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摘　 要：提出了一种面向月面紧急救援任务的多阶段轨道转移与定点着陆全程时间最优制导新方法。
建立了包含 ４ 个阶段的月面紧急救援全程运动及动力学模型。 在初轨转移段，设计了在月球非球形

引力摄动下基于“预测＋校正”的 Ｌａｍｂｅｒｔ 算法。 在动力下降段，利用哈密尔顿函数设计了一种可在轨

实时应用的时间次优显式制导律。 针对多阶段全局时间最优制导问题，通过对全程各段建立允许控

制集，采用动态规划法得到了全程时间最优的制导律。 仿真结果表明该方法相比于分段最优控制方

法优化效果更好，全过程用时更短，对未来载人月球探测过程可能出现的月面紧急救援任务具有重要

意义。
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　 　 月球是距离地球最近的天体，也是空间科学研

究最重要的天体之一。 从 ２０ 世纪 ５０ 年代开始就有

各类航天器对月球进行探测。 １９６１ 年至今，以美

国、欧空局、中国、日本、印度等为代表的世界主要航

天大国和组织开始制定各自的载人登月计划，其中

以美国 ２０１９ 年最新提出的＂阿耳忒弥斯＂载人月球

探测计划为代表。 载人登月的下一步是建立月球基

地，目前各国提出了不同的月球基地方案，其中以

“门德尔计划”为代表［１］。 载人登月是一项极为复

杂的系统工程，一旦某些环节出现问题宇航员将在

月表处于危险之中。 同时由于地月距离遥远，宇航

员无法等到地球再次发射航天器进行救援，所以需

要设计一种部署在环月球轨道的救援航天器。
目前针对该类面向月球紧急救援任务的制导规

划研究较少。 传统轨道规划主要考虑燃料最优，而
对于紧急救援任务需要考虑时间最优，是本文与传

统方法的本质区别。 本文首先对该类航天器的工作

模式进行假设：航天器分为轨道舱和救援舱两部分，
首先由初始轨道经轨道转移到达任务轨道，下降轨

道高度，经一段时间调整后星下点到达救援点附近。
随后释放着救援舱，经制动下降软着陆于月表，投放

救援物资，轨道舱则留在任务轨道为救援舱提供导

航与通讯。
本文研究的制导问题是一种终端时间自由且带

有条件约束的非线性最优化控制问题，其分为 ４ 个

阶段，即初轨段、初轨转移段、任务轨道调相、动力下

降段，其中需要在第 ２、４ 段设计轨道转移制导、制动

段软着陆制导，在第 １、３ 段仅进行轨道保持控制，最
后设计基于动态规划法的全局最优制导律。

目前，轨道转移制导主要分为连续推力制导和

脉冲推力制导 ２ 类［２⁃３］。 连续推力制导为非线性规

划问题，使用遗传算法、伪谱法和差分进化算法等进

行求解，其控制复杂，对推力器经度要求高［４］。 脉

冲推力制导主要以两脉冲 Ｌａｍｂｅｒｔ 轨道转移为代

表，求解动力学方程的边值问题，从而确定 ２ 次的脉

冲，其控制简单，对单次推力大小要求较高［５］。
目前，软着陆制导的方法主要分为重力转弯制

导、标称轨迹制导和闭环显式制导 ３ 类［６］。 重力转

弯制导方法简单可行，但无法进行时间和燃料优

化［７］。 标称轨迹制导理论上可实现燃耗最优，但考

虑到软着陆时间较短和星载计算机能力限制使其难

以实现［８］。 显式制导方法根据着陆器的运动状态，
按照泛函的显函表达式实时计算控制量的制导方

法。 该方法物理意义明确，实时性好，但鲁棒性需要
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提高［９］。
目前，关于月球软着陆的轨道转移优化方法、制

动下降段优化方法均研究较多，但是将整个着陆过

程整体优化的研究较少。 本文研究点在于对月面紧

急救援任务，设计了一种全程时间最优的制导律。
本文从全程时间最优的角度对制导过程进行分析和

建模。 首先采用普适变量法对月球引力摄动下的单

圈 Ｌａｍｂｅｒｔ 轨道转移问题进行分析，而后采用改进

显式制导方法解决了动力下降段制导问题，并提出

允许控制数据库的概念。 最后采用动态规划法，从
已建立的全程各段控制集中优化选择各阶段初末条

件实现制导过程的全局时间最优。

１　 问题描述

救援航天器的工作分为 ４ 个阶段：①在接到救

援指令后，在 １００ ｋｍ 环月待命圆轨道上移动到轨道

转移的起始点；②采用双脉冲 Ｌａｍｂｅｒｔ 轨道转移的

模式，从待命轨道机动进入 １５ ｋｍ 任务圆轨道；③在

任务轨道上飞行一段时间，使接近救援点，该任务轨

道上应仅有一个点距离待救援最近；④在任务轨道

上释放着救援舱，经动力段制导，下降高度到达软着

陆前 ２ ｋｍ 悬停点。

图 １　 救援航天器工作模式示意图

在紧急救援着陆过程中存在三步决策，分别是

离开初始轨道时的位置、进入任务轨道的位置、离开

任务轨道的位置。 每一阶段的终态都是下一阶段的

初始状态，同时每一阶段都存在一定约束，这导致了

紧急救援的时间优化问题是一个强耦合、非线性的

问题。 对该问题决策变量可选为初轨段时间 Δｔ１、
初轨转移段时间 Δｔ２、初轨转移段结束点状态 Ｘ２ 和

任务轨道段时间Δｔ３，在确定上述决策变量的基础上

就可以通过数值积分获得航天器每时刻状态和制动

下降段时间 Δｔ４。
对全过程优化定义为：给定初始点状态 Ｘ０ 和待

救援点位置 Ｘ ｆ，在满足各阶段约束的情况下，求取

优化决策变量 Δｔ１，Δｔ２，Ｘ２，Δｔ３ 以完成任务。 对于多

步优化问题，采用动态规划法求解可以降低算法时

间复杂度。

２　 月球非球形摄动下的 Ｌａｍｂｅｒｔ 轨
道转移

２．１　 轨道转移动力学模型

如图 ２ａ）所示，设 Ｏ⁃ＸＹＺ 为惯性坐标系，Ｏ 位于

月心，ＯＺ指向初始航天器方向，ＯＸ在环月轨道平面

内，指向前进方向，ＯＹ 由右手定则确定，构成直角坐

标系。 φ，θ 分别表示发动机推力在轨道坐标系下的

方向角和俯仰角，发动机推力引起的速度增量在惯

性系下的三轴分量分别为 Δｕ，Δｖ，Δｗ，航天器状态

向量 Ｐ（ｘ，ｙ，ｚ，ｕ，ｖ，ｗ） 均在月心惯性系下表示。

图 ２　 坐标系和变量定义

本文基于二体问题和开普勒轨道假设， 将

Ｌａｍｂｅｒｔ 问题改进为固定时间（ ｔｆ） 约束下，已知初

末状态向量 Ｐ０，Ｐ ｔｆ ，求解 ２ 次轨道转移脉冲的两点

边值问题。 其动力学方程为
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式中， μ 为月球引力常量，ｒ 为轨道半径。 由于采用

脉冲推力轨道转移，状态量在边界发生突变，该运动

学方程输入的边界值 ｉ０，ｉｔｆ由（２） 式确定

　 ｕ０ ＝ ｕ －
０ ＋ Δｕ０ 　 ｖ０ ＝ ｖ －

０ ＋ Δｖ０ 　 ｗ０ ＝ ｗ －
０ ＋ Δｗ０

　 ｕｔｆ ＝ ｕ －
ｔｆ ＋ Δｕｔｆ 　 ｖｔｆ ＝ ｖ －

ｔｆ ＋ Δｖｔｆ 　 ｗ ｔｆ ＝ ｗ －
ｔｆ ＋ Δｗ ｔｆ

（２）

０６１
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式中：ｉ －０ ，ｉ
－
ｔｆ（ ｉ ＝ ｕ，ｖ，ｗ） 分别表示第一、二次施加脉

冲前速度；Δｉ０，Δｉｔｆ 分别为 ２ 次施加的速度脉冲。
在 Ｌａｍｂｅｒｔ 轨道转移中边界条件由执行任务时

的初始状态和目标点的位置决定。 对该过程消耗的

燃料进行分析，令 Ｑ ＝ Ｉｓｐｇｅ 则

Δｍ０ ＝ ｍ０ｅｘｐ
－ Δｕ２

０ ＋ Δｖ２０ ＋ Δｗ２
０

ｇｅＩｓｐ

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ （３）

Δｍｔｆ ＝ ｍｔｆｅｘｐ
－ Δｕ２

ｔｆ ＋ Δｖ２ｔｆ ＋ Δｗ２
ｔｆ

ｇｅＩｓｐ

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ （４）

式中： Ｉｓｐ 为发动机比冲；ｇｅ 为地球引力常数；Ｑ 为单

位推进剂产生的冲量；ｍ０，ｍｔｆ 为 ２ 次轨道转移前的

质量；Δｍ０，Δｍｔｆ 为 ２ 次轨道转移消耗推进剂质量。
上述（１） ～ （４）式构成了轨道转移动力学模型，

该类问题可通过构建普适变量时间方程，使用

Ｎｅｗｔｏｎ 迭代法进行求解，本文不再赘述［１０］。
２．２　 月球非球形摄动下的制导律设计

对于月球而言，其非球形摄动的 Ｊ２，Ｊ２２ 项影响

最大，月球引力位函数在惯性系下形式如下［１１］

Ｕ ＝ μ
ｒ
｛１ ＋ ∑

ｌ ＞ １
∑

ｌ

ｍ ＝ ０

ａｅ

ａ
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

ｌ

Ｐ ｌｍ（ｓｉｎϕ）·

　 ［Ｃ ｌｍｃｏｓｍλＧ ＋ ＳｌｍｓｉｎｍλＧ］｝ （５）
式中： Ｃ ｌｍ，Ｓｌｍ 为非归一化谐系数；Ｐ ｌｍ 为缔合勒让德

函数；λ Ｇ，ϕ 为月心经纬度。 对于月球引力的 Ｊ２ 项

Ｃ２，０ ＝ － ８．４７５ ０５ × １０ －４，Ｓ２，０ ＝ ０，对于月球引力的 Ｊ２２

项 Ｃ２，２ ＝ ８．４１７ ７５ × １０ －５，Ｓ２，２ ＝ ４．９６０ ５３ × １０ －５。
考虑摄动后的航天器运动学模型为

ｒ̈ ＝ － Ｇｍ
ｒ３

ｒ ＋ ｇｒａｄＵ （６）

式中，ｇｒａｄＵ 为月球引力位梯度。
对于远距离变轨，航天器受摄运动的结果可以

最终表示为脱靶量，定义等时交会点 Ｐ∗
ｔｆ 为航天器

预定转移时间后到达的位置与速度矢量。 其与期望

交会点状态 Ｐ ｔｆ 之间的矢量差为脱靶矢量 Ｌｍ

Ｌｍ ＝ Ｐ ｔｆ － Ｐ∗
ｔｆ （７）

综合（１） ～ （７）式本文构建了一种迭代算法对其进

行修正，如图 ３ 所示。 在已知 ｒ －０ ，ｒｔｆ 和 ｔｆ 的前提下，
可以求解出对应的速度增量和燃料消耗。

记录每种状态下的容许转移控制，建立轨道转

移数据库，即所有容许控制的集合，而后采用动态规

划的方法从数据库中选出最优控制集合，以实现对

全程最优解的确定。

图 ３　 受摄动 Ｌａｍｂｅｒｔ 问题求解流程

３　 制动段制导律设计

３．１　 制动段动力学模型

设 Ｏ′⁃ＸＹＺ 为原点在月心的惯性坐标系，Ｏ′Ｚ 轴

指向动力下降段起始点，Ｏ′Ｘ轴位于 ｖ和Ｏ′Ｚ轴所确

定的平面内，垂直于Ｏ′Ｚ轴，指向速度方向为正；Ｏ′Ｙ
轴服从右手法则。 设 ｏ⁃ｘｙｚ 为原点在着陆点的着陆

场坐标系，ｏｚ轴沿 Ｏ′ｏ方向背离月心为正，ｏｘ轴垂直

于 ｏｚ 轴指向运动方向为正；ｏｙ 轴服从右手法则。 忽

略月球自转，在整个制导过程中，视月球重力加速度

为常值。 则在着陆场坐标系中，动力学模型可近似

表示为［１２］

ｘ̇ ＝ ｕ
ｙ̇ ＝ ｖ
ｚ̇ ＝ ｗ

ｕ̇ ＝ Ｆ
ｍ
ｓｉｎφｃｏｓΦ ＝ ａｘ

ｖ̇ ＝ Ｆ
ｍ
ｓｉｎφｓｉｎΦ ＝ ａｙ

ｗ̇ ＝ Ｆ
ｍ
ｃｏｓφ － ｇＬ ＝ ａｚ － ｇＬ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï

（８）

式中： ａｘ，ａｙ，ａｚ 分别为着陆场坐标系下的三轴加速

度分量；φ，Φ 为制动力的俯仰角和方向角；ｇＬ 为月

球重力加速度，视为常数。 发动机为液体燃料，全程

工作，比冲一定［１２］。
３．２　 最优制动段制导律设计

救援舱状态矢量为 Ｘ ＝ ［ ｘ ｙ ｚ ｕ ｖ ｗ］ Ｔ

其控制变量为 Ｕ（ ｔ） ＝ ［ａｘ ａｙ ａｚ］ Ｔ，Ｕ（ ｔ） ∈ Ｕ ⊂
Ｒｍ，ｔ ∈ ［０，ｔｇｏ］ ，则状态方程可以写为

１６１
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Ｘ̇ ＝ ｆ［Ｘ（ ｔ），Ｕ（ ｔ），ｔ］，ｔ ∈ ［０，ｔｇｏ］ （９）
　 本文根据发动机等加速度且全程工作的假设，引
入如下性能指标，将下降段时间最优问题转化为能

量消耗最优问题，在能量最优显式制导控制［１３］ 的基

础上进行求解。

ｍｉｎＪ ＝ １
２ ∫

ｔ ｇｏ

０
（ａ２

ｘ ＋ ａ２
ｙ ＋ ａ２

ｚ ）ｄｔ （１０）

　 　 这样，（８） ～ （１０）式就构成了一个最优控制问

题，在最短的 ｔｇｏ 内通过容许控制角［φ Φ］ Ｔ，使救

援舱到达期望状态。 由极大值原理，引入哈密尔顿

函数

Ｈ ＝－ １
２
（ａ２

ｘ ＋ ａ２
ｙ ＋ ａ２

ｚ ） ＋ λＴ ｆ（Ｘ（ ｔ），Ｕ（ ｔ），ｔ）

（１１）

式中： λ为协态变量，由共轭方程 λ̇ ＝ － ∂Ｈ
∂Ｘ

计算得到

λ１ ＝ λ１０

λ２ ＝ λ２０

λ３ ＝ λ３０

λ４ ＝ － λ１０ ｔｇｏ ＋ λ４０

λ５ ＝ － λ２０ ｔｇｏ ＋ λ５０

λ６ ＝ － λ３０ ｔｇｏ ＋ λ６０

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（１２）

　 　 由最优性条件
∂Ｈ
∂Ｕ

＝ ０，可得

ａｘ ＝ － λ１０ ｔｇｏ ＋ λ４０

ａｙ ＝ － λ２０ ｔｇｏ ＋ λ５０

ａｚ ＝ － λ３０ ｔｇｏ ＋ λ６０

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１３）

　 　 将（１３）式带入（８）式积分求解可以得到协态变

量的中间参数 （λ １０，λ ２０，λ ３０，λ ４０，λ ５０，λ ６０） 的表达

式，进而得到每时刻三轴方向需要的加速度

ａｘ ＝
６（ｘｔｆ － ｘ０） － ２（ｕｔｆ ＋ ２ｕ０） ｔｇｏ

ｔ２ｇｏ

ａｙ ＝
６（ｙｔｆ － ｙ０） － ２（ｖｔｆ ＋ ２ｖ０） ｔｇｏ

ｔ２ｇｏ

ａｚ ＝
６（ ｚｔｆ － ｚ０） － ２（ｗ ｔｆ ＋ ２ｗ０） ｔｇｏ

ｔ２ｇｏ
＋ ｇＬ

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（１４）

　 　 通过最优控制的三轴加速度反推最优控制的俯

仰角和方向角为

φ ＝ ａｒｃｃｏｓ
ａｚ

ａ２
ｘ ＋ ａ２

ｙ ＋ ａ２
ｚ

æ

è
çç

ö

ø
÷÷

Φ ＝ ａｒｃｔａｎ
ａｙ

ａｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ π

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１５）

　 　 实际推力可以表示为

Ｆ ＝ ｍ ａ２
ｘ ＋ ａ２

ｙ ＋ ａ２
ｚ （１６）

　 　 对于剩余时间 ｔｇｏ 的求解，考虑到对于初始位置

运行到末端位置的初始时间的不确定性，但由于最

优控制原理始终成立 Ｈ ｜ ｔ ＝ ｔｇｏ
＝ ０，则

－ １
２
（ａ２

ｘ ＋ ａ２
ｙ ＋ ａ２

ｚ ） ＋ λ１ｕ ＋ λ２ｖ ＋ λ３ｗ ＋

　 λ４ａｘ ＋ λ５ａｙ ＋ λ６ａｚ － λ６ｇＬ ｜ ｔ ＝ ｔｇｏ
＝ ０ （１７）

　 　 则 ｔｇｏ 的解析表为

１
２
ｇＬ ｔ４ｇｏ － ２（ｕ２

０ ＋ ｖ２０ ＋ ｗ２
０） ｔ２ｇｏ －

　 １２（ｕ０ｘ０ ＋ ｖ０ｙ０ ＋ ｚ０ｗ０） ｔｇｏ － １８（ｘ２
０ ＋ ｙ２

０ ＋ ｚ２０） ＝ ０
（１８）

　 　 ｔｇｏ 可以由上述四次方程解析获得，这样（１４）
～ （１６） 式和（１８） 式就构成了一组最优制导律。 在

给定着陆的初末位置时，就可以计算这种状态下最

优轨迹和时间消耗，并建立动力下降段允许控制数

据库，为全局最优的制导律提供数据支撑。

４　 全局动态规划法

本文二、三部分的分析，着重于紧急救援航天器

第② 、④ 阶段的制导律设计，在每个阶段中给定相

应条件即可得到制导轨迹和飞行时间。 在初轨段和

任务轨道调相段的飞行时间可以由下式确定

Ｔ ＝
δ１ － δ２

χ （１９）

式中： δ １，δ ２ 为进入和离开任务 ／ 初始轨道时刻所对

应的真近点角；χ 为任务 ／ 初始轨道角速度。
同时，在全过程还要考虑到如下过程约束

Δｍ０ ＜ Δｍ∗
０

Δｍｔｆ ＜ Δｍ∗
ｔｆ

（Δｍ０ ＋ Δｍｔｆ） ／ ｍ０ ＜ μ∗
Ｆ１

∫Δｔ ２
０

􀭾ｍ２ｅｘｐ
ａ２
ｘ ＋ ａ２

ｙ ＋ ａ２
ｚ

ｇｅＩｓｐ

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ｄｔ

ｍ２０
＜ μ∗

Ｆ２

φ̇ ＜ φ̇∗

ϕ̇ ＜ ϕ̇∗

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï

（２０）

式中： “∗” 项表示航天器最大容许量；μＦ 表示燃料

质量因数；􀭾ｍ２ 表示动力下降段每时刻质量；Δｔ２ 为动

力下降段时间。 此外，救援舱在任务轨道上移动的
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相位应大于 ５０°，以保证轨道转移后的稳定控制。

图 ４　 动态规划法网络图

对于多约束优化问题，采用动态规划法求解。
其主要原理是不论第一段采取何种决策，第二段以

后的决策序列都对第一段产生的状态是一个最优决

策。 动态规划法的时间复杂度相较于遍历搜索法的

Ｏ（ｎ！ ） 降低到了 Ｏ（ｎ２），更便于在轨计算［１４］。 其

具体实现步骤为：
ｓｔｅｐ１　 为实现月面紧急救援，取如下表示全程

用时最短的性能指标函数

ｆ４（Ａ） ＝ ｍｉｎ ∑
４

ｋ ＝ １
ｄｋ（ｕｋ）{ } （２１）

式中： ｕｋ 为 ｋ阶段允许控制集；ｄｋ（ｕｋ） 为从 ｋ阶段的

ｕｋ 选择的控制对应的时间。
ｓｔｅｐ２　 对于动力下降段决策，输入待救援点位

置 Ｘ ｆ、任务轨道调相段结束状态 Ｘ３，利用（１４） 至

（１６） 式、 （１８） 式获得制动段允许控制集， 定义

ｆ１（Ｅ） 为各 Ｘ３ 对应的最短转移时间。
ｆ１（Ｅ） ＝ ｍｉｎ｛ｕ４（Ｄｉ，Ｅ）｝ （２２）

　 　 ｓｔｅｐ３　 对于任务轨道调相段，输入状态 Ｘ２，Ｘ３，
利用（１９） 式获得允许控制集，定义 ｆ２（Ｄｉ） 为各 Ｘ２

状态到救援点的最短时间。
ｆ２（Ｄｉ） ＝ ｍｉｎ｛ｕ３（Ｃ ｊ，Ｄｉ） ＋ ｆ１（Ｅ）｝ （２３）

　 　 ｓｔｅｐ４　 对于初轨转移段，输入状态 Ｘ１，Ｘ２，ｔｆ，利
用图 ３ 的受摄动 Ｌａｍｂｅｒｔ 问题求解流程获得转移段

允许控制集，定义 ｆ３（Ｃ ｊ） 为各 Ｘ１ 到救援点的最短时

间。
ｆ３（Ｃ ｊ） ＝ ｍｉｎ｛ｕ２（Ｂｋ，Ｃ ｊ） ＋ ｆ２（Ｄｉ）｝ （２４）

　 　 ｓｔｅｐ５　 对于初轨段采用和 ｓｔｅｐ３ 相同的方法，
获得初始点 Ｘ０ 到救援点的最短时间，即全局最

优解。
ｆ４（Ｂｋ） ＝ ｍｉｎ｛ｕ１（Ａ，Ｂｋ） ＋ ｆ３（Ｃ ｊ）｝ （２５）

式中， ｕ１，ｕ２，ｕ３，ｕ４ 为上文建立的符合各阶段条件约

束的允许控制数据库。
有别于传统航天多阶段任务的经验决策，通过

上述迭代递推的方法的各阶段控制，使之在全局上

时间最优。 所述的各阶段允许控制集是满足（２０）
式约束的有限集合，其集合的大小可根据所需的求

解精度确定。

５　 仿真验证

采用计算机数值仿真方式进行验证，轨道积分

采用 ｏｄｅ４５ 变步长方法。 假定某月面紧急救援任务

的初始条件为：月球引力常数 μ ＝ ４ ９０３ ｋｍ３ ／ ｓ２，ｒ ＝
１ ７３８ ｋｍ，救援航天器总体质量为 ３ ０００ ｋｇ，其燃料

质量因数为 μＦ１
＝ ０．３，Ｉｓｐ ＝ ３５０ ｓ，初始轨道为 ｉ ＝ ０ 的

１２０ ｋｍ 高度的圆轨道，位于月球经纬坐标系下

（０°Ｎ，１００°Ｗ），任务轨道高度为 １５ ｋｍ，释放的救援

舱质量为 １ ０００ ｋｇ，Ｉｓｐ２ ＝ ３００ ｓ，μＦ２ ＝ ０．４，待救援点在

月球经纬坐标系下为（１０°Ｎ，２０°Ｅ）。 设在任务过程

４ 个阶段的用时分别为 Δｔ１，Δｔ２，Δｔ３，Δｔ４，各阶段的

允许控制集合构建时按位置精度为轨道倾角与月心

角 １°，时间精度 １ ｓ 进行仿真。 图 ５ 至 ９ 分别表示

各阶段的允许控制集。
由图 ５ 可知 Δｔ１，Δｔ３ 与航天器在轨道运行经过

的月心角的关系，在二体模型下其运行时间与月心

角呈线性关系，在任务轨道上运行相同的月心角所

用的时间相对较短，这是由于其轨道高度较低。 为

了实现救援航天器的快速着陆，尽可能多地在任务

轨道时运行。

图 ５　 Δｔ１，Δｔ３ 与在轨运行月心角的关系

图 ６ 表示引力摄动下 Ｌａｍｂｅｒｔ 轨道转移所消耗
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图 ６　 Ｌａｍｂｅｒｔ 转移燃料消耗与入轨位置

的燃料质量与初末位置经过的月心角 Δθ 和给定转

移时间 ｔｆ 有关。 在一定的 Δθ 下，燃料消耗随 ｔｆ 的
增加先减小后增大，总存在一个极小值，当目标轨道

倾角和升交点赤经变化时，燃料消耗和 Δθ 与 ｔｆ 的
关系时相似的。

图 ７ 表示在轨道转移部分段允许控制集，取燃

料消耗恰满足约束的最短转移时间的控制作为允许

控制。 最短转移时间 ｔｆ 随目标轨道升交点和运行

的月心角 Δθ 增大而增大，随轨道倾角 Δｉ 变化不

明显。

图 ７　 转移段允许控制集

　 　 图 ８ 表示救援舱不同位置进入动力下降段到救

援点所消耗的时间，其中轨道倾角和经度表示航天

器进行下降段制导的初始位置。 可知初始经度越靠

近目标，则所用的时间将会非线性的减小，越晚离轨

则时间减少的越多，而下降段时间对轨道倾角不敏

感。 在燃料允许条件下，最短着陆时间为 ３５３．９ ｓ。

图 ８　 制动段允许数据集

将建立的关于 Δｔ１，Δｔ２，Δｔ３，Δｔ４ 的允许控制数

据库带入到（２１） ～ （２５）式的动态规划法递推方程

中，用文献［１７］中求解方法计算得到救援航天器各

阶段的控制［１５］。
其中在 Ｌａｍｂｅｒｔ 转移段施加的第一次脉冲为

ΔＶ１ ＝ （ － ４３７． ２６，３８４． ７８，２５５． ９１） Ｔ ｍ ／ ｓ 燃料消耗

５５３．２５ ｋｇ，第二次脉冲为 ΔＶ２ ＝ （２５８． ８７，－ ４０３． ９８，
５．５５） Ｔ ｍ ／ ｓ 燃料消耗 ３４６．７５ ｋｇ。 从表 １ 中可以看

出，全局最优控制的结果并不是各阶段最优控制的

简单叠加，采用本文的算法救援航天器共用时

２ ３２２．３２ ｓ，消耗燃料质量为 １ ２５７．５ ｋｇ，且满足各阶

段的性能要求。
表 １　 基于动态规划的控制结果

阶段 时间消耗 ／ ｓ 燃料 ／ ｋｇ 阶段开始位置

初始轨道段 ６１．８５ ０ （０°Ｎ，１００°Ｗ），１２０ ｋｍ

初轨转移段 ８６５．００ ９００．００ （０°Ｎ，９６．９°Ｗ），１２０ ｋｍ

任务轨道段 ８９９．８７ ０ （１．９°Ｎ，４０．２°Ｗ），１５ ｋｍ

制动下降段 ４９５．６０ ３５７．５ （８．９°Ｎ，９．２°Ｅ），１５ ｋｍ

图 ９　 动力下降段控制推力方向角随时间变化

图 ９ 分析了在制动段其发动机的俯仰角和方向

角随时间变化情况，从仿真结果可以看出，着陆器在

该显式制导律作用下可以准确安全地到达目标着陆
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点， 速度同时减小为零。 φ 的变化范围较小，用于

减速，Φ 用于调整方向。 在前 ３４７ ｓ ２ 个推力方向角

变化都比较平缓， 在 ３４７ ｓ 后 Φ 发生了抖振，这是

由于随着目标的接近，（１４）式中的 ｔｇｏ减小，引起的

加速度发散，解决方法为临近目标上空时按惯性飞

行或设计临近目标时的制导律。
在以往的工程设计中，通常将优化问题在各阶

段分别考虑，导致无法得到总体最优的结果，现假设

两种局部最优设计思想与本文总体优化方法对比分

析。 局部优化方案Ⅰ：考虑初轨段时间最短，即当接

收到救援指令后立刻进行轨道转移，其余 ３ 个阶段

按本文方法设计；局部优化方案Ⅱ：考虑初轨转移段

时间最短，即在燃料允许的范围内进行变轨时间最

短的轨道转移，其余 ３ 个阶段按本文方法设计。
将这 ２ 种可能的设计情况在不同待救援点下与

本文的全局最优方法对比，得到全局最优控制优化

效果优于传统设计，采用全局优化方法的任务全过

程时间更短，在 ３ 种工况下分别最多减少了 ４．０７％，
２．８２％，３．４１％。

表 ２　 ３ 种设计方法在不同工况下的比较

设计方法 待救援点坐标 救援用时 ／ ｓ
本文

Ⅰ
Ⅱ

（１０°Ｎ，２０°Ｅ）
２ ３２２．３
２ ３８９．１
２ ４１６．８

本文

Ⅰ
Ⅱ

（３０°Ｎ，２０°Ｅ）
２ ３５９．６
２ ４０３．９
２ ４２６．２

本文

Ⅰ
Ⅱ

（１０°Ｎ，４０°Ｅ）
２ ７０９．２
２ ７７９．０
２ ８０１．５

６　 结　 语

在月球表面实施多约束的精确制导快速救援，
是未来保证月球探测开发领域广受关注的研究热

点。 本文基于全局优化的最优控制方法给出了月面

救援控制的一般设计流程，并进行了数值验证，实现

了时间最优着陆任务，满足了过程中的多约束。 结

果表明， 该方法完全满足月球快速软着陆任务的精

确性和安全性要求，为今后的研究提供参考。

参考文献：

［１］　 ＢＯＮＮＥＶＩＬＬＥ Ｒ． Ａ Ｔｒｕｌｙ ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ ｌｕｎａｒ ｂａｓｅ ａｓ ｔｈｅ ｎｅｘｔ ｌｏｇｉｃａｌ ｓｔｅｐ ｆｏｒ ｈｕｍａｎ ｓｐａｃｅｆｌｉｇｈｔ［ Ｊ］． Ａｄｖａｎｃｅｓ ｉｎ Ｓｐａｃｅ Ｒｅ⁃
ｓｅａｒｃｈ， ２０１８， ６１（１２）： ２９８３⁃２９８８

［２］　 李彬． 脉冲推力轨道机动可达性方法研究［Ｄ］． 长沙： 国防科学技术大学， ２０１５
ＬＩ Ｂｉｎ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｔｈｅ ｒｅａｃｈａｂｉｌｉｔｙ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｉｍｐｕｌｓｅ ｔｈｒｕｓｔ ｏｒｂｉｔ ｍａｎｅｕｖｅｒ［Ｄ］． Ｃｈａｎｇｓｈａ： Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｄｅｆｅｎｓｅ
Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１５ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　 孙冲． 连续小推力作用下航天器机动轨道设计［Ｄ］． 西安：西北工业大学， ２０１７
ＳＵＮ Ｃｈｏｎｇ． Ｏｒｂｉｔ ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ ｓｍａｌｌ ｔｈｒｕｓｔ［Ｄ］． Ｘｉ′ａｎ： Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， ２０１７ （ ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［４］　 王石， 祝开建， 戴金海， 等． 用进化算法求解轨道转移的时间－能量优化问题［Ｊ］． 宇航学报， ２００２（１）： ７３⁃７５
ＷＡＮＧ Ｓｈｉ， ＺＨＵ Ｋａｉｊｉａｎ， ＤＡＩ Ｊｉｎｈａｉ， ｅｔ ａｌ． Ｔｉｍｅ⁃ｅｎｅｒｇｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ ｏｒｂｉｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｂｙ ｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｓ⁃
ｔｒｏｎａｕｔｉｃａ， ２００２（１）： ７３⁃７５ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５］　 庄学彬， 张耀磊， 李君， 等． 基于双冲量 Ｌａｍｂｅｒｔ 的快速定点入轨方法［Ｊ］． 导弹与航天运载技术， ２０１５（３）： １⁃４
ＺＨＵＡＮＧ Ｘｕｅｂｉｎ， ＺＨＡＮＧ Ｙａｏｌｅｉ， ＬＩ Ｊｕｎ， ｅｔ ａｌ． Ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｆａｓｔ ｆｉｘｅｄ⁃ｐｏｉｎｔ ｏｒｂｉｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｗｏ⁃ ｉｍｐｕｌｓｅ ｌａｍｂｅｒｔ［ Ｊ］．
Ｍｉｓｓｉｌｅｓ ａｎｄ Ｓｐａｃｅ Ｖｅｈｉｃｌｅｓ， ２０１５（３）： １⁃４ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［６］　 乔衍迪． 月球探测器精确软着陆制导算法研究［Ｄ］． 哈尔滨：哈尔滨工业大学， ２０１８
ＱＩＡＯ Ｙａｎｄｉ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｇｕｉｄａｎｃｅ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｏｆ ｌｕｎａｒ ｐｒｏｂｅ ｆｏｒ ｓｏｆｔ ｌａｎｄｉｎｇ［Ｊ］． Ｈａｒｂｉｎ： Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１８
（ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［７］　 ＤＡＮＣＨＩＣＫ Ｒ． Ｃｏｎｎｅｃｔｉｎｇ ｇｒａｖｉｔｙ ｔｕｒｎ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｄｙｎａｍｉｃｓ ｔｏ ｎｅａｒ ｐｌａｎａｒ ｍｉｓｓｉｌｅ ｍｏｔｉｏｎ ｇｅｏｍｅｔｒｙ［Ｊ］． ＩＥＴ Ｒａｄａｒ， Ｓｏｎａｒ ＆ Ｎａｖ⁃
ｉｇａｔｉｏｎ，２０１６，１０（２）： ２７８⁃２８４

［８］　 ＬＩＫＨＡＣＨＥＶ Ｖ Ｎ， ＹＵ Ａ， ＳＩＫＨＡＲＵＬＩＤＺＥ Ｇ， ｅｔ ａｌ． Ｍａｉｎ ｂｒａｋｉｎｇ ｐｈａｓｅ ｆｏｒ ａ ｓｏｆｔ ｍｏｏｎ ｌａｎｄｉｎｇ ａｓ ａ ｆｏｒｍ ｏｆ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｃｏｒｒｅｃ⁃
ｔｉｏｎ［Ｊ］． Ｓｏｌａｒ Ｓｙｓｔｅｍ Ｒｅｓｅａｒｃｈ， ２０１３， ４７（７）： ７７⁃８４

［９］　 ＺＨＥＮＧ Ｇ， ＮＩＥ Ｈ， ＣＨＥＮ Ｊ Ｂ， ｅｔ ａｌ． Ｄｙｎａｍｉｃ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｌｕｎａｒ ｌａｎｄｅｒ ｄｕｒｉｎｇ ｓｏｆｔ ｌａｎｄｉｎｇ ｕｓｉｎｇ ｅｘｐｌｉｃｉｔ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｅｔｈｏｄ

５６１



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３９ 卷

［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ， ２０１８， １４８： ６９⁃８１
［１０］ 彭坤， 徐世杰． 一种无奇异的求解 Ｌａｍｂｅｒｔ 变轨的普适变量法［Ｊ］． 北京航空航天大学学报， ２０１０， ３６（４）： ３９９⁃４０２

ＰＥＮＧ Ｋｕｎ， ＸＵ Ｓｈｉｊｉｅ． Ａ ｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒ ｕｎｉｖｅｒｓａｌ ｖａｒｉａｂｌｅ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｌａｍｂｅｒｔ ｏｒｂｉｔ ｃｈａｎｇｅ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ
Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１０， ３６（４）： ３９９⁃４０２ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１１］ 王祎， 杏建军， 郑黎明， 等． 基于自适应算法的月球引力常数和 Ｊ２ 系数确定［Ｊ］． 宇航学报， ２０１５， ３６（７）： ７７７⁃７８３
ＷＡＮＧ Ｙｉ， ＸＩＮＧ Ｊｉａｎｊｕｎ， ＺＨＥＮＧ Ｌｉｍｉｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ ｏｆ ｌｕｎａｒ ｇｒａｖｉｔｙ ｃｏｎｓｔａｎｔ ａｎｄ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｌｕｎａｒ
Ｊ２ ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ ｂａｓｅｄ ｏｎ ａｄａｐｔｉｖｅ Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１５， ３６（７）： ７７７⁃７８３ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１２］ 刘浩敏． 月球软着陆主制动段制导与控制方法研究［Ｄ］． 哈尔滨：哈尔滨工业大学， ２００７
ＬＩＵ Ｈａｏｍｉｎ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｇｕｉｄａｎｃｅ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｓｏｆｔ ｌａｎｄｉｎｇ ｏｎ ｌｕｎａｒ ａｔ ｍａｉｎ ｂｒａｋｉｎｇ ｐｈａｓｅ［Ｄ］． Ｈａｒｂｉｎ： Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２００７ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１３］ ＭＯＮＤＡＬ Ｓ， ＰＡＤＨＩ Ｒ． Ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｅｘｐｌｉｃｉｔ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｗｉｔｈ ｏｐｔｉｍａｌ ｔｉｍｅ⁃ｔｏ⁃ｇｏ ａｎｄ ｒｅａｌｉｓｔｉｃ ｆｉｎａｌ ｖｅｌｏｃｉｔｙ［Ｊ］． Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ
Ｉｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎ ｏｆ Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｓ， ２０１９， ２３３（１３）： ４９２６⁃４９４２

［１４］ ＢＯＮＮＹ Ｔ， ＲＩＤＨＷＡＮ Ａ Ｄ， ＭＯＨＡＭＥＤ Ｂ Ａ． Ｔｉｍｅ ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｓｅｇｍｅｎｔｅｄ ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ ｆｏｒ ｄｙｎａｍｉｃ ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ ｂａｓｅｄ ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ
ｗｉｔｈ ＦＰＧＡ ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｃｉｒｃｕｉｔｓ， Ｓｙｓｔｅｍｓ ａｎｄ Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ， ２０１９， ２８（１３）： １９５⁃２２７

［１５］ 朱玉华， 庄殿铮． 现代控制理论［Ｍ］． 北京： 机械工业出版社，２０１８
ＺＨＵ Ｙｕｈｕａ， ＺＨＵＡＮＧ Ｄｉａｎｚｈｅｎｇ． Ｍｏｄｅｒｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｈｅｏｒｙ［Ｍ］． Ｂｅｉｊｉｎｇ： Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｉｎｄｕｓｔｒｙ Ｐｒｅｓｓ，２０１８ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

Ｆａｓｔ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｌｕｎａｒ ｌａｎｄｉｎｇ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｄｙｎａｍｉｃ ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ

ＺＨＡＯ Ｈｏｎｇｑｉａｎ１，２， ＤＡＩ Ｈｏｎｇｈｕａ１，２， ＤＡＮＧ Ｚｈａｏｈｕｉ１，２
１．Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２，Ｃｈｉｎａ；
２．Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｋｅｙ Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｆｌｉｇｈｔ Ｄｙｎａｍｉｃ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２， Ｃｈｉｎａ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ， ａ ｎｏｖｅｌ ｍｕｌｔｉ⁃ｓｔａｇｅ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｔｒａｎｓｆｅｒ ａｎｄ ｆｉｘｅｄ⁃ｐｏｉｎｔ ｌａｎｄｉｎｇ ｔｉｍｅ ｏｐｔｉｍａｌ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｍｅｔｈ⁃
ｏｄ ｆｏｒ ｔｈｅ ｌｕｎａｒ ｓｕｒｆａｃｅ ｅｍｅｒｇｅｎｃｙ ｒｅｓｃｕｅ ｍｉｓｓｉｏｎ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ． Ｆｉｒｓｔｌｙ， ｔｈｅ ｗｈｏｌｅ ｐｒｏｃｅｓｓ ｍｏｔｉｏｎ ａｎｄ ｄｙｎａｍｉｃｓ ｍｏｄ⁃
ｅｌ ｆｏｒ ｔｈｅ ｌｕｎａｒ ｓｕｒｆａｃｅ ｅｍｅｒｇｅｎｃｙ ｒｅｓｃｕｅ ｗｉｔｈ ｆｏｕｒ ｓｔａｇｅｓ ａｒｅ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ． Ｔｈｅｎ， ｉｎ ｔｈｅ ｉｎｉｔｉａｌ ｏｒｂｉｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｐｈａｓｅ，
ｔｈｅ Ｌａｍｂｅｒｔ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｂａｓｅｄ ｏｎ ＂ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ＋ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ＂ ｉｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｆｏｒ ｔｈｅ ｎｏｎ ｓｐｈｅｒｉｃａｌ ｇｒａｖｉｔａｔｉｏｎａｌ ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ
ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｏｎ． Ｉｎ ｔｈｅ ｐｏｗｅｒｅｄ ｄｅｓｃｅｎｔ ｐｈａｓｅ， ｔｈｅ Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｉｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｄｅｓｉｇｎ ａ ｔｉｍｅ ｓｕｂｏｐｔｉｍａｌ ｅｘｐｌｉｃｉｔ
ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ ｔｈａｔ ｃａｎ ｂｅ ａｐｐｌｉｅｄ ｉｎ ｏｒｂｉｔ ｉｎ ｒｅａｌ ｔｉｍｅ． Ｆｉｎａｌｌｙ， ａｉｍｉｎｇ ａｔ ｔｈｅ ｍｕｌｔｉ⁃ｓｔａｇｅ ｇｌｏｂａｌ ｔｉｍｅ ｏｐｔｉｍａｌ ｇｕｉｄ⁃
ａｎｃｅ， ｔｈｅ ｗｈｏｌｅ ｔｉｍｅ ｐｒｏｃｅｓｓ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ ｉｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｂｙ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｉｎｇ ｔｈｅ ａｌｌｏｗａｂｌｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｅｔ ｆｏｒ ｅａｃｈ ｓｔａｇｅ ｉｎ ｔｈｅ
ｗｈｏｌｅ ｐｒｏｃｅｓｓ． Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｐｉｅｃｅｗｉｓｅ ｏｐｔｉｍａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｔｈｏｄ， ｔｈｅ ｐｒｅｓｅｎｔ
ｍｅｔｈｏｄ ｈａｓ ｂｅｔｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｅｆｆｅｃｔ ａｎｄ ｓｈｏｒｔｅｒ ｗｈｏｌｅ ｐｒｏｃｅｓｓ ｔｉｍｅ． Ｉｔ ｉｓ ｏｆ ｇｒｅａｔ ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅ ｔｏ ｔｈｅ ｐｏｓｓｉｂｌｅ ｅｍｅｒ⁃
ｇｅｎｃｙ ｒｅｓｃｕｅ ｍｉｓｓｉｏｎ ｏｆ ｍａｎｎｅｄ ｌｕｎａｒ ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｅ ｆｕｔｕｒｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｍｏｏｎ ｅｍｅｒｇｅｎｃｙ ｒｅｓｃｕｅ； ｌａｍｂｅｒｔ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｐｏｗｅｒｅｄ ｄｅｓｃｅｎｔ ｐｈａｓｅ； ｄｙｎａｍｉｃ ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ

引用格式：赵弘骞， 代洪华， 党朝辉． 基于动态规划的月面定点着陆快速制导方法［ Ｊ］ ． 西北工业大学学报，２０２１，３９（１）：
１５９⁃１６６
ＺＨＡＯ Ｈｏｎｇｑｉａｎ， ＤＡＩ Ｈｏｎｇｈｕａ， ＤＡＮＧ Ｚｈａｏｈｕｉ． Ｆａｓｔ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｌｕｎａｒ ｌａｎｄｉｎｇ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｄｙｎａｍｉｃ ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ
［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， ２０２１， ３９（１）： １５９⁃１６６ （ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

©２０２１ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ．

Ｔｈｉｓ ｉｓ ａｎ Ｏｐｅｎ Ａｃｃｅｓｓ ａｒｔｉｃｌｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｒｅａｔｉｖｅ Ｃｏｍｍｏｎｓ Ａｔｔｒｉｂｕｔｉｏｎ Ｌｉｃｅｎｓｅ （ｈｔｔｐ： ／ ／ ｃｒｅａｔｉｖｅｃｏｍｍｏｎｓ．ｏｒｇ ／ ｌｉｃｅｎｓｅｓ ／ ｂｙ ／ ４．０）， ｗｈｉｃｈ
ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．
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