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天问一号探测器高动态着陆惯导系统设计与试验
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摘 要: 考虑到火星探测任务着陆过程动态变化大，稀薄大气环境下开伞会对探测器产生剧烈晃动，为此天
问一号探测器研制了一套高动态着陆惯导系统，从硬件产品、使用时序到导航算法方面均进行了针对性设计，以适
应着陆过程中的高动态环境。此外，为验证天问一号探测器高动态着陆惯导系统的性能，设计了模拟火星开伞工
况的火箭弹高空开伞试验，结果表明该高动态着陆惯导系统的设计满足火星探测任务需求。
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Design and Test of Tianwen-1 Probe High Dynamic Landing
Inertial Navigation System

XU Li-jia1，WANG Xiao-lei1，FENG Shi-wei1，ZHAO Yu1，LIN Song1，
LIU Wang-wang1，LI Mao-deng1，2，HAO Ce1，WANG Yun-peng1，HUANG Xiang-yu1，2

( 1． Beijing Institute of Control Engineering，Beijing 100094，China;
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Abstract: Considering that the landing process of Mars exploration mission is high dynamic，especially the parachute
opening in the thin atmosphere of Mars will cause violent shaking of the probe，the Tianwen-1 probe has developed a high
dynamic landing inertial navigation system，including product design，timing analysis and navigation algorithms． In order to
verify the performance of the Tianwen-1 probe high dynamic landing inertial navigation system，the upper air parachute
opening test by a rocket is designed to simulate the parachute opening condition of Mars． The navigation results show that
the design of the high dynamic landing inertial navigation system meets the requirements of the Mars exploration mission．
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0 引 言

中国首次火星探测任务，要求通过一次发射实
现火星环绕、着陆和巡视［1 － 2］。天问一号火星探测
器的进入舱在着陆过程中，利用其先进的制导、导航
与控制 ( Guidance，navigation and control，GNC ) 技
术，实现对进入舱自身姿态、位置和速度的控制以及
提供展开配平翼、展开降落伞、抛除背罩、抛除大底、
展开着陆腿等关键事件的触发条件。在各国的火星

着陆任务中［3］，惯导系统都是 GNC 技术中的关键组
成部分，其性能的好坏直接影响着陆任务的成败，如
2016年欧空局的“夏帕雷利”( Schiaparelli) 火星探测
器着陆失败的原因就与其惯导系统有很大的关系［4］。

火星存在稀薄大气，因此着陆方案与中国月球
探测任务［5 － 6］不同，天问一号探测器利用火星大气
阻力进行气动减速，另外还采用了盘缝带降落
伞［7 － 8］来进行二次减速。基于系统方案设计，进入
舱需在超声速条件下展开降落伞，过程中进入舱将



受到巨大的冲击和晃动，甚至在某些特定条件下，降
落伞会出现喘振现象，导致进入舱的本体角速度达
到 800( °) / s以上。

为确保中国首次火星探测任务圆满成功，需充
分考虑各类不确定因素，使系统具有很强的鲁棒性。
针对上文提到的开伞时的高动态工况，天问一号探
测器研发了一套高动态着陆惯导系统，在设计上对
硬件产品、使用时序和导航算法三方面内容进行了
研究，以适应火星进入下降和着陆( Entry，descent
and landing，EDL) 过程中的动态环境。

在型号研制过程中，设计了全物理的火箭弹高
空开伞试验，以验证天问一号探测器高动态着陆惯
导系统在真实开伞工况下的导航性能，确保在实际
火星着陆任务中惯导系统可以满足各项技术指标，
圆满实现中国首次火星表面软着陆。

1 高动态着陆惯导系统的使用

天问一号探测器由环绕器和着陆巡视器组成，
着陆巡视器又由进入舱和火星车组成，进入舱设计
有特定的气动外形。在进入舱与环绕器分离之后，
火星 EDL过程主要分为气动减速、伞降减速和动力
减速三个阶段，如图 1 所示。

图 1 进入舱 EDL过程示意图
Fig． 1 Illustration of EDL process

在气动减速阶段，进入舱利用其气动外形，将进
入大气时约 4． 8 km /s的速度快速下降至 Ma 1． 8 附
近。在此过程中，进入舱需要通过其惯导系统提供
实时的姿态、位置和速度，然后根据控制律和制导律
对进入舱的姿态和航迹进行控制。

在伞降减速阶段，进入舱在 Ma 1． 8 附近弹出降

落伞，并在超声速条件下展开盘缝带构型的降落伞，
利用火星稀薄大气，最终将进入舱速度稳定到
60 m /s附近。在弹伞和开伞过程中，进入舱会受到
较大的冲击，并产生晃动。在某些特殊情况下，降落
伞产生的喘振效应会造成进入舱剧烈晃动。面对如
此高动态的环境，进入舱的惯导系统仍需在该条件
下导航计算出正确的姿态和速度。

在动力减速阶段，进入舱抛除降落伞，由7500 N
反推发动机进行减速，最终软着陆于火星表面。在
此过程中，惯导系统需提供进入舱实时的姿态信息，
由于软着陆对于位置和速度的要求较高，因此惯导
系统需与测距测速类敏感器联合使用，得到修正后
的高精度位置和速度。

综上所述，天问一号探测器的高动态着陆惯导
系统在火星 EDL过程中全程工作，特别是在测距测
速信息引入前，惯导系统无任何外界修正信息，仅靠
自身敏感的角速度和加速度，递推出进入舱实时的姿
态、位置和速度。若导航的姿态、位置和速度与真实
的姿态、位置和速度误差较大，将无法对进入舱实施
有效的控制，甚至可能造成姿态的失控，或者对展开
配平翼、展开降落伞等关键事件进行错误触发。若出
现这些状况，则很可能直接造成着陆任务的失败。

2 高动态着陆惯导系统的设计

2． 1 产品设计
天问一号探测器高动态着陆惯导系统由大量程

惯性测量单元( Inertial measurement unit，IMU) 和进
入下降控制单元 ( Entry and descent control unit，
EDCU) 组成，下面给出硬件产品的相关设计。

1) 大量程惯性测量单元
惯导系统的核心敏感器为 IMU，为适应火星

EDL过程中的高动态环境，要求 IMU量程必须满足
使用需求。为此，天问一号探测器研制了一款大量
程 IMU，由 IMU 组合件和 IMU 线路盒组成，IMU 组
合件中包含 3 个大量程光纤陀螺和 3 个大量程石英
加速度计。其中，光纤陀螺的基本公式为:

Δφ = 2πLD
λc0
·ω ( 1)

式中: λ为所选光源的波长; c0 为光的传播速度; L
为光纤环长度; D 为光纤环直径，通过内部电路检
测萨格纳克( Sagnac) 效应［9］下光波的相位差 Δφ，
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则可计算出陀螺敏感的角速度 ω。可以看出，针对
可检测的最大相位差 Δφmax ，光纤环长度 L 越短，可
敏感的最大角速度 ω 越大，即光纤环越短，陀螺量
程越大;针对可检测的最小相位差 Δφmin ，光纤环长
度 L越短，能分辨出的角速度 ω越粗糙，即光纤环越
短，陀螺测量精度越差。

为适应火星 EDL中的高动态环境，天问一号探
测器的大量程 IMU 通过缩短光纤环的长度来满足
高动态所需的陀螺量程，但是带来了测量精度下降
的问题。

2) 进入下降控制单元
惯导系统的原理是利用 IMU 数据进行导航计

算，天问一号探测器高动态着陆惯导系统中配置了
一台高性能星载计算机 EDCU。EDCU 为 IMU 线路
盒提供一次电源和通信接口，IMU 线路盒与 IMU 组
合件之间通过内部互联电缆进行二次供电和通信。
EDCU获取 IMU中陀螺和加计的输出脉冲，经过数
据处理后用于导航计算，得到进入舱实时的姿态、位
置和速度。
2． 2 时序设计

天问一号探测器高动态着陆惯导系统中的 IMU
为适应大量程的需求而损失了一定的测量精度。为
此，通过在使用时序上进行优化设计，以提高惯导系
统导航的精度。

根据产品特性，大量程 IMU 输出的是单位时间
内的陀螺脉冲数和加计脉冲数，角速度和加速度的
计算公式为:

ω =
Pω ( h)
Kω·h － b0ω

a =
Pa ( h)
Ka·h － b0

{
a

( 2)

式中: Pω ( h) 和 Pa ( h) 分别为陀螺和加计在一个采
样周期 h内输出的脉冲数( ∧) ; b0ω 和 b0a 分别为陀
螺和加计的零偏; Kω 和 Ka 分别为陀螺和加计的标
度因数; ω和 a为 IMU敏感的角速度和加速度。从
式( 2) 中可以看出，在高动态情况下，采样周期 h 越
小，Pω ( h) /h和 Pa ( h) /h 更接近真实值，则角速度
ω和加速度 a 的计算结果更为准确。但是，考虑到
实际产品的硬件特性，若 h小到一定程度，将会带来
较大的数字量化误差，使计算的角速度 ω 和加速度
a精度下降。

因此，在大量程 IMU 产品特性已确定的情况
下，天问一号探测器高动态着陆惯导系统进行了采
样时序和导航时序的设计，具体方法为:

1) 考虑产品硬件特性，设计最优的 IMU 采样频
率，选择在一个控制周期 Tc 内采集 8 拍 IMU 数据，
即:

h = Tc /8
用于提高动态环境下角速度和加速度计算的准确
度;

2) 在 EDCU的实时操作系统中采用 1 个控制周
期 Tc 内进行 2 次导航计算的方法，即:

TN = Tc /2
式中: TN 为导航周期，通过缩短导航周期，从而提高
导航精度。

天问一号探测器高动态着陆惯导系统的时序关
系如图 2 所示。

图 2 高动态着陆惯导系统时序设计
Fig． 2 Timing design of the high dynamic landing inertial

navigation system

2． 3 算法设计
基于产品设计和时序设计，为进一步提高惯导

系统在高动态环境下的导航性能，对 IMU 的数据处
理方法和动态导航算法上进行了设计。

1) 全温全动态数据处理方法
由式( 2) 可以看出，标度因数 Kω 与陀螺输出的

角速度 ω有直接关系。经 IMU 温箱标定试验数据
表明，标度因数与光纤环温度和角速度存在非线性
关系，即:

Kω = f( T( t) ，ω) ( 3)
式中: T( t) 为光纤环实时的温度。图 3 给出了标度
因数与温度和角速度的关系。

天问一号探测器的进入舱在 EDL过程中，温度
和角速度变化较大，为此在系统使用上对标度因数
进行了如下全温全动态补偿设计:
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图 3 标度因数随温度和角速度变化曲线
Fig． 3 Curve of the scale factor with temperature

and angular velocity

K^ ω = f^( Td，ωd ) ( 4)
式中: Td 和 ωd 为不同温度、不同角速度下的地面试

验标定结果; K^ ω为拟合后的标度因数。在轨使用该
拟合后的标度因数，可大大提高数据处理的精度。

2) 高动态导航算法
在导航算法方面，考虑到 EDL 过程中动态很

大，根据文献［10］中理论，采用多子样算法相比单
子样算法更适用于高动态的情况。同时，结合高动
态着陆惯导系统的时序设计，即在每个控制周期 Tc

内进行 2 次导航计算，每次导航计算使用 4 拍 IMU
数据。因此，设计高动态导航算法如下。

在 1 个导航周期 TN = tk+1 － tk 内，进入舱姿态
变化为:

qk+1 = qk ⊗ qN ( 5)
式中: qk+1 和 qk 分别为 tk+1 时刻和 tk 时刻的姿态四
元数，qN 为［tk，tk+1］时间段内的姿态变化四元数，
可表示为:

qN = cos
Φ 2

2 ，Φ
T

Φ 2
sin

Φ 2[ ]2

T

( 6)

式中: Φ为旋转矢量，为更好地适应大角速度变化，
采用导航周期 TN内的4拍 IMU陀螺数据，即［tk，tk +
h］，［tk + h，tk + 2h］，［tk + 2h，tk + 3h］和［tk + 3h，
tk+1］的角度增量计算旋转矢量Φ，详见文献［11］。

在位置和速度的导航计算中，为适应高动态环
境，对旋转效应和划桨效应进行了补偿，得到:

rk+1 = rk + vkTN + 1
2 ( C

T
k ( ΔvB + Δvrot +

Δvsculm ) + gI，kTN ) TN ( 7)

vk+1 = vk + CT
k ( ΔvB + Δvrot + Δvsculm ) +

1
2 ( gI，k + gI，k+1 ) TN ( 8)

式中: rk+1 和 rk 分别为 tk+1 时刻和 tk 时刻的位置;
vk+1 和 vk分别为 tk+1时刻和 tk时刻的速度; gI，k为惯
性系下的引力加速度矢量; Ck 为惯性系到进入舱
机械系的姿态矩阵，由姿态四元数 qk 转换得到;
ΔvB、Δvrot 和 Δvsculm 分别为导航周期内的累计视速
度增量、旋转效应补偿项和划桨效应补偿项，由导
航周期 TN 内的 4 拍 IMU加计数据计算得到，详见
文献［11］。

3 高动态着陆惯导系统试验

鉴于高动态着陆惯导系统在天问一号任务中的
重要性，且经理论分析，进入舱在着陆过程中超声速
开伞时产生的动态最大。为此，型号在研制过程中
设计了火箭弹高空开伞试验，模拟火星 EDL过程中
的开伞工况，验证在稀薄大气环境下降落伞的开伞
特性，以及实际开伞条件下天问一号高动态着陆惯
导系统的性能。

1) 飞行程序
高动态着陆惯导试验系统安装在火箭弹箭头尾

部的载荷舱内。通过发射火箭弹将参试系统运至高
空，箭头在与箭体分离后，当满足超声速、低密度、低
动压的开伞条件时，由弹伞筒弹射出火星盘缝带降
落伞，推开弹伞筒筒盖，降落伞充气、张满直至稳定
减速，最后携箭头落回靶场，飞行程序示意图如图 4
所示。

2) 试验系统
高动态着陆惯导试验系统和降落伞弹伞筒均安

装在火箭弹载荷舱内的结构上。着陆惯导试验系统
由 IMU组合件、IMU 线路盒、数据处理单元和电池
供电单元组成，其中 IMU组合件与 IMU线路盒由互
联电缆连接，数据处理单元用于模拟 EDCU 向 IMU
线路盒提供同步信号，并与 IMU线路盒进行通信和
数据记录，IMU和数据处理单元由电池供电单元提
供一次电源。整个着陆惯导试验系统为自闭环系
统，如图 5 所示。

3) 试验流程
( 1) 火箭弹发射前，通过地检设备对着陆惯导

试验系统进行确认测试;
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图 4 火箭弹高空开伞试验示意图
Fig． 4 Illustration of the upper air parachute opening test

图 5 着陆惯导试验系统
Fig． 5 Landing inertial navigation test system

( 2) 合上上电开关，电池供电单元为 IMU 和数
据处理单元提供一次电源，数据处理单元模拟 EDCU
与 IMU进行通信，并记录所有采集的 IMU数据;

( 3) 火箭弹发射升空至箭头着陆，全程由数据
处理单元记录 IMU数据;

( 4) 回收箭头，导出存储在数据处理单元中的
数据，进行导航性能评价。

4) 试验结果
火箭弹从发射到着陆整个飞行时间约为

26． 6 min，开伞时合成角速度最大约为 133( °) / s，合
成加速度最大超 8g，箭头触地时加速度超 18g，整个
试验飞行过程动态较大。

为验证文中提出的天问一号探测器高动态着陆
惯导系统在时序和算法方面设计的优越性，下面对
比如下设计:① TN = Tc ，即一个控制周期内仅进行
一次导航计算;② h = Tc /4 ，即一个控制周期内采
用 4 拍 IMU数据;③ Kω 取常值，不进行全温全动态

标度因数补偿; ④ 采用单子样导航算法［10］。图 6
所示为火箭弹高空开伞试验的姿态导航曲线，采用本
文设计方法得到导航的终端姿态误差为 1． 183°，而对
比设计的终端姿态误差为 2． 211°，可见本文设计方
法的导航姿态误差明显优于对比设计。由于在实际
EDL过程中开伞时导航的速度信息更为关键，因此
试验中给出了导航的速度，并对比了箭头上 GPS 给
出的速度，如图 7 所示。在火箭弹飞行23 min时，
GPS给出的速度为 14． 26 m /s，本文设计方法导航
的速度为 30． 26 m /s，对比设计方法为91． 89 m /s，可
见本文设计方法得到导航的速度更接

图 6 高空开伞试验姿态曲线
Fig． 6 Attitude curve in the upper air parachute opening test

图 7 高空开伞试验速度曲线
Fig． 7 Speed curve in the upper air parachute opening test
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