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  摘 要:以小天体伴飞附着任务为工程背景,针对探测器在小天体复杂弱引力场条件下附着这一难题,研究了

最优制导控制策略。首先,考虑在小天体极区实施附着任务,建立并简化动力学模型,给出约束条件和基于时间

燃耗最优的混合性能指标要求。然后,采用相平面法设计了最优制导律,利用极限环设计最优开关控制律;同时,

采用高斯伪谱法把附着小天体的最优制导问题转化成非线性规划问题,利用 Matlab/GPOPS优化工具包求取最优

数值解。最后,加入已有的基于矢量测量的自主光学导航模块构建GNC仿真回路,对两种最优制导控制策略进行

仿真验证。结果表明:两种制导控制策略都能满足任务要求,但基于相平面法得到的最优制导控制具有一定风险,

而基于高斯伪谱法得到的最优制导控制精度更高、燃耗更少,适于工程应用。
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0 引 言

小天体探测拓展了人类探索和利用空间资源的

视野,有助于科学家研究太阳系的形成与演化。近

年来一些国家和航天组织相继实施了自己的小天体

探测任务。NASA在1996年发射的近地小行星交

会探测器 NEAR于2000年成功进入绕飞小行星

Eros的任务轨道,获取了目标小行星的形状体积、
质量、地表特征和自旋状态等参数,并于2001年

2月12日通过事先规划好的五次减速制动成功着

陆Eros小行星,成为第一个成功软着陆小行星的探

测器[12]。日本宇宙航空研究开发机构(JAXA)于
2003年发射的“隼鸟”(Hayabusa)探测器于2006年

飞抵距离“糸川”小行星20km的预定任务轨道,获
取了“糸川”小行星的高精度三维地形图。探测器在

光学系统制导下垂直下降,并最终成功登陆“糸川”
小行星,成为第一个通过自主导航控制成功着陆小

行星的探测器[34]。欧洲航天局(ESA)的“罗塞塔”
(Rosetta)探测器于2004年发射,于2014年11月

12日释放名为“菲莱”(Philae)的探测器成功降落在

“丘留莫夫 格拉西缅科”彗星的彗核上并将进行采

样返回[56]。小天体探测已成为深空探测的一大

热点。

随着NEAR、Hayabusa、Rosetta等小天体探测

任务的实施,着陆小行星的相关技术引起了国内外

学者们的关注。Furfaro等(2013)[7]基于高阶滑模

控制理论提出了小行星精确着陆的多滑模制导方

法,该方法对于无模型有界扰动下具有一定鲁棒性。

Zhang等(2012)[8]结合光学自主导航算法,给出着

陆小天体的滑模变结构制导策略。但这些扰动的界

难以事先获知,这类方法难以付诸实施。Lan等

(2014)[9]以安全、精确附着为目标,提出了一种基于

时间约束的附着控制方法,将着陆误差分解为位置

误差和视线角误差,分别设计控制律使得有限时间

内视线角误差稳定在原点附近,位置误差收敛于零

附近。崔平远和崔祜涛等(2008—2012)研究了着陆

小行星的特点和光学导航与制导方法[10-12]。龚胜

平和李俊峰等(2011)研究了小天体伴飞的常推力控

制方法,并以编号为1996FG3的小行星为例做了仿

真验证[13]。李爽等(2005—2009)研究了着陆小行

星的自主GNC技术,针对由于目标小行星的各种

物理参数和运动信息不能精确获取而导致着陆小行

星的动力学模型中存在不确定性这一问题,设计了

软着陆小行星的光学导航、PD制导、滑模变结构制

导和自主GNC方案[1417]。在此基础上,本文研究

讨论附着小天体的最优制导控制方法。分别采用相



平面法和高斯伪谱法,发展基于时间 燃耗最优的附

着小天体制导控制律。

1 附着小行星的最优制导问题描述

参考文献[14-17]给出的附着系统动力学模型
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ÿ+2ωasinφ̇x+2ωacosφ̇z-ω2ay
z̈-2ωacosφ̇y-ω2asinφcosφx-
 ω2acos2φ(z+R0

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú)

=

Flx +Ulx

Fly +Uly

Flz +U

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

lz

(1)

其中,x,y,z为探测器在附着点固连系下的三轴位

置(坐标系定义详见文献[17]);̇x,̇y,̇z和ẍ,̈y,̈z分

别表示相应的速度和加速度;R0 是小天体质心到附

着点的距离;假设小天体自旋是绕其最大惯量轴一

致旋转,自旋角速度记为ωa;探测器跟小天体质心

的连线与该连线在小天体自旋平面上的投影之间的

夹角记为φ;Flx,Fly,Flz为推力器产生的控制加速

度;Ulx,Uly,Ulz为小天体引力加速度。
上述动力学方程x,y通道存在耦合项,由于小

天体的自旋速度很小、加之小天体的引力作用很弱,
相对于探测器的速度和推力大小而言,可以忽略上

述小项的影响,附着动力学方程可以简化为[1417]
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  为了保证上述简化的合理性,采用在小天体的

极区实施附着,附着制导的三轴目标位置和速度即

为零[15,18]。
以xl 通道为例,单一通道的动力学方程可写为
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其中:x1=xl,x2=̇xl;u为控制力产生的加速度。
由于附着任务具有一定的时间和燃耗限制,给

出时间 燃耗最优性能指标

J=∫
tf

0
(ct+ u )dt (4)

其中:ct 为时间加权系数,则哈密尔顿函数可以构

造为

H=ct+ u +λ1x2+λ2u (5)

  为了保证时间燃耗最优,根据极小值原理应使

选取合适的u(t)哈密尔顿函数 H 的值最小,即
u +λ2u⇒min (6)

  最优控制律

u*(t)=
-a λ2 >1
0 -1≤λ2 ≤1
+a λ2 <-

ì
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í
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ï

ïï 1

(7)

  协状态方程

λ̇1(t)=0
λ̇2(t)=-λ1(t{ )⇒

λ1(t)=c1
λ2(t)=c2-c1{ t

(8)

  受探测器所安装的推力器的限制,其控制力加

速度(推力加速度)满足约束

-a≤u≤+a, a>0 (9)

  探测器通过长时间的伴飞,可以获取目标小天

体的地形地貌、引力场和运行参数等准确数据,据此

可确定附着任务起始点和目标点的状态,设状态量

X=[x,y,z]T,即确定了问题的初末条件

X(t0)=X0,̇X(t0)=̇X0

X(tf)=Xf,̇X(tf)=̇X{
f

(10)

2 基于相平面法的最优制导控制

相平面法是基于传统直接法思想的一种经典方

法,也是工程中常用的。采用相平面法需求出三轴

推力的正负开关线,而正关线和负关线方程是由角

点条件和贯截条件来确定的。为了求出u(t)和
X(t)的关系以便组成状态反馈系统,需将状态方程

的解求出。分u=-a,u=+a,u=0三种情况进行

讨论:

1)当u(t)=-a时,状态方程为

ẋ1(t)=x2(t)

ẋ2(t)=-{ a
(11)

x2(t)=-at+x20=-(at-x20)

x1(t)=-a
2t

2+x20t+x10=

-12ax
2
2+(x10+12ax

2
20)

  2)当u(t)=a时,状态方程为

ẋ1(t)=x2(t)

ẋ2(t)={ a
(12)

x2(t)=at+x20

x1(t)=a
2t

2+x20t+x10=12ax
2
2+(x10-12ax

2
20)

  3)当u(t)=0时,状态方程为

ẋ1(t)=x2(t)

ẋ2(t)={ 0
(13)
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x2(t)=x20
x1(t)=x20t+x10

  在情况1)和2)下,得到的相轨迹是一簇抛物

线。对于情况1),由于̇x2=-a<0,相平面上相轨

迹由上向下运动。对于情况2),̇x2=a>0,相平面

上相轨迹由下向上运动;每一簇抛物线中各有一条

经过相平面原点(x1=0,x2=0)。对于情况3),

ẋ2=a=0相平面上相轨迹平行于x1 轴。

图1 相平面示意图

Fig.1 Sketchofphaseplane
 

由前面的推导过程结合图1可得

负开线方程

α(-): x1(t)=-12ax
2
2(t) (14)

  正开线方程

α(+): x1(t)=12ax
2
2(t) (15)

  下面确定负关线β(-):u(t)=-a⇒u(t)=0。
要确定负关线方程,就必须确定B1 的轨迹。由于

控制力u(t)只在tB1
,tC1

发生切换,所以在负关点

B1 和正开点C1 处λ2(t)条件满足

λ2(tB1
)=1,λ2(tC1

)=-1 (16)

  结合前式λ2(t)=c2-c1t可得

tC1 -tB1 =2c1
(17)

  弧段C1O 的终点条件为

x1(tf)=x2(tf)=0 (18)

  由于到达终点的时间tf 是待定的(附着时间自

由),则有

H(tf)=k+a+λ1(tf)x2(tf)+λ2(tf)a=0
(19)

H(tf)=k+a+λ2(tf)a=0 (20)

  设tf-tC1=τ,则有

x2(tC1
)=x2(tC1

)-x2(tf)=a(tC1 -tf)=-aτ
(21)

λ2(tC1
)=c2-c1tC1 =c2-c1(tf-τ)=

λ2(tf)+c1τ (22)

H+ (tC1
)=k+a+λ1x2(tC1

)+λ2(tC1
)a(23)

  将x2(tC1
),λ2(tC1

)代入(23)式中,并用λ1=
c1 代换得

H+ (tC1
)=k+a-c1aτ+λ2(tf)a+c1τa=
k+a+λ2(tf)a=H(tf)=0 (24)

  在弧段B1C1 上,由于u(t)=a=0,相轨迹匀速

从负关点B1 运动到正开点C1,则有

x2(tB1
)=x2(tC1

) (25)

x1(tC1
)-x1(tB1

)=x2C1(tC1 -tB1
) (26)

H- (tC1
)=k+λ1x2(tC1

)=k+c1x2(tB1
)(27)

  由拐点条件知:

H- (tC1
)=H+ (tC1

)=0 (28)

  则有

c1=- k
x2(tB1

) (29)

  由式(15)~(17)、(25)、(26)、(29)可得负关线

方程

β(-):x1(t)=
4a+k
2ak x2

2(t) (30)

  同理可得正关线方程

β(+):x1(t)=-4a+k
2ak x2

2(t) (31)

  记:췍a= ak
4a+k

,则得

负关线方程

β(-):x1(t)=
1
2췍a

x2
2(t) (32)

  正关线方程

β(+):x1(t)=-12췍a
x2
2(t) (33)

  考虑到工程实际应用,需要将上述制导指令调

制成推力器的最优开关控制信号,引入极限环实现

这一最优控制。设电磁阀的门限值为d,电磁阀滞

宽为δ。如图2所示,由于极限环的存在,开关曲线

方程为

α(-):x1(t)-d=-12ax
2
2(t)

α(+):x1(t)+d=12ax
2
2(t)

β(-):x1(t)-d+δ=12췍a
x2
2(t)

β(+):x1(t)+d-δ=-12췍a
x2
2(t

ì

î

í
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ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
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(34)
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图2 极限环最优控制示意图

Fig.2 Sketchoflimitcycleoptimizationcontrol
 

  从开关曲线方程及上面的曲线轨迹中,可以很

容易地得到极限环的宽度为L=2d,而A 点的纵坐

标的2倍代表着极限环的高度W=2Ay。通过求取

A(Ax,Ay),B(Ax,-Ay)可确定极限环的宽度。

Ay = 2a췍a
a+췍a

δ,L=2d,W =2Ay =2 2a췍a
a+췍a

δ(35)

  于是,整个相空间可以分为三个区域(见式

(36)):

u*(t)=

-a,x2 >-Ay,x1 >d-
x22
2{ }a

 ∪ x2 <-Ay,x1 >d-δ+
x22
2췍{ }a

0, others

+a, x2 >Ay,x1 <-d+δ-
x22
2췍{ }a

 ∪ x2 <Ay,x1 <-d+
x22
2{ }

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï a

(36)

3 基于高斯伪谱法的最优制导控制

由于协状态对初值猜测很敏感,故基于极大值

原理的间接优化理论在最优制导控制问题求解中往

往过程繁杂、效率低下。下面采用高斯伪谱法来求

解附着小天体的最优制导控制指令。
本文所定义的附着小天体的最优制导控制问题

是一个终端时刻可动的最优问题,按照高斯伪谱法

的步骤,首先将优化问题的时间域t∈[t0,tf],映射

到区间τ∈[-1,1],映射函数为

τ=-1+2
(t-t0)
tf-t0

(37)

  取t0=0,则上式可以简化为

τ=-1+2t/tf (38)

  利用拉格朗日多项式插值多项式对系统的状态

和控制量进行逼近,假设在区间[-1,1]中有 N 个

勒让德 高斯(LG)配点划分,则系统的状态量̂X(τ),

Û(τ)可以表示为

Xt(τ( ))≈X̂(τ)=∑
N

i=0
Li(τ)̂Xτ( )i (39)

Ut(τ( ))≈Û(τ)=∑
N

i=0
L*

i (τ)̂Uτ( )i (40)

其中:̂X(τi)为第i个节点处系统的状态值(i=0时

为初始点,i>0时为LG点);̂U(τi)为第i个节点处

的控制量;Li(τ)和L*
i (τ)分别定义为

Li(τ)= ∏
N

j=0,j≠i

τ-τj

τi-τj
, i=0,1,…,N (41)

L*
i (τ)= ∏

N

j=1,j≠i

τ-τj

τi-τj
, i=0,1,…,N (42)

  对式(39)求导并结合式(38),可以得到

Ẋt(τ( ))≈ 2tf∑
N

i=0
L̇i(τ)̂X(τi) (43)

其中L̇i(τ)的表达式为

L̇iτ( )k =∑
N

i=0

∏
N

j=0,j≠i,k
τk-τ( )j

∏
N

j=0,j≠i
τi-τ( )j

(44)

其中:k=1,2,…,N;i=0,1,…,N。由此,式(9)、
(10)所示约束可以转化为

hX̂(τ),̂U(τ( ))≤0

ϕX0,t0,Xf,t( )f ={ 0
(45)

  由式(2),动力学约束可以表示为

∑
N

i=0
L̇i(τk)Xi-tf

2F X̂(τk),̂U(τk( ))=0 (46)

  式(4)所示目标函数可表示为

J=tf
2∑

N

k=1
ωkg(Xk,Uk,τk;t0,tf) (47)

其中:高斯权重ωk=∫
1

-1
Lk(τ)dτ,g为性能指标被积

项;ge=9.8m/s2 为配点(LG点)。
至此,附着小天体的最优制导控制问题被转化

成了一个多约束的参数优化问题,转换过程如图

3所示。
在 MATLAB环境下编程,上述转换过程采用

GPOPS优 化 工 具 包 进 行,非 线 性 规 划 问 题

(nonlinearprogramingproblem,NLP)的求解器采

用SNOPT软件包,最后同样将解得的最优制导指

令调制成推力器的开关控制信号。
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图3 优化问题转换过程

Fig.3 Optimizationproblemtransformationprocess

4 仿真分析

为贴近实际、完整地反映制导控制效果,采用文

献[17](2007)所述的基于矢量测量的自主光学导航

模块,与本文所述制导控制构成一个完整的 GNC
回路,如图4所示。

图4 附着小天体的GNC仿真框图

Fig.4 SketchofGNCforspacecraftattachestoasmallbody
 

结合国外的几次成功任务[16],把附着任务的

技术指标设为:位置误差小于10m,速度误差小于

0.5m/s。以Eros为例[12]:自旋周期T=5.27h,
自转角速度ω=0.00033118rad/s,短半轴 R0=

8.42km,引力常数GM=0.0004km3/s2,从长半轴

35000m 到短半轴8420m 的引力加速度Ux∈
0.00032653,[ ]0.0056 。探测器质量60kg,喷气

推力器的推力F=5N,时间权重ct=1,附着过程的

初始位置[500,-300,3500]m,初始速度[-0.5,

0.5,-2]m/s,末端的目标位置[0,0,0]m,目标速

度[0,0,0]m/s。得到如图5~图11所示的仿真

结果。

图5 基于相平面法的附着位置曲线

Fig.5 Landingpositioncurve:phaseplanemethod
 

图6 基于相平面法的附着速度曲线

Fig.6 Landingvelocitycurve:phaseplanemethod
 

图7 基于相平面法的三轴喷气控制加速度

Fig.7 Tri-axisjetcontrolacceleration:phaseplanemethod
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图8 基于高斯伪谱法的附着位置曲线

Fig.8 Landingpositioncurve:gausspseudospectralmethod
 

图9 基于高斯伪谱法的附着速度曲线

Fig.9 Landingvelocitycurve:gausspseudospectralmethod
 

图10 基于高斯伪谱法的三轴喷气控制加速度

Fig.10  Tri-axis controlacceleration:gauss pseudospectral
method 

 

图11 控制代价曲线

Fig.11 Controlcostcurve
 

表1 末端位置误差和速度误差对比

Table1 Comparisonofterminalpositionerrorsandvelocity
errors 

分量对比
末端位置误差/m 末端速度误差/(m·s-1)

PPM GPM PPM GPM
x方向 0.67 0.13 0.20 0.02
y方向 -0.99 -0.16 -0.21 -0.02
z方向 -0.15 -0.05 -0.39 -0.03
合误差 1.20 0.21 0.49 0.04

从仿真结果可以看出,采用两种方法都能控制

探测器安全附着。但是采用相平面法的最优制导律

在控制过程中,推力器会处于频繁的开关状态,使得

速度在收敛过程中不断波动,在末端仍然具有明显

的速度和位置偏差,尤其是0.49m/s的速度误差已

经接近给定的附着速度误差指标上限0.5m/s,这
些都会给探测器的附着过程引入风险,而且还会多

消耗工质。而采用高斯伪谱法的最优制导控制过程

平缓,三轴推力器的开关控制频度和工作时间明显

减少,这使得附着过程的燃耗降低了一半以上,并且

末端位置和速度的控制精度提高了一个数量级,利
于在小天体上安全精确附着。而制导误差与导航误

差[17]已经非常接近,表明导航精度是限制制导精度

进一步提升的主要因素。虽然比前一种方法多用了

19s的时间,但这个小段时间很容易在任务起始点

被消除。

5 结束语

本文分别基于相平面法和高斯伪谱法给出了附

着小天体极区的两种最优制导控制策略。其中,采
用经典的相平面法给出了制导控制律的显式表达

式;基于高斯伪谱法的最优制导给出了求解过程,由
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MATLAB/GPOPS优化工具包求得数值解;最后将

制导指令调制成推力器的开关信号。通过引入文献

[17](2007)的基于矢量测量的自主光学导航模块,
构建GNC仿真回路,对两种最优制导控制策略进

行了仿真验证。结果表明,采用高斯伪谱法不仅运

算时间短、收敛性好,而且制导过程平滑度、末端精

度和控制代价都全面优于经典的相平面法,适合于

在线实时最优制导控制。基于相平面法得到的最优

制导则可以为高斯伪谱法的最优制导求解提供一定

的初值参考。
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OptimalGuidanceControlStrategiesfor
SpacecraftAttachestoASmallBody

JIANGXiuqiang1,2,TAOTing1,2,YANGWei1,2,LIShuang1,2
(1.CollegeofAstronautics,NanjingUniversityofAeronauticsandAstronautics,Nanjing210016,China;

2.SpaceNewTechnologyLaboratory,NanjingUniversityofAeronauticsandAstronautics,Nanjing210016,China)

Abstract:Theissueofspacecraftattachingtoasmallbodywithcomplexweakgravitationfieldischallenging.
Inthispaper,twooptimalguidancecontrolstrategiesareaddressedwiththemissionbackgroundofaccompany
flightandattachingtoasmallbody.First,takingtheattaching missioninpolarareaofsmallbodyinto
consideration,dynamicsmodelisconstructedandsimplified,aswellastheconstraintsandtime-fuelintegrated
optimalperformanceindexisdescribed.Secondly,phaseplanemethod(PPM)isusedtodesignoptimalguidance,

andoptimalon-offcontrolisgivenbylimitcircle.Next,Gausspseudospectralmethod (GPM)isutilizedto
transformoptimalguidanceproblemintononlinearprogram (NLP)problem,andMATLAB/GPOPSoptimaltool
softwarepackageisutilizedtoobtainthenumericalsolutionofguidance.Finally,thevectormeasurementbased
autonomousopticalnavigationgiveninthepreviousworkisintroducedtoGNCsimulationloop,andthetwooptimal

guidancecontrolstrategiesareverified.Simulationresultsshowthatbothofthemmeettherequirementofmission,

butthephaseplanemethodbasedoptimalguidancecontrolisalittlerisky,whiletheGausspseudospectralmethod
basedoptimalguidancecontrolhasalowerfuelconsumptionandhigheraccuracy,sothelatterisfeasiblefor
engineeringpractice.

Keywords:smallbody;optimalattachingguidance;phaseplanemethod;Gausspseudospectralmethod
[责任编辑:宋宏]

06 深空探测学报 第2卷


