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  摘 要:针对姿轨耦合型探测器控制方法存在工程实现难、计算效率低的问题,提出一种基于Lyapunov函数

的小天体自主软着陆障碍规避控制方法。首先,建立了小天体着陆过程姿态和轨道的动力学模型;其次,考虑探测

器当前的势能与障碍地形对探测器的威胁选取Lyapunov函数,并根据Lyapunov稳定性原理推导了推力器的开关

控制逻辑,能够实现到达目标着陆点的同时进行障碍规避,且该过程不需事先设计参考模型。同时,该控制逻辑具

有解析形式,能够实现实时障碍规避。仿真结果表明,该方法能够有效实现规避障碍且满足姿态稳定的要求。
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0 引 言

随着行星际探测任务的日益增多,探测器在天

体表面的安全软着陆已经成为未来深空科学探测的

重要任务和课题。为了对有科学价值的区域进行研

究和取样,希望探测器能够在危险(岩石、弹坑和陡

坡)的区域进行安全着陆。
探测器自主障碍规避是在获取着陆区地形信息

前提下,规划满足探测器机动性能的运动轨迹,通过

姿、轨控制系统完成推力器开关控制,达到跟踪运动

轨迹与稳定姿态的目的。对此,JPL实验室与约翰

逊空间中心联合开发了一套基于激光扫描雷达的障

碍规避控制算法,用于实现火星表面着陆的障碍规

避[1]。另外,为了实现障碍规避过程中探测器6个

自由度控制,JPL实验室也做了大量研究[2]。以上

过程均利用探测器当前状态和着陆点信息设计多项

式轨迹,该方式计算简单,然而,无法避免探测器规

避过程中与障碍发生碰撞。采用势函数的制导方法

有望解决上述问题,根据探测器当前的势能与障碍

地形对探测器的威胁选取Lyapunov函数,并通过

Lyapunov稳定性原理推导稳定制导律,因而能够保

证探测器到达目标点的同时有效降低碰撞的概

率[3]。在实际工程中,障碍规避技术也在我国的“嫦
娥3号”探月任务中得到应用,实现避障精度优于

5m[4]。
大行星着陆器往往采用反推发动机和姿态推力

喷嘴的构型,而小天体引力较弱,无需采用反推发动

机进行减速。在小天体实际任务中采用喷嘴进行姿

态和轨道控制能够满足着陆器减速和平稳到达目标

点的要求,“隼鸟号”任务中,由于探测器的姿态控制

喷嘴出现部分故障,最终同时依靠电推力和喷嘴完

成了附着过程的姿态和轨道控制。采用喷嘴实现附

着过程的轨道控制和姿态稳定要求探测器具备姿、
轨耦合控制能力。然而,目前,姿、轨耦合探测器软

着陆障碍规避控制方法积分等效方法存在执行效率

低等问题,难以满足实时性要求。另外,文献[5]提
出一种姿轨耦合推力器的开关选择方法,能够完成

航天器交会对接过程的姿轨控制,然而该方法依赖

事先设计的参考模型。
针对上述问题,本文提出一种基于Lyapunov

的小天体自主软着陆障碍规避控制方法。首先,建
立了小天体着陆过程姿态和轨道的动力学模型;另
外,考虑探测器当前的势能与障碍地形对探测器的

威胁选取Lyapunov函数,并根据Lyapunov稳定性



原理推导了推力器的开关控制逻辑,能够实现到达

目标着陆点的同时进行障碍规避,且该过程不需事

先设计参考模型。同时,该控制逻辑具有解析形式,
能够满足障碍规避过程实时性要求。

1 动力学模型

1.1 坐标系定义

小天体着陆的姿态和轨道参考坐标系如图1
所示[6]。

图1 参考坐标系定义

Fig.1 Definitionofreferencesystem
 

着陆器本体坐标系为∑b
:ob-xbybzb,该坐标

系原点ob 在探测器的质心处,obxb轴、obyb轴及obzb

轴分别与探测器的体轴重合。该坐标系可用来反映

着陆过程中探测器的空间姿态。

着陆点固连坐标系为∑l
:ol -xlylzl,该坐标

系原点ol 位于预定的着陆点,olxl 沿经线的切线指

向南极方向,olzl和从小行星质心指向着陆点的矢

量oaol 方向一致,olyl 与olxl、olzl 之间满足右手系

法则。着陆器本体坐标系到着陆点固连坐标系的转

换矩阵记作LRB。

1.2 姿轨动力学

采用修正罗德里格参数(MRPs)作为姿态表达

式,便于将姿态动力学方程写为一般形式的二阶非

线性微分方程。着陆器姿态采用 MRPs描述,其
中,姿态角σ∈R3,角速度ω∈R3,则 MRPs参数描

述的运动学方程为

σ̇=14C
(σ)ω (1)

其中

C(σ)=(1-σTσ)I3×3+2[췍σ]+2σσT (2)
其中:[췍s]中的上标表示一般向量s=[s1 s2 s3]的
叉乘形式

[췍s]=
0 -s3 s2
s3 0 -s1
-s2 s1
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  刚体的姿态动力学方程为

ω̇=J-1([췍ω]Jω+M) (4)
其中:J=diag(J1 J2 J3)转动惯量的对角矩阵;

M 是着陆器本体坐标系中的控制力矩向量。
通过转化,可以将姿态动力学写成二阶非线性

微分方程的形式

σ̈=f(σ,̇σ)+G(σ)M (5)

其中:G(σ)=14C
(σ)J-1。

考虑小天体障碍规避过程距离小天体表面很

近,目标天体的自旋角速度对探测器的影响较小,着
陆点坐标系下着陆器的动力学方程可以近似表示为

如下形式

ρ̈=1m
·LRS·SFb-gp (6)

其中:SFb 为探测器本体坐标系下三轴的控制加速

度;LRS 为本体系到着陆点坐标系的转换矩阵;gp

为目标天体产生的引力加速度。
令eρ= ρ ̇[ ]ρ T、eσ= σ ̇[ ]σ T,则姿态和轨道

动力学方程可以表达为如下形式

ėρ=
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其中:K1,K2,K3,K4 为3×3对称的正定矩阵;vρc=
1
m
·LRS·SFb-gp+K1̇ρ+K2ρ,vσc=f(σ,̇σ)+

G(σ)M+K3̇σ+K4σ。
令e=[eρ eσ]T,则姿轨动力学方程可以表

示为

ė=Ame+B(σ)(Hu-ω) (9)
其中:

Am =
A1m 03×3
03×3 A2
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ω=
mLRSvρc

G-1(σ)vσ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

c

1.3 探测器构型

为了实现小天体障碍规避过程的平动和转动运

动,探测器需要能够同时生成控制力和控制力矩。
图2为一种工程中常见的推力器分布构型,在本体

坐标系下,其控制力和力矩可以表示为
SFb

SM
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M
u- =uaHu (10)

其中:ua 推力的大小;H 为推力器分布构型决定的

控制力和力矩的分配矩阵;u=[u1 u2 … u12]T

为推力器的开关状态

ui=
0 第i个推力器关闭

1 第i{ 个推力器打开
,i=1,2,…,12

(11)

  令dx、dy 和dz 表示推力器的力矩,则分配矩阵

HF 和HM 可表示为

HF =
-1 0 0 -1 0 0 1 0 0 1 0 0
0 1 0 0 -1 0 0 1 0 0 -1 0
0 0 1 0 0 -1 0 0 -
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HM =
0 dz -dy 0 dz -dy 0 -dz dy 0 -dz dy

dz 0 -dx -dz 0 dx dz 0 -dx -dz 0 dx

-dy dx 0 dy -dx 0 dy -dx 0 -dy dx
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图2 推力器分布结构

Fig.2 Thrusters’configurationofthelander

2 基于Lyapunov函数的障碍规避姿
轨控制方法

  障碍规避控制系统利用获取的着陆区地形信

息,结合导航系统给出的着陆器的位置、速度等信

息,产生的控制信号驱动发动机来完成着陆器自主

障碍规避。由于未来的科学考察需要,使得着陆区

地形复杂,分布着各种障碍,因此在着陆器进行障碍

规避时要注意避免与这些障碍发生碰撞。同时,由
于星载机运算能力有限,要求障碍规避控制算法简

单、可靠,这使得障碍规避控制算法要具有解析表达

式。本节给出一种基于Lyapunov函数的障碍规避

控制方法,选取的正定Lyapunov函数由状态函数

与危险地形势函数两部分组成,通过采用Lyapunov
稳定性原理推导了其推力器开关控制方法,能够保

证实现障碍规避的同时稳定姿态。
选取正定状态函数为

ΦP(ρ,̇ρ,σ,̇σ)= ρ ρ̇ σ ̇[ ]σ P ρ ρ̇ σ ̇[ ]σ T

(12)

其中:P=
P1 06×6
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é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

2

P1=

p100
0p2 0
00p3

03×3

03×3 I

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

3×3

,P2=

p400
0p5 0
00p6

03×3

03×3 I

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

3×3

ρ为着陆器在着陆点坐标系三轴上的当前位置;σ
为姿态信息;ρ0 为安全着陆点的位置;̇ρ为着陆器当

前速度。以上信息均由导航系统提供,p1、p2、p3、

p4、p5、p6 是正的常系数。该函数包含着陆器当前

位置信息和姿态信息,主要代表了着陆器当前状态

到目标状态所需的能量。
选取危险地形势函数为

Φs(x,y)=∑
n

i=1
k1 zie(-

(ρ1-xi)
2+(ρ2-yi)

2

σ21
) (13)

其中:xi、yi 代表了障碍的位置;zi 代表了障碍的高

度或深度;k1、σ1 是正数;i是障碍的编码。该函数

代表了当前所处位置障碍对着陆器的威胁,该函数

越大代表当前所处地势越危险,反之越安全。
选取Lyapunov函数

Φ=ΦP +ΦS (14)
  ΦP 和ΦS 均为正定,因此
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Φ>0
并且Φ 具有连续的一阶偏导数,由Lyapunov

第二定理,可知若Φ̇<0,则系统将在状态空间平衡

点处是一致渐进稳定的,该平衡点即为Lyapunov
函数的极小点。

dΦ
dt=eT(AmP+PAT

m)e+2Δ (15)

其中:Δ=Δρ+Δσ+δs

Δρ=γT
ρ(HFu-ωF),Δσ=γT

σ(HMu-ωM),

δs=-∑
n

i=1
k1 zie(-

(x-xi)
2+(y-yi)

2

σ2
)×

x-xi

σ2 ẋ+y-yi

σ2
̇æ

è
ç

ö

ø
÷y

令βTρ =uaγT
ρHF,δF=γT

ρωF,γTρ =
1
meT

ρKTL
ρRs

(σ),γTσ=eTρKT
σG(σ),则

Δρ=βTρu-δF,Δσ=βTσu-δM

从而,可以得出

Δ=βTρu-δF +βTσu-δM +δS (16)

  如果Δ<0,则系统将在状态空间平衡点处是一

致渐进稳定的。
对于任意一个正定矩阵Q,矩阵P是Lyapunov

方程的特解

AmP+PAT
m =-Q (17)

  根据Lyapunov原理,如果2eTPB(σ)(Hu-ω)

≤0,则误差方程渐近稳定。

选择Q=
Q1 06×6
06×6 Q
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,其中,Q1=QT
1>0,Q2=

QT
2>0

则可求得
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Pρ 06×6
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Pρ1 Pρ2

Pρ2 Pρ
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则式(15)可以写成如下形式

dV
dt=-eTρQ1eρ-eTσQ2eσ+2Δ (18)

  由于-eTρQ1eρ-eTσQ2eσ<0,则Δ≤0能保证误

差动力学渐近稳定。
在当前制导周期,如果-δF-δM+δs≤0,则不

需要打开任何推力器就能保证Δ≤0。
当-δF-δM+δs>0时,则需要确定推力器的

开关状态让其小于等于零。首先,定义如下函数

变量
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(20)

  然后,βρ 和βσ 能够写成φ 和π 的函数

βρ=bρ(φ),βσ=bσ(π) (21)

  向量βρ 和βσ 中的元素如表1所示。

表1 向量βρ 和βσ 中的元素

Table1 Elementsinthevectorsβρandβσ

序号 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12

βT
ρ= -φ1 φ2 φ3 -φ1-φ2 -φ3 φ1 φ2 -φ3 φ1 -φ2φ3

βT
ρ= -π1 π5 -π6 π1 π2 π3 π4 -π5 -π3 -π4 -π2π6

当-δF-δM +δs<0时,需要考虑以下三种

情况:
情况1:如果-δF-δs<0而且δM≥0,则

1)初始化向量φ̂=0和췍φ=φ;

2)令φi 为向量췍φ中绝对值的最大值,然后,令

φ̂i=φi、췍φ-i=0;

3)计算β̂ρ=bρ(̂φ);

4)计算û=ua S(̂βρ1) S(̂βρ2) … S(̂βρ12[ ])T

5)如果Δ<0,则停止计算,u-
^即为推力器的开关

状态;否则返回2)重新开始循环。
情况2:如果-δF+δs≥0而且δM<0,则

1)初始化向量π̂=0,췍π=π;

2)令πi 为向量췍π中绝对值的最大值,然后,令

π̂i=πi,췍πi=0;

3)计算β̂σ=bρ(̂π);

4)计算

û=ua S(̂βσ1) S(̂βσ2) … S(̂βσ12[ ])T;

5)如果Δ<0,则停止计算,̂u即为推力器的开关

状态;否则返回2)重新开始循环。
情况3:如果-δF+δs≥0而且δM≥0,则

1)初始化向量β̂=0,췍β=0;

2)找到βρ 和βσ 中的元素,同时满足βρk<0和

βσk<0,则计算췍βk=βρk+βσk;

3)令h 为向量췍β中的绝对值的最大值,令̂βh=
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췍βh、췍βh=0;

4)计算û=ua S(̂β1) S(̂β2) … S(̂β12[ ])T;

5)如果Δ<0,则停止计算,̂u即为推力器的开关

状态;否则返回2)重新开始循环。

3 仿真结果与分析

为了验证上述算法和公式推导的可行性和可靠

性,本文针对小天体障碍规避为例进行了数学仿真。
在障碍规避算法中,采用的状态函数的加权系数取

值p1、p2、p3 取0.002,p4、p5、p6 取0.02,地势加权

k1 为0.2,形状系数σ1 取值2,函数下降系数kx=
ky=kz=0.2。从初始位置处进行障碍规避,这些障

碍信息如表2中所示,选取的目标着陆点为rf=
[0,0,0]m,初始位置为[35,80,50]m,初始速度为

[0.5,-0.5,-0.8]m/s,小天体引力[0,0,0.001]

m/s2,推力大小ua=15N,m=200kg。

表2 障碍信息

Table2 Hazardsinformation
序号 高度/m 位置/m
1 20 (10,50)

2 35 (40,25)

3 25 (45,50)

4 20 (30,15)

图3 三轴位置

Fig.3 Positionofthelander

图3为着陆器的三维位置曲线,从中可以看出

着陆器的位置逐渐逼近目标点。图4为着陆器障碍

规避过程的速度曲线,能够达到在小天体表面软着

陆的速度要求。另外,着陆区障碍对着陆器位置和

速度曲线的曲率有较大影响,在障碍地形区的着陆

轨迹如图5所示,从中可以看出,着陆器能够实现规

避障碍的目标。由于障碍规避过程没有涉及姿态机

图4 三轴速度

Fig.4 Velocityofthelander
 

图5 障碍规避轨迹

Fig.5 Hazardavoidancetrajectory
 

图6 姿态稳定误差

Fig.6 Attitudeerrors
 

动,在整个过程中姿态稳定误差如图6所示,可以看
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出在整个障碍规避过程中着陆器姿态保持平稳。以

上仿真表明,本文提出的姿轨耦合控制方法能够完

成障碍规避的同时实现着陆器姿态稳定,使探测器

安全、平稳下降到目标着陆点。另外,由于该推力器

开关控制过程具有解析的表达式,因而具有计算效

率高的优点。

4 结 论

针对姿轨耦合型探测器控制方法存在工程实现

难、计 算 效 率 低 的 问 题,本 文 提 出 了 一 种 基 于

Lyapunov函数的小天体自主软着陆障碍规避控制方

法。该方法考虑探测器当前的势能与障碍地形对探

测器的威胁选取势函数,并根据Lyapunov稳定性原

理推导了推力器的开关控制逻辑,能够实现到达目标

着陆点的同时进行障碍规避,而且,该过程不依赖参

考模型,能够实现自主运行。同时,该控制逻辑具有

解析形式,能够满足障碍规避过程实时性要求。
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Lyapunov-BasedHazardAvoidanceControlMethod
forLandingonSmallCelestialBodies

HUHaijing1,2,ZHUShengying1,2,CUIPingyuan1,2
(1.SchoolofAerospaceEngineering,BeijingInstituteofTechnology,Beijing100081,China;

2.KeyLaboratoryofDynamicsandControlofFlightVehicle,MinistryofEducation,Beijing100081,China)

Abstract:Aimingatthedifficultyindesigningthecoupledattitudeandorbitcontrollander,thelyapunov-based
hazardavoidancecontrolmethodforlandingonsmallcelestialbodiesispresented.Firstly,thedynamicmodelis

given,andtheisselectedbasedonthecurrentpotentialofthelanderandthethreatfromthehazards.Then,theon-
offlogicofthethrustersisderivedaccordingtotheLyapunovtheory.Thisguaranteesthatthelandercanarriveat
thelandingsiteandavoidthehazards,andthisprocess.Sincethecontrollogicisanalytical,thiscontrolmethod
canmeetthereal-timerequirementofhazardavoidanceandiseasytobeappliedintheengineering.Thesimulation
resultsshowthatthismethodcanavoidthehazardseffectivelyandstabilizetheattitude.

Keywords:smallcelestialbodies;Lyapunov;hazard avoidance;coupled attitudeand orbitsystem;

trackingcontrol
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