢量观测

加速度计为载体绝对加速度的测量元件, 通

过二次积分,可为载体提供速度和位置信息, 在航

天及车辆导航得到了广泛应用。由惯导基本方程

�Vmn, n = a ir, n- ( 2!im, n + !mn, n ) ( V mn, n + g 可知, 加

速度计在载体静止状态时测得的是重力加速度,

利用这一特性, 为月球巡视探测器配备加速度计,

把加速度计作为月球重力矢量敏感器, 来获得重

力加速度在月球巡视探测器体坐标系下的值, 也

即重力矢量在月球巡视探测器车体三轴上的分

量,对其进行单位化,并用 Gr 表示,则 Gr = [ Grx �

Gry � Grz ]
T
, 结合导航坐标系下的重力加速度值

Gn (单位矢量) ,给载体提供另一个矢量观测对,

Gr = AGn + vg (6)

式中: vg 为测量噪声。

月球质量分布的不均匀性, 导致了月面重力

矢量的大小及方向都会随位置的不同而有所变

化。由于空间矢量观测都将其处理成单位矢量形

式,测量的关键在于其方向性而不在其大小,所以

随位置不同产生的重力大小的变化不会影响单位

矢量测量。而由质量分布不均造成的月球质心与

形心不重合,在一定程度上会影响巡视探测器基

于重力矢量测量的定向精度, 但其影响较小,计算

表明一般只有 3!, 满足姿态测量精度要求, 所以通

常忽略不计。对于月面上的几个具有)质量瘤∗的

重力异常区, 月球巡视探测器在该地区进行探测

时,可通过预先测定重力场的手段给与精度补偿,

测量方法包括天文观测、月球轨道卫星测量等。

3 � 月球巡视探测器绝对航向角确定

在星际探测器导航定位方面, 较早利用太阳

敏感器和加速度计综合导航的算法是文献[ 4]给

出的一种代数算法, 其算法简单,但在星历推算以

及航向推算过程中引入了计算误差, 因此降低了

定向精度。为降低算法误差,本文从双矢量定姿

的角度给出了一套月球漫游车定向算法,并以仿

真给于了验证。

目前,利用矢量观测的方法来确定航天器的

姿态是各类航天器姿态确定的主流, 但在月球巡

视探测器或火星车姿态确定方面应用很少。由以

上内容可知,太阳敏感器和加速度计分别为月球

巡视探测器提供了一个矢量观测对,以此为基准,

利用双矢量定姿原理可确定月球巡视探测器的姿

态和绝对航向角。

基于矢量观测求解航天器姿态角的算法有很

多种,本文用 Shuster 提出的一种快速算法 + + +

QUEST 算法, 来求解月球巡视探测器的姿态和

航向。根据 QUEST 算法, Wahba 问题的解可描

述为: 给定 n个矢量对( ri , bm, i ) , i = 1, 2, 3, ,,

n,最优姿态估计值使下面的代价函数最小[ 10] ,

J ( q) =
1
2 &

n

i= 1

w i | bm, i - A( q) r i |
2

(7)

式中: w i 为误差权值; A ( q)为由四元数表示的方

向余弦矩阵, 四元数 q= q0 + q1 i+ q2 j + q3 k。单

位矢量的测量方程应满足

bm, i = A(q) ri + vi (8)

502



� 第 3期 岳富占等:月球巡视探测器自主定向算法研究�����

式( 6)的求极值问题可等价为 q的二次型形式,

J!(q) = - q
T
Kq (9)

� � 考虑到四元数的归一化约束, 用拉格朗日乘

子法把问题转化为无约束优化问题,即

J−( q) = - q
T
Kq + �( qT q- 1) (10)

� � 根据极值必要条件∀J−( q)
∀q

= 04 ( 1 , 因此可知

最优姿态四元数 q
* 满足

K q
*

= �q* (11)

q
* 为矩阵 K最大特征值对应的单位特征矩阵,也

即为所求的月球巡视探测器姿态,

式中, K =
S- I 3(3 t r(B) z

z
T

t r(B)

B = RiN
T
i (12)

R = [ Er � Gr ] � N = [ En � Gn ] (13)

S = B
T

+ B (14)

z =

B23 - B32

B31 - B13

B12 - B21

(15)

� � 由上求得的最优四元数值 q
* ,可根据下式得

到月球巡视探测器的方向余弦表示的姿态矩阵:

A(q) = ( | q0 | 2 - |  q | 2 ) I 3(3 + 2 q qT + 2q0 [ [  q] ]

(16)

其中:  q= [ q1 � q2 � q3 ]
T
; [ [  q] ]为  q 的反对称矩

阵

[ [  q] ] =

0 q3 - q2

- q3 0 q1

q2 - q1 0

(17)

� � 由最后求得的姿态转换矩阵 A( q) , 按 3�2�1
的旋转顺序,将其描述为欧拉余弦矩阵形式得:

A =

co s# cos∃ cos # sin∃ - sin #

sin%sin # cos∃-

cos%sin∃

sin%sin # sin∃+

cos%cos∃
sin%cos #

cos%sin # cos∃+

sin%sin∃

cos%sin # sin∃-

sin%cos∃
co s%cos #

(18)

� � 由上式直接计算月球巡视探测器的航向角

∃、俯仰角 # 和滚动角 %:

∃= arctan2(A12 , A11)

# = - arcsin(A13)

%= arctan2(A23 , A33)

(19)

� � 由双矢量定姿原理可知, 当重力矢量和地心
矢量平行时,即 G ( E= 0时,该算法将出现奇异

解。事实上,当重力矢量和地心矢量接近平行时,

该方法基本不能应用,因为当重力矢量和太阳矢量

接近平行时,敏感器的细微误差将引起较大的姿态

测量角度误差,姿态角测量误差随太阳俯仰角和敏

感器测量误差的变化曲线如图 4所示。由于太阳

矢量和重力矢量平行时,月球巡视探测器刚好处于

太阳的星下点上, 太阳矢量和重力矢量接近平行

时,月球巡视探测器位于太阳星下点附近,因此在

太阳星下点及其附近区域进行探测时,该方案不能

满足月球巡视探测器高精度定向要求。以 2004年

10月为例,月面上太阳星下点轨迹如图 5所示。

图 4 � 姿态测量误差变化曲线

Fig� 4 � Att itude m easuremen t error curve

图 5 � 月面上太阳星下点轨迹

Fig� 5 � Ground�t rack of the sun

4 � 仿真结果

根据以上的理论推算结果, 在月球巡视探测

器停车状态进行如下仿真试验。仿真中, 设定

月球巡视探测器 20 min停车一次, 车载加速度

计初始零偏为 10
- 4

g, 随机零偏为 5 ( 10- 5
g, 太

阳敏感器测量噪声为零均值白噪声, 方差为

0� 02.。并设定月球巡视探测器处于月面东经
10., 北纬 20., 时间选定 2004 年 10 月 26 日

14 /00起, 仿真时间持续 6 ( 104 s。整个仿真过
程中, 太阳在导航坐标系下的方位角和高度角

变化关系如图 6所示, 月球巡视探测器运行轨

迹如图 7所示, 月球巡视探测器真实航向角如

图 8所示。由图 9可知, 利用太阳敏感器和加速

度计对月球巡视探测器进行定向不存在误差积

累, 是一种绝对定向方案, 而且在进行长时间、

长距离导航的情况下, 能够保持稳定可靠的定
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向精度。但由于太阳敏感器和加速度计进行定

向时需要在月球巡视探测器停车状态进行, 所

以如果将陀螺可靠的短期精度、实时性、自主性

和太阳敏感器绝对测量结果结合起来对月球巡

视探测器进行定向, 满足月球巡视探测器长时

间、长距离、高精度定向导航要求是下一步要深

入研究的内容。

图 6 � 太阳的方位角和高度角变化关系

Fig� 6 � Relat ion betw een alt itude and az imuth of the sun

图 7 � 月球巡视探测器运行轨迹

Fig�7 � T rack of lun ar rover

图 8 � 月球巡视探测器真实航向角

Fig� 8 � Real h eading angle of lunar rover

图 9 � CCD 太阳敏感器和加速度计测得的航向角误差

Fig� 9 � Headin g errors of CCD sun sensor and accelerometer
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