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深空软着陆制导控制的建模与仿真
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� � 摘 � 要:讨论了深空软着陆的一般方式和过程,描述了软着陆制导控制的总体方案。以燃耗最省

为性能指标,分析推导了一种用于软着陆动力下降段的多项式制导控制律。以安全可靠为基本要求,

分析推导了用于最终着陆段的重力转弯着陆方法。最后通过仿真证明了此模型是合理可行的,且方

法简单。
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引 言

随着航天技术的飞速发展,人类对太空的探索也逐

渐从科学考察转为开发利用空间资源。而开展深空软

着陆探测将为我们进一步认识太空,掌握可利用的空间

资源及其分布情况提供准确详细的信息。

制导与控制是深空探测器实现软着陆的关键技术

之一,是未来我国实现载人登月和对月球及太阳系其它

天体进行零距离考察研究的重要技术保障和前提条件。

由于深空探测器距离地球相当遥远,无线电信号延迟可

长达几分钟到几个小时,因此几乎所有的控制操作都需

要在星上实现自主化;这对提高深空探测器的自主控制

能力提出了相当高的要求
[ 1]
。鉴于深空探测器自身的

计算机资源和燃料都相当有限,我们就需要找到一种有

效的制导控制方案,充分利用星上的计算机资源实现实

时性尽可能高、可靠性尽可能好和尽可能最优的控制效

果,并尽可能用最少的燃料实现在目标星球安全软着

陆。

本文针对深空软着陆过程的一般性,结合深空探测

器自主控制能力要求高的特点,运用软着陆制导控制的

研究成果和最优控制的思想,分析建立了深空软着陆各

个阶段的制导控制模型,进行了仿真验证。

1 深空软着陆制导控制的概述

1�1 深空软着陆的一般方式和过程
深空软着陆一般采用从目标星球的停泊轨道择

机下降到星球表面的方式实现软着陆。制导控制的

一般过程主要包括动力下降段和最终着陆段 , 如图 1

所示。

( 1 )动力下降段。探测器沿过渡轨道下降到距离星

球表面一定高度 (到达事先设计好的动力下降开始点 )

时,制动发动机点火工作,开始动力下降,不断的降低速

度和高度,导引探测器到达着陆区域上空。动力下降段

是一个全推力制动过程。这个阶段的主要任务在于消

除探测器速度的水平分量。

图 1 软着陆过程示意图

( 2 )最终着陆段。当探测器下降到距离星球表面

几公里的高度时 (这个高度需要根据星球的具体情况和

着陆轨道的设计情况而定 ), 发动机工作状态由全推力

转为开关调节或者降低功率工作 (例如: 主推力发动机

关机、小推力发动机组继续工作 )。这一阶段的轨道可

以设计成倾斜下降或者垂直下降。但是倾斜下降时,一



般在最后数十米的高度也需要转为垂直下降。

1�2 制导控制的总体方案

本文所讨论的软着陆方式选用先在星球停泊轨道

环绕运行再减速着陆的方式。采用这一方式进行软着

陆时,探测器的制导控制过程也就基本上是一种半开环

半闭环的方式:在动力下降段采用开环方式进行减速控

制,然后在接近星球表面的最终着陆段打开着陆敏感

器,进行闭环控制。

动力下降段采用多项式制导,其燃耗与最优过程相

差无几,是一种燃耗次优的制导控制律,且计算量小、实

时性强、自主性高和鲁棒性好
[ 2]
。对于最终着陆段,采

用重力转弯制导控制, 是因为该方法控制简单、计算量

小, 能在深空探测器上自主实现,且能保证软着陆的安

全性和可靠性。

2 制导控制的建模

2�1 动力下降段制导控制模型

由于探测器自身所携带的燃料非常有限,加之在动

力下降段制动发动机几乎一直在工作, 其持续时间也相

对较长,因此,这一阶段的首要任务是在一定精度条件

下尽可能的实现燃耗最省 (对于这一点在文献 [ 2�3]中

也有所阐释 )。

用 u、v、w表示着陆器在惯性坐标系下的三个速度

分量,  r为星球球心到着陆器的距离向量, !�为轨道坐标

系相对惯性系的角速度矢量, F为制动发动机推力, u为

制动推力开关控制函数, �为目标星球的引力常数, m

为着陆器质量,可得动力下降段的动力学模型:
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式中,  、!为轨道坐标系下推力矢量的方向角; C

= Isp gE; Isp 为发动机比冲; gE 为地球重力加速度常

数
[ 4]
。

显然,动力下降段的动力学模型是一个非线性系

统, 为了求得多项式制导控制律,可以在不影响着陆任

务的前提下对模型 ( 1 )再作简化:由于一般在这个过程

探测器离星球表面很近,可以认为在动力下降过程中目

标星球的重力加速度是一个定值
�
R
2, 这里 R为目标星

球的平均半径。

根据文献 [ 5 ]的论述, 可以分别用一个关于局部时

间 ∃的三次多项式和二次多项式来近似表示星球中心

到着陆器质心之间的距离 r和径向速度 u:

r = k0 + k1 ∃+ k2∃
2
+ k3∃

3

u = k1 + 2k2∃+ 3k3∃
2

( 2)

这里的 ∃为局部时间,它以当前时刻 t为初始时刻, t的

取值范围是 [ 0, tgo ]; tgo为剩余时间,是着陆器从当前时

刻开始到达目标点所用的时间。 ( 2)式中各系数可由初

始条件和末端条件确定: r( 0 ) = r, r( tgo ) = rf, u( 0 ) =

u, u ( tgo ) = uf。其中, rf表示径向距离终端约束, uf表示

径向速度终端约束。由此可以求出 ( 2)式中的各系数:

k0 = r

k1 = u

k2 =
3( rf - r - utgo ) - ( uf - u) tgo

t
2

go

k3 =
( uf - u) tgo - 2 ( rf - r - utgo )

t
3

go

( 3)

对式 ( 3 )中的 u求导可得当前时刻的径向加速度:

%a = 2k2 =
6 ( rf - r - utgo ) - 2( uf - u) tgo

t
2

go

( 4)

着陆器各瞬时加速度矢量和速度矢量之间的几何

关系如图 2、图 3所示。

图 2 垂直平面内的加速度矢量几何关系示意图

其中, %a为径向加速度, %aF 为推力加速度, %aH 为加
速度水平分量; %V为速度矢量在水平面内的投影, %VF为

水平末端约束速度, %%V为由 %V变到 %VF所需的速度增量。

由动力学方程 ( 2 )第四式可以看出,径向加速度 %a是由
引力加速度、向心加速度和推力加速度径向分量组成

的,根据图 2所示各加速度矢量之间的几何关系即可写

出推力角  的三角函数关系。在水平面中,水平加速度

%aH 是产生水平速度增量 %%V的主要原因, 故可令 %%V和

%aH 同方向,由此可根据图 3确定另一个控制角 !的三角
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图 3 水平面内的速度矢量几何关系示意图

函数关系表达式。综合上述分析,可以写出控制变量  、

!的表达式为:

 = arccos
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2
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2
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( 5 )

在动力下降段,制动推力主要用来抵消着陆器水平

初始速度,因此,剩余时间 tgo可近似计算:

tgo =
(w f - w )

2
+ ( vf - v)

2

aH
( 6 )

至此,式 ( 4 )、式 ( 5)和式 ( 6 )就构成了动力下降段

的多项式制导控制律的基本方程,其中, aF和 aH 可由加

速度计实时测得。

2�2 最终着陆段制导控制模型
由于最终着陆段相对较短, 本文认为: 相对于燃耗

问题来说,保证软着陆的安全及良好的着陆姿态才是这

一阶段的首要问题。

在文献 [ 6�7]中所论述的重力转弯方法的基础上,

概括出了在深空软着陆最终着陆段推导重力转弯制导

控制律的几点简化和假设:

( 1)探测器最终着陆段的全部轨迹都在发动机推力

和重力所决定的一个竖直平面内;

( 2 )由于在最终着陆段,探测器与星球表面的距离

一般很近 (最多为几公里 ),可以认为重力加速度是一个

常数;

( 3)探测器在这一阶段只受该星球重力和制动发动

机推力作用,且制动推力的方向始终沿探测器本体轴。

基于上述简化、假设和图 4的受力分析, 建立着陆

器质心运动学方程:

dv

dt
= - ng + g cos 

v
d 
dt

= - g sin 

dh

dt
= - vcos 

( 7 )

其中, n为发动机推力与着陆器重力之比,其大小可通过

调节发动机的秒耗量来控制; v为着陆器速度, h为着陆

器距离星球表面的高度,  为着陆器速度方向与垂直于

月面方向的夹角。

图 4 最终着陆段的受力分析

设最终着陆段的初始条件为: v ( 0) = v0, h( 0) =

h0,  ( 0) =  0。末端条件: v ( tf ) � 0, h( tf ) = 0,  ( tf )

= 0。重力转弯过程中,着陆器的速度、高度和姿态角都

可以由着陆器上的仪器实时测得。

由于方程 ( 7 )中的时间 t为末端自由变量,无法进

行积分,为了推导出制导控制量的表达式, 可以将方程

( 7 )变换为角  的微分表达式:

dv
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代入初始条件,对 ( 8 )式进行积分,可得:

v ( ) = v0
s in 0
s in 

tan ( /2 )
tan ( 0 /2 )

n

h(  ) = h0 +
v2
0
cos4 ( 

0
/2)

4g( n
2
- 1)

tan(  /2)
tan(  0 /2)

2(n- 1)

� � � cos
2 + 2ncos + 1

s in4 ( /2 )
-

� � �
v
2

0

4g (n
2
- 1)

( cos
2 0 + 2n cos 0 + 1 )

t( ) =
v0 cos

2
( 0 /2)

g ( 1+ n )
sec

2
(  0 /2 ) +

2

n - 1
-

� � � tan ( /2 )
tan( 0 /2 )

n- 1

sec
2
(  /2) + 2

n - 1

( 9)

这时,我们需要求解重力转弯的制导控制量 n。当

探测器着陆时,即  = 0, h = 0, 由式 ( 9)中的第二个表

达式可得:

n
2
- n

v
2

0

2gh0
cos 0 -

v
2

0

4gh0
( 1 + cos

2 0 ) - 1 = 0 ( 10)
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解方程 ( 10)就可以得到推重比 n的表达式:

n =
1

2

v
2

0

2gh0
cos 0 +

� v
2

0

2gh0
cos 0

2

+
v
2

0

gh0
( 1+ cos

2 0 ) + 4 ( 11)

至此,式 ( 9 )、式 ( 11)就构成了最终着陆段的重力

转弯制导控制律的基本方程。

3 系统仿真及结论

选取火星为目标星球 (假设火星为一质量分布均匀

的理想球体 ),对上文所述的制导控制模型进行仿真。

3�1 动力下降段制导控制模型的仿真

仿真的初始条件及末端约束条件:

推力器参数: F = 2400N, I sp = 400s, gE = 9�8m /s
2
,

C = Isp gE。

火星常数:火星引力常数 �= 4�28154  1013m 3
/s
2
,

火星半径 R J = 3310km。

初始参数: r0 = 3340km (动力下降段开始于离火星表

面 30km的高度 ), u0 = 0m /s, v0 = 3580m /s, w 0 = 0m /s, m0

= 1000kg。

末端参数: rf = 3313km (动力下降段终止于离火星

表面 3km的高度 ), uf = 0m /s, vf = 200m /s, w f = 0m /s。

仿真结果如图 5-图 8所示。

3�2 最终着陆段制导控制模型的仿真

取仿真初始条件为:初始速度 v ( 0 ) = 200m /s, 初始

高度 h( 0) = 3km。仿真结果如图 9-图 11所示。

611第 23卷第 5期 � � � � � � � � � 江秀强等:深空软着陆制导控制的建模与仿真



图 11 姿态角变化曲线

4 结束语

与文献 [ 2�3, 6]的推导过程相比, 本文在建模时抓

住主要矛盾 [ 8] ,使问题得以简化,方法更加简单。而从

仿真结果可以看出:动力下降段在多项式制导控制律的

作用下着陆器运动平稳无跳变, 与文献 [ 9 ]相比燃料消

耗更加缓慢;最终着陆段在重力转弯制导控制律的作用

下, 着陆器纵轴与着陆区法线方向的夹角逐渐减小,并

在着陆时着陆器纵轴垂直于星球表面, 保证了良好的着

陆姿态,速度随高度的变化而逐渐减小并在着陆时趋于

零,保证了着陆的安全可靠。与文献 [ 2�3, 6�7, 9]中的相

关结果进行对比, 表明本文建立的深空软着陆制导控制

模型是合理可行的。当然这只是一种理论模型, 还需要

在实物仿真中不断修善,最终得到令人满意的效果,才

能运用于实践。
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Modeling and Smi u lation on the Guidance and Contro l in Deep�space Soft Landing

JIANG X iu�qiang, TAN F ei

( Schoo l ofAutom at ion and E lectronic Inform at ion, Sichuan Un ivers ity of Science& Engineering, Z igong 643000, China)

Abstrac:t In this paper, the generalway and the process of deep space so ft landing is discussed, and the overall scheme

of the guidance control in soft landing is described. W ith m inmi al fuel for perform ance index ana lysis, a kind o f soft landing

pow er decline of polynom ial gu idance law is obta ined. W ith the bas ic requ irem ents for safety and reliability, ana lysis is used

to segm ent the gravity of the final landing turn landed m ethod. F ina lly, the smi ulation results proved that them odel is reason�

able, feasible and smi pler.

Key words: deep�space so ft land ing; polynom ial gu idance; gravity�turn

612 四川理工学院学报 (自然科学版 ) � � � � � � � � � � � � 2010年 10月


