
基于垂直降落激光定位姿态的导航算法对于解决垂直起降可重复使用运载器在垂直降落过程中返回高精度

导航定位问题具有一定的效果 ， 本文给出 了一种垂直降落激光定位姿态的导航算法 ， 分析了方案系统误差来源

及其影响因素 ， 并结合算例对算法做了相应的误差分析 。
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近年来 ， 垂直起降可重复使用运载器及其导航制

导控制技术逐步成为研究热点 。 典型的垂直起降运载

器在返回过程中主要獅垂直上升段、 科学实验段、 动

力减速段、 气动减速段和垂直着陆段等多个飞行段 。

按照返 回过程是否需要动力 ， 分为两种方式 ：

一种是

无动力返回助推器 ， 这种助推器一般借助于降落伞减

速降落在海面或地面 ； 另
一种是动力返回助推飞行器 ，

一般采用航空发动机或者火箭发动机作为动力 ， 利用

自动驾驶仪和着陆系统返回发射场 。

针对动力式返回助推飞行器 ， 火箭垂直着陆的制

导算法发展趋势主要是基于在线轨迹规划计算方法 ，

学者Ａｃ ｉｋｍｅ ｓｅ最早将凸优化方法应用于火星着陆过程

中的动力下降段 。 之后不断有学者将其应用在工程实

践中 ，
以最优的燃料消耗量有效提高落点控制精度 ，

验证凸优化进行在线制导的可行性 。

降落过程由于各阶段所需控制精度不同 ， 对导航

精度的需求不同 。 其中 ， 垂直着陆段为保证运载器平

稳降落 ， 需要精确控制发动机推力 ， 预估获得实时质

量 ， 严格把控推重 比 ， 同时需要高精度的实时测量箭

体位置 、 姿态 ， 为制导控制系统提供准确的飞行状态

反馈 。

运载器垂直降落过程中发动机尾焰喷流会形成高

温环境和复杂电磁环境 ， 使安装在尾舱上的箭上设备

工作环境苛刻 ， 对高度测量设备在箭体上的安装位置

提出 了约束限制 。 突破降落过程环境干扰的返 回高精

度导航技术能够提高轨迹册及制导控制的效率 。

“

猎

鹰
”

９可重复使用运载火箭各级的着陆器采用 ４腿式方

案 ，
４个钢制腿状支架均匀分布在火箭底部 ， 其中二

级着陆支架有向外展开和向 内折叠两种布局方案 ， 前

者是避免由于发动机喷管火焰的烧蚀 ， 后者是为了使

其免受再入阻力 。 其着陆精度可达到垂直速度误差

１ ．４７ｍ／ｓ 、 水平速度误差 ０ ． １ ５ｍ／ｓ 、 倾斜误差 ０ ．４
°

、 偏离

目标中心 ０ ． ７ｍ 。

二 、相对导航技术现状

目前 ， 用来测距的主要方式包括实时动态 （
ＲＴＫ ）

定位 、 微波雷达测距、 激光测距、 ７ 射线测距 、 到达时

间差 （ＴＯＯＡ ） 测距 。

（

一

）实时动态定位

目前使用最为广泛的高精度定位技术就是ＲＴＫ

技术 。 ＲＴＫ技术的关键在于使用 了全球导航卫星系统

（
ＧＮＳＳ ） 的载波相位观测量 ， 利用参考站和移动站之

间观测误差的空间相关性 ， 通过差分的方式除去移动

站观测数据中的大部分误差 ， 从而实现分米级甚至厘

米级的定位 。

Ｒｍ技术在应用中遇到的最大问题就是参考站校

正数据的有效作用距离 。 ＧＰＳ误差的空间相关性随参

考站和移动站距离的增加而逐渐失去线性 ，
因此在较

长距离下 （单频 ＞ ｌ 〇ｋｍ、 双频 ＞３０ｋｍ ） ， 差分处理后的

数据存在很大的观测误差 ， 导致定位精度的降低和无

２６ 抵天 ２０２２＊ 第 １ １ 期
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法解算载波相位的整周模糊 。 所以 ， 为了保证定位精

度 ， 高精度 ＲＴＫ的作业距离具有明确限制 。

（二 ）微波雷达测距

雷达利用 目标对电磁波的散射来发现 目标并测定

目标的空间位置 。 着陆雷达包括雷达髙度计和多普勒

测速雷达 ， 分别利用 电磁波通过飞行时间和多普勒效

应测量 目标的距离和速度 。 在月球探测垂直着陆的技

术应用上 ， 印度
“

月船
”

２采用 Ｋａ波段着陆雷达 ， 美国

重返月 球探测器依旧沿用
“

火星科学实验室
”

（
ＭＳＬ ）

的毫米波着陆雷达。 我国
“

嫦娥
”

３着陆器的探月 雷达

采用惯性 ＋雷达组合导航方式 ， 配置了 ６个液浮陀螺仪

和 ６个石英挠性加速度计 、 １ 台激光测距敏感器和 １ 台

微波测速测距敏感器 ，
以雷达探测为主 ， 激光高度计

为辅 ， 完成对月球高程测量。

利用微波雷达测距具有可 自 主性、 全天时 、 全天

候获取远距离 目标信息的特点 ， 但其体积大 、 易受电

磁干扰 ， 测距精度在 ０ ． ５
°
／ｔ３％

， 难以满足垂直降落过

程高精度导航的要求 。

（三 ）激光测距

目前 ， 世界上很多 国

家都在开展星载激光测高

系统研究 。 １９７４年 ， 美国将

激光测高技术应用在
“

阿波

罗
”

登月 飞船上 ， 于是出现

了第一个星载激光测髙系

统 。

“

冰卫星
”

１（
ＩＣＥＳａｔ－ １

）

是第一颗用于对地观测 的

ＭＨ１Ｍ
， 識光足印定位

精度可达到高程 １ ５ｃｍ量级 ；

２０ １ ８ 年 发 射 的 ＩＣＥＳａｔ－２卫

星搭载了更为先进的激光

测 高 系 统 ， 共发射 ６束脉

冲 ， 分３组有咧 ， 每组距离约

３ ．３ｋｍ 。 组 内 ２束脉冲一强

一弱 ，
３组激光交叉测量 。

因激光测距具有体积

小、 稳定可靠 、 分辨率高 、 不

受
“

黑障区
”

影响 的优点 ，

也存在测量距离较近和受

天气影响较大的缺点 ， 基于
“

惯性 ＋多模式无线电 ＋微

波测距测速
”

的组合导航方法成为一种应用于运载火

箭垂直回收着陆段制导导航及控制的选择 。

目前激光测距产品 中 ２个最具代表性的典型为

ＬｉｔｅＭａｐｐｅｒ６８００
与 

ＡＬＳ６０ 。 ＬｉｔｅＭａｐｐｅｒ６ ８００
是奥地利

Ｒｉｅｇｌ公司和德 国 ＩＧＩ公司合作推出 的激光雷达系统 ，

其激光脉冲重复频率高达 ４００ｋＨｚ
， 最大探测高度为

２０００ｍ
， 测距精度达 ２０ｍｍ

， 是数据扫描频率最高 、 精

度最优的一款成熟产品 ；
ＡＬＳ６０为徕卡 （ Ｌｅｉｃａ ） 公司

的第３代激光扫描系统 ， 其测距精度在 ｌ 〇〇〇ｍ飞行高

度时平面精度为 ０ ． １ ０ｍ、 垂直精度为 ０ ． １ ５ｍ。

（ 四 ） ７ 射线测距

针对航天 回收着陆过程的高度测量 ， 基于 ７ 射

线的测距技术也是研究者的选择之一 。 目前 ， 国际上

仅俄罗斯将 ７ 射线测距技术成功应用于航天领域 ， 其
“

联盟
”

ＴＭＡ飞船为典型代表之一 。 我国
“

神舟
”

系列

飞船在返 回舱软着陆部分即采用了７ 射线测髙的方

法 ， 为圆满完成飞行任务提供了可靠的技术保障 。

＾Ａｅ ｒｏｓｐａｃｅ Ｃｈ ｉ ｎａ２０２２ ． １ １ ｋ ．
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７ 射线测距通过向地面连续辐照 ７ 射线 ， 探测射

线穿透物质并和物质发生相互作用后的反散射粒子密

度 ， 将其转换为高度信息 ， 来完成测距。 其优点在于 ：

７繼波长可达 ｌ 〇

－

７

ｍｍ量级 ， 静态测距精度相比雷达、

激光要髙 。 但因 目前 ７ 射线测距产品在航天着陆领域

依旧停留在模拟阶段 ， 存在测速 、 髙度补偿等方面的

技术瓶颈 ， 同时 ， 由于 ７ 射线的特性 ， 其辐射性对试

验操作人员带来一定的安全问题 ， 使用 ７ 射线测距的

方法需严格控制 ７ 射线剂量及其分布状况 ， 这将为垂

直降落导航制导技术研究带来额外的困难 。

（五 ）到达时间差测距

ＴＤＯＡ测距是一种利用时间差进行定位的方法 ，

通过测量信号到达监测站的时间可以确定信号源的距

离 。 利用信号源到多个无线电监测站的距离确定信号

的位置 。 通过比较信号到达多个监测站的时间差 ， 做

出 以监测站为焦点 、 距离差为长轴的双曲线 ， 利用双

曲线的交点确定信号的位置 。

ＴＤＯＡ 的优势在于ＴＯＯＡ不存在相位模糊的问题 ，

因此测 向基线可以不受限制 。 传统的测 向方法需要通

过相位来计算方位角 ， 而相位测量存在 ２ 订 周期的不确

定性 ， 所以往往利用天线基线小于信号波长的方法来

避免 ２ ７７ 周期的 回绕 。 但是高频信号的波长较短 ， 使

得测试天线的距离较近 ， 容易产生信号耦合 ， 使得测

量产生误差 。 而每个ＴＤＯＡ监测站只需 １个天线 ， 从

根本上解决了信号耦合的问题。 ＴＤＯＡ系统复杂度低 。

对于 ＴＤＯＡ监测站 ， 只需配置监测天线和接收机即可 ，

对于天线的要求不髙 。 其定位精度取决于时间测量的

准确雛 。

三 、理论算法描述及仿真分析

基于激光测距技术及载体空间三角关系 ， 建立运

载器位姿与激光测量距离及其安装角度之间的关系 。

（

一

）双方向定位

当运载器在外轮廓同一轴线上安装 ２个测距仪时 ，

测距方向与箭体纵轴夹角为 ａ
， 测距仪安装位置距离

运载器底部的距离为ＡＬ ， 测距如图 ３所示 。

图 ３ 中 ， 运载器在 成的面内与铅垂面存在姿

态倾角为夕 ， 根据三角形定理可求解沿载体倾角方向

运载器底部至地面距离 ：

ｈ＝

２＾ Ｃ０ Ｓ ＣＣ
－ ａｌｍ

（二 ）三方向定位

当运载器在沿中心轴外轮靡方向均勻分布安装 ３个

测距仪时 （见图 ４ ） ，
经分解计算得到运载器底部距地

面沿运载器纵轴线方向的距离 ：

Ｈ＝Ｌ
２ （
ｃｏｓ ｃｆ 

－

ｔａｎ
ｆｉ＾ ｃｏｓ ｙ
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２
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Ｌ
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Ｘ
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（
ｃｏｓ 

＜７ 

－

 ｔａｎ
ｐ

ｘ ）
ｃｏｓ ａ ｓｉｎ ｙ

－

Ｉ^
２ （

ｃｏｓ 
＜ｊ 

－

 ｔａｎ
＾ 

）

２

ｓｉｎ
／ ｃｏｓ

ｙ

ｓ ｉｎ ａ ＋  ｊＬ
２ 

（
ｃｏｓ ｃｒ 

－

ｔａｎ
爲 ）

ｓ ｉｎ
ｙ

其中 ， Ｏ
■

为ＡＢＯＣ中 ＯＢ与 ０Ｍ 的夹角 ， 即矣与运

载器在４４构成面内的投影之间的夹角 ； 戽为与水平面

夹角 ， 构成面与运载器体之间的夹角 ， Ａ为运

载器测量 Ｐ 、 Ｑ点连线与 构成面内过 Ｐ点得水平线

之间的夹角 。

图 ３ 双方向测距示意图
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安装角 （

。

）

图 ６ 安装角 １ ０

°

下测置高度误差

高度
■

＾态倾角误差曲线
Ａ

图 ８ 不同高度下姿态倾角误差曲线
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通过计算可知 ：

（ １ ） 在同一高度且安装角误差相同时 ， 安装角越

大 ， 其测量高度误差越大、 测量姿态倾角误差越小 。

（
２

） 在相同安装角及安装角误差下 ， 高度越高 ，

麵量高度聽越大 。

（ ３ ） 当安装角与运载器姿态倾角相同时 ， 角误差

对测量姿态倾角影响最小 。

（ ４ ） 在安装角及其误差一定时 ， 不同高度带来测

量姿态倾角误差一致 ， 即测量姿态倾角误差仅与安装

角及安装角聽有关 。

参考ＡＬＳ６０激光测距仪精度 ， 选取测距误差为

１ ５ｃｍ
， 选取安装角误差为 ３

＇

（
０ ．０５

°

） ， 在不同高度下 ， 观

测测距误差对箭体倾角的误差影响曲线见图 ８ 。

安装角 量高度误差曲线

〇

－２

１ ０ １ ５２ ０２ ５３ ０３ ５４０

安装角 （

。

）

图 ５ 不同安装角下测量高度误差曲线

安装角 ＂ｇ态倾角误差曲线

安装角 （

。

）

图 ７ 不同安装角下姿态倾角误差曲线

（三 ）定位精度分析

上述算法误差主要来源于激光测距误差、 测距仪

的安装聽和算法本身覆盖性不足带来的黯。

验证算法针对运载器垂直降落 ， 暂将地表坡度 、

粗糖度造成的误差项忽略 。 将仪器误差和器件噪声误

差项总计为距离测量误差紅 ， 即Ａ 、 ４的测量误差分别

为见
卜
紅

２
。

考虑激光雷达测距仪实际安装在运载器上时 ， 存

在一定的安装误差 ， 将其折算在安装角上形成安装角

Ｔ^ ＭｉＳａ 〇

参考工程实践 ， 选取安装角误差为 １ ． ８
＇

？

３ 、 在不

同安装角下 ， 观测安装角误差对测量高度及箭体倾角

的误差影响 。 具体曲线见图 ５
＿

图 ７ 。

安装角一测量高度误差曲线
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）
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图 ９
“

猎羼
”

９ 火箭发射

在相同的测距误差下 ， 测量姿态倾角误差随高度

的增加而逐渐收敛 。 测距仪在测距误差不同的情况下 ，

会影响姿态倾角测量精度 。

四 、结東语

基于垂直降落激光定位姿的导航算法对于解决垂

直起降可重复使用运载器在垂直降落过程中返回高精

度导航定位问题具有一定的效果 ， 未来在实际的工程
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研制 中结合相关的应用场景与现实情况 ， 将其应用到

可重复使用运载器的研制 当 中 ， 提升可重复使用运载

器在垂直降落过程中的稳定性与可靠性 ， 保障可重复

使用运载器平稳降落 。 本文给出 了一种垂直降落激光

定位姿态的导航算法 ， 分析方案系统误差来源及其影

响因素 ， 结合算例对算法做相应的误差分析。 针对算

法误差分析 ，
工程应用可进一步结合ＧＮＳＳ定位数据 ，

利用滤波算法进行信息融合 、 优化算法 ， 在提高测量

数据精度的同时兼顾飞行状态的鲁棒性 。 ｔｒｍＭ


