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载人月面着陆器动力下降段自适应姿态控制
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摘　要：载人月面着陆器动力下降过程中质心偏移及其引起的姿态扰动问题比较突出，对此本文提出了采用反作用控
制系统（ＲＣＳ）和推力矢量控制（ＴＶＣ）的联合自适应姿态控制方法．基于月面着陆器姿态运动学和动力学模型，设计了自
适应姿态控制器及质心偏移自适应估计器，利用Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法证明闭环姿态控制系统稳定，引入ＲＣＳ和ＴＶＣ的误差特
性以检验控制器的鲁棒性．数值仿真结果表明该自适应姿态控制方法可行，所设计姿态控制器保证姿态控制系统稳定且
具有鲁棒性．
关键词：载人月面着陆器；动力下降；质心偏移；自适应姿态控制
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　　与一般在轨运行航天器不同，月面着陆器推
进剂质量占到总质量的７５％左右．动力下降中推
进剂消耗导致月面着陆器质心偏移，主发动机推

力不过质心从而产生大量级的干扰力矩．动力下
降任务周期短且受到多种干扰，姿态控制精度、稳

定度以及响应速度对月面着陆任务的顺利实施非

常重要［１－２］．
基于 喷 气 推 力 器 的 反 作 用 控 制 系 统

（ＲｅａｃｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍ：ＲＣＳ）在航天器姿态控
制中应用广泛，但在动力下降过程中，使用 ＲＣＳ
进行三轴快速姿态机动控制并抑制大量级干扰力

矩的难度较大．对于安装了大推力主发动机的航
天器，可采用推力矢量控制 （ＴｈｒｕｓｔＶｅｃｔｏｒ
Ｃｏｎｔｒｏｌ：ＴＶＣ）获得大量级的主动控制力矩．美国
Ａｐｏｌｌｏ登月舱［３］、Ｖｉｋｉｎｇ火星探测器着陆舱和
Ｃａｓｓｉｎｉ土星探测器［４］上均使用了 ＴＶＣ技术，
Ａｌｔａｉｒ月面着陆器的下降级除了配置ＲＣＳ（由４簇
共１６个４４５Ｎ喷气推力器组成）外，主发动机也
具有ＴＶＣ功能，双向侧摆角能达到 ±６°［５］．对于
载人月面着陆器，ＲＣＳ和ＴＶＣ联合姿态控制有助



于保证动力下降安全顺利地进行．以往研究中已
通过理论分析和工程实践获得了 ＲＣＳ和 ＴＶＣ的
误差特性［６－７］，在姿态控制系统设计中应考虑这

些误差因素的影响．
月面着陆器动力下降中还会受到推进剂贮箱

液体晃动、月球引力梯度等的干扰，但由于主发动

机推力很大，质心偏移产生是主要的干扰因素．
ＢｏｎｇＷｉｅ［８］在设计充液上面级 ＴＶＣ控制系统时，
特别考虑了质心偏移的影响，并提出了基于 ＴＶＣ
的干扰力矩补偿控制律．ＬａｍＱ．Ｍ．等［９］参考传

统的固定增益控制器设计了直接自适应控制器，

该控制器无需在线参数估计，鲁棒性和工程适用

性都较好．吕红剑等［１０］在六自由度模型中分析了

质心偏移与姿控发动机耦合对姿态控制系统的影

响，并推导得到３个通道所允许的最大质心偏移
量．韦文书等［１１］将飞行器分为可变质量平台和恒

定质量发动机两部分，得到了有效的变质量系统

模型，设计控制律使主发动机摇摆以跟踪质心

位置．
本文针对载人月面着陆器动力下降姿态控制

的任务特点，提出ＲＣＳ与ＴＶＣ联合的姿态控制方
案，设计了针对质心偏移的自适应姿态控制器．对
质心偏移进行在线估计，并利用ＴＶＣ主动抑制质
心偏移引起的扰动力矩．通过数值仿真验证所提
出的自适应姿态控制方法是否有效以及 ＲＣＳ和
ＴＶＣ控制能力能否满足要求，并在姿态控制仿真
中引入ＲＣＳ和ＴＶＣ的误差特性，以验证所设计姿
态控制器的鲁棒性．

１　月面着陆器姿态控制系统
１１　坐标系定义

在月面着陆动力下降中的姿态控制中主要使

用到两套坐标系，如图１所示，具体定义如下：
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图１　月面着陆器坐标系定义及姿态控制系统配置
　　１）本体坐标系ＯｂＸｂＹｂＺｂ．原点Ｏｂ为月面着
陆器质心；＋Ｘｂ轴与月面着陆器纵轴平行，由下
降级指向上升级；＋Ｚｂ轴位于通过质心的横截面
内，指向上升级舷窗往外的方向；

２）轨道坐标系ＯｂＸｏＹｏＺｏ＋Ｚｏ轴由质心指向月
球质心ＯＬ；＋Ｙｏ轴垂直于轨道面，与轨道正法线方
向平行；＋Ｘｏ满足右手法则，指向飞行前进方向．

ＯｂＸｂＹｂＺｂ主要用以描述部件的位置和指向，
月面着陆器的飞行姿态、相对月面的位置以及主

发动机侧摆方向都可以由 ＯｂＸｂＹｂＺｂ 相对
ＯｂＸｏＹｏＺｏ建立．
１２　姿态动力学及运动学

忽略月面着陆器柔性得到的动力学方程为

Ｊｂωｂ＋ω
×
ｂＪｂωｂ ＝Ｔｃ＋Ｔｄ． （１）

其中：Ｊｂ为月面着陆器总转动惯量，转动惯量变
化引起的姿态扰动相对于质心变化引起的扰动力

矩量级要小很多，可认为Ｊｂ恒定；ωｂ为月面着陆
器惯性角速度；Ｔｃ为主动姿态控制力矩，由 ＲＣＳ
和ＴＶＣ联合提供，即：Ｔｃ ＝ＴｃＲＣＳ＋ＴｃＴＶＣ；Ｔｄ ＝
［ＴｄｘＴｄｙＴｄｚ］

Ｔ为扰动力矩，在此只考虑质心偏移

因素．
用Ｑｂ＝［ｑｂ０ｑｂ

Ｔ］Ｔ表示当前月面着陆器相对

ＯｂＸｏＹｏＺｏ的姿态；用Ｑｒ＝［ｑｒ０ｑｒ
Ｔ］Ｔ表示期望月

面着陆器姿态，ωｒ表示期望的惯性角速度，则姿
态四元数误差Ｑｅ＝［ｑｅ０ｑｅ

Ｔ］Ｔ＝［ｑｅ０ｑｅ１ｑｅ２ｑｅ３］
Ｔ

满足运动学方程

Ｑｅ＝
ｑｅ０
ｑ

[ ]
ｅ

＝１２
－ｑＴｅωｅ

（ｑｅ０Ｉ３＋ｑ
×
ｅ）ω

[ ]
ｅ

． （２）

其中：Ｉ３为３阶单位矩阵；ｑｅ
×为ｑｅ的斜对称矩阵；

ωｅ＝［ωｅ１ωｅ２ωｅ３］
Ｔ表示惯性角速度误差，满足

ωｅ＝ωｂ－Ｒｅωｒ，

ωｅ＝ ωｂ－Ｒｅωｒ＋ω
×
ｅＲｅωｒ

{ ．
（３）

其中 ωｒ为期望惯性角加速度，在此可认为 ωｒ＝０．
动力下降段姿态控制中还应用了ＯｂＸｂＹｂＺｂ相

对ＯｂＸｏＹｏＺｏ的３－１－２转序欧拉角｛φ，θ，ψ｝以直
观表示月面着陆器的飞行姿态．由当前姿态欧拉角
｛φ，θ，ψ｝转换可以得到 Ｑｂ，由期望姿态欧拉角
｛φｒ，θｒ，ψｒ｝转换可以得到Ｑｒ．为满足主发动机推力
惯性空间指向的要求，期望姿态欧拉角设定为

［φｒ θｒ ψｒ］Ｔ ＝［０ θｒ（ｔ０）－ωｖ×ｔ０］Ｔ．

（４）
其中，θｒ（ｔ０）为俯仰角初始指令，由图 １知；
θｒ（ｔ０）＝１８０°；ωｖ为期望的俯仰角速率，ｔ为控制
时间．则期望惯性角速度设定为

ωｒ＝［０ －（ωｏ＋ωｖ） ０］Ｔ． （５）
其中ωｏ为轨道角速率．
１３　姿态控制执行机构

月面着陆器动力下降段采用 ＲＣＳ和 ＴＶＣ联
合姿态控制的方法，其中ＲＣＳ负责三轴主动姿态
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控制，ＴＶＣ负责抑制质心偏移所引起扰动力矩，
质心偏移量由在线自适应估计获得．

如图１所示，ＲＣＳ由４簇共１６个喷气推力器
组成，单个喷气推力器标称推力Ｆａ＝４９０Ｎ，作用
力臂Ｌｆａ＝３５５ｍ；Ｆｖ为 ＴＶＣ推力矢量，ＴＶＣ标
称推力Ｆｖ＝４０ｋＮ，作用点Ｏｆｖ到质心Ｏｂ的距离
Ｌｆｖ＝０７５ｍ，无侧摆且不考虑误差时，推力作用
线应与 ＋Ｘｂ轴重合．
１４　质心偏移

月面着陆器动力下降时两侧贮箱的排放不平

衡会使质心发生偏移，假设从初始质心Ｏｂ到偏移
后质心的距离向量为 ｒｏｆ＝［ＸｏｆＹｏｆＺｏｆ］

Ｔ．由于纵
向偏移Ｘｏｆ不会与Ｆｖ耦合引起扰动，仅引起 ＴＶＣ
作用距离Ｌｆｖ的变化，初步设计时不考虑．横向偏
移Ｙｏｆ、Ｚｏｆ与Ｆｖ耦合引起的扰动力矩为

Ｔｄ ＝［０ －ＦｖＺｏｆ ＦｖＹｏｆ］Ｔ． （６）

２　自适应姿态控制器设计与分析
２１　控制器设计

定义复合状态 ｓ＝［ｓ１　ｓ２　ｓ３］
Ｔ ＝ωｅ ＋

ｋ０ｑｅ，其中ｋ０为正常数，可视为姿态四元数误差的
增益．月面着陆动力下降段姿态控制器设计为
Ｔｃ＝－Ｋｓｓ－Ｔ^ｄ＋ω

×
ｂＪｂωｂ－Ｊｂ（ω

×
ｅＲｅωｒ＋ｋ０ｑｅ）．

（７）
其中：Ｋｓ为正定对称矩阵，可设定Ｋｓ＝ｋｓ×Ｉ３，ｋｓ
为正常数；引入ωｂ

×Ｊｂωｂ一项是为抵消姿态动力
学方程中的非线性项；^Ｔｄ为Ｔｄ的估计，其估计误
差及对时间微分为

珘Ｔｄ ＝Ｔｄ－Ｔ^ｄ，

珘Ｔ
·

ｄ ＝－Ｔ^
·

ｄ
{ ．

（８）

　　质心横向偏移Ｙｏｆ和Ｚｏｆ的自适应估计器设计为

Ｙ^
·

ｏｆ＝
Ｆｖ
Ｋｙｏｆ
ｓ３，

Ｚ^
·

ｏｆ＝－
Ｆｖ
Ｋｚｏｆ
ｓ２

{ ．

（９）

其中 Ｙ^ｏｆ和 Ｚ^ｏｆ为Ｙｏｆ和Ｚｏｆ的估计；Ｋｙｏｆ和Ｋｚｏｆ为正
常数，可视为质心偏移自适应估计的增益．
２２　控制系统分析

建立姿态控制系统Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

Ｖ＝１２ｓ
ＴＪｂｓ＋

１
２Ｋｙｏｆ

珘Ｙ２ｏｆ＋
１
２Ｋｚｏｆ

珘Ｚ２ｏｆ．（１０）

其中珘Ｙｏｆ＝Ｙｏｆ－Ｙ^ｏｆ和珘Ｚｏｆ＝Ｚｏｆ－Ｚ^ｏｆ为质心偏移
Ｙｏｆ和Ｚｏｆ的估计误差．

求函数Ｖ对时间的微分，并引入姿态动力学
方程（１）、姿态控制器（７）及质心偏移自适应更新

律（９）得到

　 Ｖ＝ｓＴＪｂｓ＋Ｋｙｏｆ珘Ｙｏｆ珘Ｙ
·

ｏｆ＋Ｋｚｏｆ珘Ｚｏｆ珘Ｚ
·

ｏｆ＝ｓ
Ｔ［－Ｋｓｓ＋

珘Ｔｄ］＋Ｋｙｏｆ珘Ｙｏｆ珘Ｙ
·

ｏｆ＋Ｋｚｏｆ珘Ｚｏｆ珘Ｚ
·

ｏｆ＝－ｓ
ＴＫｓｓ≤０．

（１１）
Ｖ≤０则闭环姿态控制系统是稳定的．由 ＬａＳａｌｌｅ
不变性原理知系统状态将收敛至Φ ＝｛ｓ：Ｖ＝０｝
的最大不变集中，即随着控制进行姿态四元数误

差和角速度误差均能收敛到零．

３　ＲＣＳ与ＴＶＣ模型及控制方法
包含误差的ＲＣＳ和ＴＶＣ模型如图１所示．

３１　ＲＣＳ模型及误差
ＲＣＳ推力矢量Ｆａ实际大小相对其标称值 Ｆａ

有大小为 ξｆａ的脉动，属随机误差．相对其标称作
用点Ｏｆａ，Ｆａ有大小为ρｆａ的推力横移；相对其标称
作用线，Ｆａ有大小为δｆａ的推力偏斜，这两者均属
系统误差．单个喷气推力器作用产生的实际控制
力矩大小为

ＴｃＲＣＳ ＝Ｆａ×（１＋ξｆａ）×（Ｌｆａ＋ρｆａ）×ｃｏｓδｆａ．

（１２）
　　ＲＣＳ中的喷气推力器一般成对使用，以消除
姿态控制对轨道控制的不利影响．如果 ＲＣＳ接收
的是姿态控制指令力矩ＴｃＲＣＳ，则喷气推力器可采
用脉宽调制（ＰｕｌｓｅＷｉｄｔｈＭｏｄｕｌａｔｉｏｎ：ＰＷＭ）方
法．ＲＣＳ最大单轴控制力矩为 ＴｍＲＣＳ ＝２×Ｆａ×
Ｌｆａ＝３４７９Ｎ·ｍ，则设定参考三角波幅值为
ＴｍＲＣＳ，得到三轴喷气推力器开关信号为

ＰＷＭｉ＝
１，　ＴｃＲＣＳｉ≥ＴｍＲＣＳ；

０，　ＴｃＲＣＳｉ＜ＴｍＲＣＳ
{ ．

（１３）

其中ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ．
３２　ＴＶＣ模型及误差

ＴＶＣ推力矢量Ｆｖ实际大小相对其标称值有
大小为ξｆｖ的脉动，属随机误差．相对其标称作用
点Ｏｆｖ，Ｆｖ有大小为ρｆｖ的推力横移；相对其标称作
用线，Ｆｖ有大小为δｆｖ的推力偏斜，这两者均属系
统误差．如果ＴＶＣ在俯仰或偏航方向的侧摆角度
为η，得到的实际控制力矩大小为
ＴｃＴＶＣ ＝Ｆｖ×（１＋ξｆｖ）×（Ｌｆｖ＋ρｆｖ）ｓｉｎ（η＋δｆｖ）．

（１４）
　　如果月面着陆器Ｙｂ、Ｚｂ方向上的扰动力矩为
Ｔｄｙ、Ｔｄｚ，不考虑执行机构时所需要的ＴＶＣ侧摆角
度为

ηｙｃ＝－ａｒｃｓｉｎ（Ｔｄｚ／（Ｆｖ×Ｌｆｖ）），

ηｚｃ＝－ａｒｃｓｉｎ（Ｔｄｙ／（Ｆｖ×Ｌｆｖ））
{ ．

（１５）

　　根据工程实际，ＴＶＣ侧摆伺服机构响应速度
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很快，此处暂不考虑ＴＶＣ侧摆伺服系统的复杂特
性，仅在 ＴＶＣ侧摆角输出上增加了饱和限制环
节．如果ＴＶＣ最大侧摆角为 ηｍ，则其能提供的最
大力矩为ＴｍＴＶＣ ＝Ｆｖ×Ｌｆｖ×ｓｉｎ（ηｍ）．

４　数值仿真与分析

４１　仿真参数
月面着陆器动力下降段初始轨道高度为

ｈ（ｔ０）＝１００ｋｍ．此时构型比较对称，整体转动惯

量为

Ｊｂ ＝

　
９６×１０４ ０ ７８４５×１０２

０ １４１７５×１０５ ０
７８４５×１０２ ０ １２×１０









５
ｋｇ·ｍ２．

　　初始惯性角速度为ω（ｔ０）＝［１－１１］
Ｔ（（°）·ｓ－１），

初始姿态有小偏差，欧拉角设定为 ｛φ（ｔ０），
θ（ｔ０），ψ（ｔ０）｝＝｛１，－２，－２｝°．针对质心偏移进
行自适应姿态控制仿真所需其他参数见表１．

表１　动力下降段姿态控制仿真系统参数

参数ωｏ／（（°）·ｓ－１）ωｖ／（（°）·ｓ－１） Ｙｏｆ／ｍ Ｚｏｆ／ｍ ξｆａ／％ ξｆｖ／％ δｆａ／（°） δｆｖ／（°）

取值 ０．０５０９ ００６５３ ９６×１０－３ ８４×１０－３ ５ ３ ０１° ０１

说明 轨道角速度 期望俯仰角速度 质心横向偏移 ＲＣＳ推力脉动 ＴＶＣ推力脉动 ＲＣＳ推力偏斜 ＴＶＣ推力偏斜

参数 ρｆａ／ｍ ρｆｖ／ｍ Ｋｙｏｆ Ｋｚｏｆ Ｋｓ ｋ０ ηｍ ／（°）

取值 １×１０－３ ５×１０－４ ２８７４×１０５ ４１８７×１０５ ５×１０４×Ｉ３ １０ ６

说明 ＲＣＳ推力横移 ＴＶＣ推力横移 质心偏移自适应估计增益 姿态控制增益 ＴＶＣ最大侧摆角

４２　仿真结果及分析
单台主发动机使用ＴＶＣ时，只能提供俯仰和

偏航方向的控制力矩，所以基于ＲＣＳ与ＴＶＣ有三
种力矩分配方式：１）ＲＣＳ进行三轴姿态控制同时
抑制干扰力矩，ＴＶＣ不作用；２）ＲＣＳ进行三轴姿
态控制，ＴＶＣ抑制干扰力矩；３）ＲＣＳ进行滚动控
制，ＴＶＣ进行俯仰偏航姿态控制同时抑制干扰力
矩．针对三种力矩分配方式进行数值仿真，仿真结
果分别以下标１、２、３表示．
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图２　不同姿态控制方式下的姿态角误差对比

　　三种力矩分配方式下姿态控制都是稳定的，
但方式３）控制效果相对要好，在姿态角速度误差
控制上最为明显（如图３）．以俯仰轴为例，方式
１）中超过 ２×１０－３（°／ｓ），方式 ２）中接近 ２×
１０－３（°／ｓ），方式３）中则要上至少 １个数量级．
以下仿真均针对力矩分配方式３）进行．
　　图４和图５中，质心偏移估计误差是收敛的．

考虑执行机构误差时，相对估计误差最后减小到

２０％以内；不考虑执行机构误差时，最终相对估计
误差非常小．仿真说明所设计质心偏移自适应估
计方法有效，但受到执行机构误差的影响．
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图３　不同姿态控制方式下的姿态角速度误差对比
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图４　质心偏移实际值及其估计误差（考虑执行机构误差）
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　　ＴＶＣ承担俯仰偏航姿态控制以及抑制干扰
力矩的任务，其最大实际侧摆角度接近３°，满足
表１中６°限制（如图６所示）．主发动机侧摆引起
的推力损耗很小，最大不超过００５％．由图７可

知，ＲＣＳ力矩指令不超过 ±１０００Ｎ·ｍ，处在其
力矩产生能力（±３５５０Ｎ·ｍ）以内；ＴＶＣ力矩指
令不超过±１０００Ｎ·ｍ，也处在其力矩产生能力
（±３１３５Ｎ·ｍ）以内．
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　　图５　质心偏移实际值及其估计误差　　　图６　ＴＶＣ侧摆角度及主发动机　　图７　ＲＣＳ与ＴＶＣ指令力矩
　　　　　（不考虑执行机构误差）　　　　　　　　　　推力损耗率

５　结　论
动力下降过程中的载人月面着陆器是一个变

质量系统，姿态控制任务周期短但精度和响应速

度要求高．不同贮箱推进剂排放不平衡会使月面
着陆器质心偏离主发动机推力作用线，主发动机

工作时会引入大量级的扰动力矩，影响月面着陆

任务的安全性和可靠性．
本文提出了 ＲＣＳ与 ＴＶＣ联合的自适应姿态

控制方法，质心偏移在线自适应估计，并对质心偏

移引起的大量级干扰力矩进行主动抑制，理论分

析证明闭环姿态控制系统稳定．力矩分配存在三
种方式，其中方式３）（ＲＣＳ进行滚动轴控制，ＴＶＣ
进行俯仰偏航轴姿态控制同时抑制干扰力矩）的

姿态控制效果最好．
数值仿真表明执行机构误差会降低质心偏移

自适应估计的精度，但估计误差均能控制到２０％
以内，有利于提高姿态控制精度．ＲＣＳ和 ＴＶＣ力
矩指令均在其能力范围内，ＴＶＣ最大侧摆角设定
为６°，能够满足抑制干扰力矩的要求，且主发动
机推力损耗很小．

综上，理论分析和数值仿真表明本文提出的

ＲＣＳ与ＴＶＣ联合的自适应姿态控制方法可行，适
合应用于载人登月任务，相关结论可为后续工程

应用提供参考．
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