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月球探测器月面软着陆制动轨道研究
“

曾 国强 赵汉 元

(国防科学技术大学 自动控制系

希吓晓宁

长沙 4 1 0 0 7 3 )

摘 要 本文讨论了月球探测器垂直接近月面情形 下
,

制动方案

选择和轨道优化 问题
。
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对月球的探测有绕月飞行和直接着陆两类
,

直接着陆又分为硬着陆和软着陆
。

硬着

陆指探测器直接与月球碰撞
,

不实施制动
; 而软着陆则是指探测器以很小的相对速度落

至 月面
,

从而保证仪器设 备完好无损
,

获得丰富的科学资料
。

但是
,

要实现软着陆
,

必

须对探测器实施制动
。

由于月面没有空气
,

必须由制动发动机来制动
。

一般而言
,

固体

发动机存在总冲偏差
,

液体发动机存在推力偏差
,

测量器件也有偏差
。

这些干扰源的作

用
,

使探测器的软着陆变得困难
,

因此
,

必须选择合适的制动方案
。 、

此外
,

探测器的有

效载荷受固体发动机装药量
、

固体发动机和液体发动机工作高度的影响
。

如何优化这些

参数使有效载荷最大
,

是一件有意义的事情
。

l 软着陆制动方案研究

1
.

1 登月数学模型

本文只讨论探测器垂直接近 月面的情况
。

以垂直月面向上为正方向建立动力学方程
。

如图 l
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式中
: 产月 为月球引力常数

,

m
。

为制动初始质量
,

Q 为

秒耗量
,

P 为发动机推力
, r 为月心到探测器矢径

。

当

探测器自由下降时 p 一 o
,

这时可 由(l) 式积分得解析

表达式 图 1 制动受力图

1一r0
一

1一rv Z
一 端 一 2产月

而当 p 共。时
,

方程组 (l) 没有解析解
,

这给设计带来一定麻烦
。

注意到制动过程是在距

月面很近(8 ok m 左右 )时进行
,

高度相距 80 km 的两点引力加速度相差仅 8
.

5 %
,

并且固

体发动机的推力远远大于月球引力
,

液体发动机推力也是 月球引力的数倍
。

因此
,

考虑

在设计时作一近似
,

取所研究制动段 中点的引力加速度值 g.
户

取代令
,

这样可使 (, , 式有

解
,

大大简化 了初步设计
。

(对引力加速度的近似
,

相当于在制动段引入了一个干扰力 △g

, Z ·

令一
乡

户 ,

其影响可在下一级中消除
。

,

近似后积分 (1) 式得
:
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2 制动方案选择

假设制动方案为一级制动
,

也就是固体发动机一次点火制动
,

降至月面
。

显然
,

这

只有在最理想的情况下
,

才可实现软着陆
。

而实际上
,

任何一种干扰源的作用都将使探

测器远离标准轨道
,

从而使软着陆失败
。

因此
,

在用固体发动机制动之后
,

还必须用小

推力液体发动机来进一步修正偏差
,

使探测器 回至标准轨道
。

也就是说
,

必须采用两级

制动的方案
,

至于液体发动机是一次点火还是 多次点火
,

则需作进一步分析
。

文献 [ lj 指出
,

前苏联的
“

月球 9 号
”

采用两级制动的方案
。

主发动机熄火后
,

利用

小火箭发动机一次制动至距月面 5 米
,

软着陆成功
。

根据我国实际情况
,

由于固体发动机的偏差较大
,

再加上敏感元件精度限制
,

单靠

液体发动机一次工作无法消除各种干扰的影响
。

取测量元件偏差 1%
,

仿真结果表明
,

液

体发动机一次工作的方案不能完成任务
,

着月速度大于 20 m / s
,

故考虑液体发动机两次点

火工作
。

文献 [幻中讲述了美
“

勘测者
”

系列软着陆过程
,

也是两次制动
,

在液体发动机一次

工作终点 (此时速度为一 1
.

sm / s ) 用变推力发动机使探测器匀速下降至月面
。

根据我国实情
,

提 出下面的制动方案
:

采用固
、

液发动机两级制动
,

液体发动机两

次启动工作的制动方案
。

具体制动过程是
:

探测器 自 h 。

高度自由下落
,

至设定点火高度

h , ,

固体发动机工作
,

耗尽关机
,

抛离壳体
;
探测器 自由下降至第一条开关曲线

,

液体发

动机工作至
v 一一 1

.

5 或 h 一 h 设计时关机
;
再次下降与第二条开关 曲线相遇

,

发动机二次点

4 l



火
,

制动到
v - 一 1

.

5 或 h 一 4 m ;
之后

自由降至月面
。

示意图如图 2
。

由图 2 可以看出
:

第一次制动的

终点只要落在下一条开 关曲线之上
,

相点 (t)
,

h) 必沿着开关曲线运 动
。

这

样
,

上一级制动的偏差在这一级制动

中得以衰减
。

并且
,

测距偏差正 比于

高度
,

测速偏差正 比于速度
。

故随着

高度
、

速度的减小
,

敏感元件的测量

误差的影响减小
。

制动段¾ 的起始高

度和速度都远小于制动段¹ 的
,

因此

制动时间也相应缩短
,

推力偏差的影

响也减小
。

这样就实现 了逐级衰减干

扰影响的思想
。

仿真结果表明
:

采用

这个方案可以实现软着陆
。

表 1 的结

果是以
: , 。
一一 26 5 0 m / s , h ) = 10 0 0 0 0 m

为例计算的
。

(各种 偏差 最大 为 士

1% )
,

从表 中可看 出误差的影响被逐

级衰减
。
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图 2 制动方案示意图

符号说明
:

h l :
固体发动机点火高度

¹
、

»
、

»
、

¿
:

自由
一

「降段

º :
固体制动段

¼
:

液体发动机第一条开关曲线

¾
:
液体发动机第二条开关曲线

表 l 标准轨道与误差轨道参数对比

漏漏翌翌
h 。。 h ::: h

‘‘
几‘‘ V 着陆陆

VVVVV 000 V 222 V 444 V 66666

标标准准 10 0 0 0 0
.

000 68 9 5
。

555 230
.

666 4
.

000 一 3
.

999

轨轨道道 一 26 50
,

OOO 一 7 7
.

555 一 ]
.

555 一 1
.

555 一 5
.

333

误误差差 10 0 0 0 000 6 168
.

888 4 31
.

333 4
。

000 一 4
.

555

轨轨道 111 一 26 7 6
.

555 一 131
.

222 一 1
.

555 一 3
.

999 一 5
.

111

误误差差 10 0 0 0 000 7 7 59
.

777 230
.

000 5
.

666 一 4
.

5888

轨轨道 222 一 26 23
.

555 一 25
.

333 一 3
.

222 一 ]
.

555 一 5
.

1 111

误误差差 10 0 0 0 000 60 46
.

777 230
.

000 7
.

55555

轨轨道 333 一 26 7 6 555 一 128
.

666 一 31
.

222 一 1
.

55555

误误差差 10 0 0 0 000 46 30
。

111 230
.

000 5
.

88888

轨轨道 444 一 267 6
.

555 一 132
.

111
,

一 12
.

555 一 1
.

55555

误误差差 l习0 0 0 000 9 20 5
.

444 360
.

777 4
.

00000
‘‘

轨道 555 一 2623
.

555 一 23
.

999 一 1
.

555 一 3
.

66666

说明
:

各参数定 义见图 2
,

单位为国际制单位
。

2 制动轨道优化

2
.

1 理想情况下燃料最省轨道

理 想情况下最优轨道如图 3 所示
。

文献 [ 3〕对于无任何偏差情况下燃料最省指标的最优控制进行了严格证明
。

指出
:
无
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偏差时一次制动最省燃料
,

即探测器 自(h
。 , v 。 )降至 (h

, ,

v ,
)后

,

采用一次点火制动主案
,

工作至原点
。

文献 [ 1〕亦指出
:

理论上讲
,

为了减少消耗在制动上

的推进剂
,

在与月球距离最小时
,

采用极大的推力制动

最有利于节省燃料
。

制动时间越长
,

重力损耗越大
。

但

在实际中
,

由于受发动机本身的限制以及其它因素的制

约
,

制动加速度不可能太大
。

2
.

2 各种干扰作用下轨道优化

(h
一, , 一

)

0 _ v

图 3 理想情况
一

!; 最优轨道

由于实际中存在许多干扰
,

严格理论证明下的优化轨道几乎不存在
。

本文试图从理

想情况进行外推
,

并经大量仿真计算来获取一些基本准则
:

(l) 在制动最大过载限制内
,

增大推力值
,

以缩短制动时间
,

减少重力损耗
。

(2) 固体制动段终点速度
v :

尽量小
,

这样可以减轻液体制动段的负担
。

因为液体发

动机推力小
,

结构比也小
,

制动时重力损耗远比固体制动段大
。

(3) 在保证各干扰作用下固体制动段终点 (v
: ,

h Z
)在液体开关曲线之上的前提下

,

压

低固体发动机点火高度
;
保证液体发动机第一次熄火点 (t)

; ,

h 4
)在第二条开关曲线之上的

前提下
,

压低液体发动机第一次熄火点 h ;

高度
。

以上三 条准则
,

通过大量仿真 表 2 最优轨道与其它轨道参数对比

计算的检验
,

证明对于节省燃料是

有效的
。

由于节省燃料与提高有效

载荷是一致的
,

表 2 中用有效载荷

代替燃料值 (有效载荷指探测器中

除去动力系统以外的仪器
、

设备 )
。

从表 2 可看出
:

三条准则对于

提高有效载荷有明显作 用
。

3 结束语

、、

袱遭遭鳃笋
? , 2 ‘m /

· , “·‘m ) 。
4

(m ) “
凳酥

荷荷

最最优轨道道 7 3 2 7 8 一 7 7
.

5 6 9 8 8 7 2 3 0 4 2 3
.

888

其其它一一 7 3 2 7 8 一 7 7
.

5 7 1 0 0 0 2 3 0 4 1 9
.

555

其其它二二 7 3 2 7 8 一 7 7
.

5 6 9 8 8 7 3 0 0 4 2 2
.

666

其其它三三 7 3 2 1 7 一 7 7
.

5 6 9 8 8 7 2 3 0 4 2 3
.

444

其其它 四四 7 3 1 0 5 一 8 7
。

4 7 0 6 8 3 2 5 7 4 1 999

其其它五五 7 3 1 0 5 一 8 7
.

4 72 0 0 0 2 5 7 4 1 4
.

222

其其它六六 7 3 1 0 5 一 8 7
.

4 7 0 68 3 3 0 0 4 1 8
.

333

其其它七七 7 3 0 3 9 一 8 7
.

4 7 0 6 8 3 2 5 7 4 18
.

555

本文提 出的固
、

液发动机两级

制动
,

液体发动机两次点火工作的制动方案是一种逐级衰减干扰影响的方案
。

优点是在

液体发动机推力有偏差
、

测量误差也存在的情况下
,

仍可完成软着陆的任务
。

利用对轨

道参数的优化准则可 以有效地节省燃料
。

本文的结论是在探测器垂直接近月面时得出
,

但

对于非垂直接近月面的情况仍具有一定参考价值
。
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