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  摘 要:小天体形状不规则及缺乏观测信息的特点使得小天体附近的动力学环境较为复杂,附着动力学模型

存在较大不确定性。通过引入多滑模面鲁棒制导方法,分别设计2个滑模面,使探测器状态先后到达这2个滑模

面,可实现指定时刻精确附着小天体的目标。通过选取参数的分析总结了制导律中相关参数的选取对燃料消耗的

影响,给出了制导律相关参数选取原则。在存在外界环境扰动、初始状态误差和导航误差条件下,蒙特卡洛仿真结

果表明:多滑面制导方法能够在小天体的不确知环境中实现高精度附着,且具有很好的鲁棒性。多滑模面制导方

法精度高、鲁棒性好,且无需设计参考轨迹,实时性好,适合小天体自主精确附着的任务需求。
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0 引 言

小天体探测是人们认识和研究太阳系起源与演

化的重要手段,是21世纪深空探测活动的重要内

容。随着小天体探测活动的不断发展,探测形式从

飞越探测等简单形式逐渐向撞击、附着和采样返回

等更为复杂;科学成果更加丰富的形式转变[1]。迄

今,人类已成功地完成了3次小天体表面附着任务,
分别为:2001年2月,NASA发射的NEAR探测器

成功附着于433Eros小行星,实现了首次小天体附

着 探 测[2];2005 年 11 月,日 本 JAXA 发 射 的

Hayabusa探测器附着于25143Itokawa小行星并

采样返回[3];欧洲空间局(ESA)发射的Rosetta探

测 器 于 2014 年 11 月 在 67P/Churyumov-
Gerasimenko彗星表面附着,实现了彗星表面的首

次附着探测[4]。
由于小天体形状极不规则,小天体附近的动力

学环境非常复杂,难以建立精确的动力学模型且弱

引力环境下太阳光压等空间扰动的影响较大。所以

在这种复杂不确定环境下,小天体附着制导控制方

法需要具有良好的鲁棒性。滑模控制是一种重要的

鲁棒控制方法,能够在系统具有模型不确定性且存

在未知干扰的情况下达到控制的目标。Harl等

(2004)首先在再入飞行器返回末端制导中应用了高

阶滑模控制方法[5],此后多滑模面制导方法被引入

到行星际着陆研究领域[67]。本文利用多滑面控制

方法设计小天体自主附着制导律,通过设计2个滑

模面并使探测器状态先后到达这2个滑模面,在指

定时间精确附着的目标。
文章首先建立小天体附着问题的动力学模型;

然后基于多滑面控制方法设计多滑模面鲁棒制导律

并给出相应的稳定性分析;最后以433Eros小行星

为目标小天体进行蒙特卡洛仿真,验证制导方法的

有效性和鲁棒性,并分析制导律中相关参数的选取

对燃料消耗的影响,给出这些参数的选取原则。多

滑模面制导方法在实现精确附着的前提下,算法简

单,灵活性强,无需提前设计参考轨迹,并且具有良

好的鲁棒性。

1 动力学模型

小天体固联坐标系内探测器的附着动力学方

程为

ṙ=v
v̇=g(r)+ac+ap -2ω×v-ω×(ω×r)

ṁ=- T
Isp·g0

(1)



其中:r= x y[ ]z T 为探测器的位置矢量;v=
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T 为探测器的速度矢量;ω 为小天体
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为探测器

受到的小天体引力加速度;ac=T/m 为施加的控制

加速度;ap 为未建模和干扰加速度,表示小天体引

力场建模偏差、太阳光压等的影响;T 为控制力;Isp

为发动机比冲;g0 为地球海平面引力加速度。
设预定附着时间为tf,目标附着点为r(tf)=rd,

且软 着 陆 的 末 端 速 度 需 为 零,即v(tf)=vd=
[ ]0 0 0 T,初始时刻探测器的位置、速度分别为

r(t0)=r0,v(t0)=v0.

2 滑模面与制导律设计

多滑模面制导方法通过设计2个滑模面来达到

在指定时间精确附着的目标。在制导指令的导引

下,探测器状态首先在有限时间内到达滑模面s2,然
后沿着s2 运动,这将保证探测器状态在预设的附着

时刻到达滑模面s1,从而使探测器在该时刻到达目

标附着位置,同时三轴速度均为零。
首先设计滑模面s1

s1=r-rd (2)
其导数为

ṡ1 =̇r=v (3)

  要实现定时定点软着陆,即要满足

s1 →0,且̇s1 →0,当t→tf
若满足以下条件

ṡ1=- Λ
tf-ts1

,t<tf (4)

其中:Λ=diag[Λ1 Λ2 Λ3],元素均为正实数,则
设李雅普诺夫函数

V1=12s
T
1s1 (5)

有

V1=0,当s1=0
V1 >0,当s1 ≠0

而

V̇1=sT1ṡ1=- 1
tf-ts

T
1Λs1=

- 1
tf-tΛ1s211+Λ2s212+Λ3s21( )3 (6)

满足

V̇1=0,当s1=0
V̇1 <0,当s1 ≠0

  于是李雅普诺夫函数稳定。事实上,系统状态

不但可以到达滑模面,而且可保证在预定的tf 时刻

到达。式(4)可写为

ds1
s1 =- Λdt

tf -t
(7)

积分后有

s1=s10(1-t
tf
)Λ (8)

ṡ1=-Λ
tf
s10(1-t

tf
)Λ-I (9)

其中:s10=s1(t0)。只要满足

Λi>1,i=1,2,3
则有

s1 →0,且̇s1 →0
  当t→tf 探测器将在预定时刻实现定点附着。
于是只要设计制导律使式(4)得以满足,则设计滑

模面

s2 =̇s1+ Λ
tf-ts1=0

(10)

其导数为

ṡ2 =̈s1+ Λ
tf-tṡ1+

Λ
(tf-t)2s1=

g+ac+ap -2ω×v-ω×ω×r+
Λ

tf-tṡ1+
Λ

(tf-t)2s1
(11)

  设计制导律

ac [=- g-2ω×v-ω×ω×r+

Λ
tf-tṡ1+

Λ
(tf-t)2s1+Φsgn(s2 ]) (12)

其中:Φ=diag{ϕ1 ϕ2 ϕ3},元素均为正实数。李

雅普诺夫函数

V2=12s
T
2s2 (13)

满足

V2=0,当s2=0
V2 >0,当s2 ≠0

其导数

V̇2=sT2ṡ2=

sT [2 g+ac+ap -2ω×v-ω×(ω×r)+

Λ
tf-tṡ1+

Λ
(tf-t)2s ]1 =

sT2[ap -Φsgn(s2)] (14)

  于是只要干扰加速度有上界,且反馈增益满足

Φ> ap
max (15)
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即满足

V̇2=0,当s2=0
V̇2 <0,当s2 ≠0

李雅普诺夫函数稳定。
考虑到滑模控制方法普遍存在的系统到达滑模

面附近后控制输入的抖阵问题,以饱和函数替代制

导律中的符号函数,即

sat(s2(i))=

1,s2(i)>Δ

ks2(i),s2(i)≤Δ,k=1Δ
-1,s2(i)<-

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï Δ

(16)

  于是制导律化为

ac=-[g-2ω×v-ω×ω×r+
Λ

tf -tṡ1+
Λ

(tf -t)2s1+Φsat(s2)] (17)

  此制导规律不但可在存在模型不确定性和外界

干扰的情况下实现精确附着,而且可消除抖振现象。
虽然采用饱和函数替代符号函数会牺牲一定精度,
但可控制在任务允许的精度范围内。

3 仿真验证与分析

3.1 仿真验证与蒙特卡洛分析

本节以附着433Eros小行星为例进行仿真验

证多滑面制导方法的有效性。Eros小行星自转角

速度 为 ω=1639.38885 (°)/d,引 力 常 数 μ=
446210m3/s2[8];初始与目标位置、速度如表1所

示;制导算法中Λ 的对角线元素取值为λ1=λ2=
λ3=2;tf=3000s。

仿真结果如图1~图5所示,其中图1、图2为

探测器三轴位置和速度曲线,图3、图4分别为2个

滑模面随时间变化曲线,图5为制导律给出的三轴

控制加速度曲线。可以看到,在tf 时刻,探测器到

达目标位置,三轴速度控制为零值,符合软着陆条

件;制导律中的2个滑模面均趋近并保持在零值附

近,其中滑模面s1 恰好在tf 时刻到达零值,使探测

器实现定时定点精确附着。

表1 仿真采用的初始与目标状态

Table1 Initialandfinalstatesinthesimulations
参数 初始状态 目标状态

x/m -22000 -18000
y/m -1000 -1500
z/m -1000 -500

vx/(m·s-1) 0 0
vy/(m·s-1) 0 0
vz/(m·s-1) 1 0

图1 探测器三轴位置曲线

Fig.1 Spacecraftpositioncurves
 

图2 探测器三轴速度曲线

Fig.2 Spacecraftvelocitycurves
 

图3 滑模面s1 曲线

Fig.3 Slidingmodesurfaces1curves
 

  为检验多滑面制导方法在小天体附近不确知环

境中的制导性能,仍以附着433Eros小行星为背
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图4 滑模面s2 曲线

Fig.4 Slidingmodesurfaces2curves
 

图5 探测器三轴控制加速度曲线

Fig.5 Spacecraftcontrolaccelerationcurves
 

景,在存在未建模干扰力、初始状态和导航误差的情

况下,进行蒙特卡洛仿真分析。初始与目标位置、速
度如表1所示;制导算法中Λ 的对角线元素取值为

λ1=λ2=λ3=2,tf=3000s。仿真中采用的初始位

置误差为50m/s,初始速度误差为0.5m/s;导航误

差为位置误差0.5m,速度误差0.1m/s;考虑的摄

动力包括太阳光压和引力偏差两部分,其中太阳光

压所致的扰动加速度在x 轴与y 轴方向分别呈均

值为1×10-5m/s2,标准差为1×10-6m/s2 的正态

分布,引力加速度呈以其名义值为均值,名义值的

10%为标准差的正态分布。仿真次数为500次。
表2列出了附着时刻y-z平面内的误差均值与

标准差。图6为500次仿真的三维附着轨迹图,图

7为y-z平面内的附着点位置及相应的σ散布椭圆。
从仿真结果可见,多滑面制导律能够在存在未建模

摄动、动力学模型不确定性、初始误差和导航误差的

情况下导引探测器在目标位置实现定时定点精确附

着,具有良好的精度和鲁棒性。

表2 y-z平面内的误差分布情况

Table2 Errordistributioniny-zplane
数值 位置/m 速度/(m·s-1)

平均值(y轴) 0.01 -0.10
标准差(y轴) 0.26 0.67
平均值(z轴) 0.03 -0.01
标准差(z轴) 0.26 0.62

图6 三维附着轨迹图

Fig.6 3Dlandingtrajectory
 

图7 y-z平面内的附着点位置

Fig.7 Landingpositionsiny-zplane
 

3.2 参数选取对燃料消耗的影响

在具有良好的制导精度及对不确知环境的鲁棒

性前提下,附着过程的燃料消耗也是重要的考量指

标。制导律中参数的选取对附着过程的燃料消耗有

直接的影响,为考察多滑模面制导律中相关参数对

燃耗的影响,对滑模面s2 中Λ 的对角线元素λ和附

着时间tf 选择多组取值进行分析,并与开环的燃耗

最优附着结果进行比较。
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开环的燃耗最优附着轨迹利用高斯伪谱法求

得[9]。考虑附着的初始和末端状态约束,以探测器

到达目标附着点时的质量最大,即燃耗最少为优化

目标,数学表达式为J=-m(tf)。仍以附着433
Eros小行星为背景,仿真的初始和目标位置、速度

与3.1中相同,探测器初始质量为m=500kg,发动

机比冲为Isp=170s,地球海平面重力加速度取

g0=9.80665m/s2。制导律中λ 与tf 的取值如

表3所示。其中tf=6540s为高斯伪谱法求得的开

环燃耗最优轨迹的下降时间,最优的燃料消耗为

1.17kg。

表3 制导律中相关参数的不同取值

Table3 Differentgroupsofparametervaluesintheguidance
law 

λ 2 4 8 -
tf/s 1000 3000 6540 8000

表4给出了这些参数的不同取值下附着过程的

燃料消耗。可以看到,当附着时间tf 固定时,燃料

消耗随参数λ的增大而增大,在取最小值2时与开

环最优燃耗最为接近。图8~图10显示λ越大,制
导律给出的控制加速度指令越大,在使得探测器的

速度和位置更快速地向目标值变化的同时,也使得

燃料消耗增大。

图8 tf固定,λ取值不同时的x 轴位置曲线

Fig.8 Positioncurvesinxaxis(tffixed,λvaried)
 

当参数λ固定时,附着时间tf取不同值时,而tf
取值与开环最优轨迹的下降时间一致时燃料消耗最

小,当tf增大或减小时燃耗均增大,整个仿真在tf
取6450s,λ取2时取得燃耗的最小值,为1.89kg,
与开环最优值接近。图11~图13显示,当tf 较小

时,制导律给出的控制加速度较大,以使探测器更快

图9 tf固定,λ取值不同时的x 轴速度曲线

Fig.9 Velocitycurvesinxaxis(tffixed,λvaried)
 

图10 tf固定,λ取值不同时的x 轴控制加速度曲线

Fig.10 Controlcurvesinxaxis(tffixed,λvaried)
 

到达目标状态,相应地燃耗较多,且探测器速度较

大;当tf大于开环最优值的下降时间时,虽然控制

加速度较小,但时间的积累使得燃料消耗增多。

表4 不同参数取值下的燃料消耗

Table4 Fuelconsumptionscorrespondingtodifferentgroups
ofparametervalues

kg

参数取值
tf值

tf=1000s tf=3000s tf=6540s tf=8000s
λ=2 4.58 2.12 1.89 1.97
λ=4 5.26 2.40 2.07 2.14
λ=8 5.86 2.58 2.15 2.21

以上结果与分析表明:附着的燃料消耗与制导

律参数有关,为降低燃耗并使探测器平稳下降,制导

参数λ设置不宜过高;在时间约束允许的情况下,应
使下降时间尽量接近开环燃耗最优值,并适当选取

其他制导参数,能够在保障精度与鲁棒性的同时达
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到接近最优的燃耗性能。

图11 λ固定,tf取值不同时的x轴位置曲线

Fig.11 Positioncurvesinxaxis(λfixed,tfvaried)
 

图12 λ固定,tf取值不同时的x轴速度曲线

Fig.12 Velocitycurvesinxaxis(λfixed,tfvaried)
 

图13 λ固定,tf取值不同时的x轴控制加速度曲线

Fig.13 Controlcurvesinxaxis(λfixed,tfvaried)
 

4 结 论

本文针对小天体附着探测,基于滑模控制方法

设计了小天体自主附着多滑模面鲁棒制导方法。通

过设计2个滑模面,并使2滑模面先后达到零值,达
到在预定时间实现精确附着的目的,并给出了相应

的稳定性证明。蒙特卡洛仿真分析表明:多滑面制

导方法具有良好的精度和鲁棒性,在多干扰和导航

误差等存在的条件下,仍能实现高精度附着,适合于

小天体附着的多扰动、不确知环境。最后,分析了制

导律参数选取对燃料消耗的影响,给出了制导参数

的选取原则。
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StudyonRobustMultipleSlidingSurfaceGuidance
MethodforAutonomousSmallCelestialBodyLanding
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Abstract:Theirregularityofsmallcelestialbodiesandlackofobservationdatamakethedynamicalenvironment
aroundthemcomplicated,thusthelandingdynamicmodelhasrelativelylargeuncertainty.Usingrobustmultiple
slidingsurfaceguidancemethodthatderivestwoslidingsurfacesandmakesthestateofthelanderreachthesurfaces
successivelycanachievethegoalofprecisesmallcelestialbodylanding.Theimpactoftheguidanceparameterson
fuelconsumptionisshownthroughparameteranalysis,andprinciplesofparameterselectionfortheguidancelaware

given.MonteCarlosimulationsconsideringexternalenvironmentperturbations,initialstateerrorsandnavigation
errorsshowthatthe multipleslidingsurfaceguidance methodcanachieveprecisionlandingintheuncertain
environmentofasmallcelestialbody,demonstratingrobustness.Themultipleslidingsurfaceguidancemethodhas
highprecisionandfinerobustness,needsnoreferencetrajectory,demonstratesgoodreal-timeperformance,and
thusmatchestherequirementofautonomousprecisionsmallcelestialbodylanding.

Key words:smallcelestialbody;autonomouslanding;multiplesliding surface guidance;robustness;
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