
书书书

2012 年 8 月
第 30 卷第 4 期

西 北 工 业 大 学 学 报
Journal of Northwestern Polytechnical University

Aug．
Vol． 30

2012
No． 4

收稿日期: 2011-10-28
作者简介: 刘莹莹( 1980—) ，女，西北工业大学副教授，主要从事航天器动力学与控制的研究。

载人登月软着陆中手动控制制导方案研究
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摘 要: 针对载人登月软着陆的接近段和着陆段，研究手动控制重新选址方案。首先引入了载人登月

阶段划分，建立了登月舱动力学模型，然后对电视制导和舷窗制导 2 种手动控制选址方案进行了比

较。电视制导方案中，宇航员能够直接在视场内选择新的着月点，并由自动控制系统实现对目标的制

导; 传统的舷窗制导要求宇航员全程参与控制，主要约束包括手动控制的延迟以及舷窗的视线范围，

并且每次手动调节量有限。对 2 种制导方案的仿真结果表明，电视制导由于不受视线角约束，着月点

可调整范围大于舷窗制导。同时电视制导对姿态机动的要求更高。并且宇航员重新选址操作进行得

越早，着月点可调整范围越大。
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手动控制在载人航天领域应用十分广泛，对于

载人登月软着陆而言更是如此。美国于上世纪 60
年代末进行了载人登月软着陆的试验，成功地表明

了人在软着陆过程中不可替代的作用。在阿波罗任

务中，手动控制主要参与着月点的重新选址，利用航

天员通过舷窗观察在着陆过程中进行地形识别，发

现和躲避月面障碍物［1］。
在载人航天领域，我国较美苏起步较晚，目前手

动控制的研究主要在交会对接方面，月面软着陆手

动控制的研究未见相关文献。从控制方案和系统构

成而言，文献［2，3］均基于电视制导进行了交会对

接手动控制的研究。其中，文献［2］较为详细地介

绍了基于电视制导的手动控制系统组成。文献［3］

建立了手动控制的仿真系统，并基于十字靶标进行

了交会对接相应的试验。提出为了降低操作的复杂

程度，航天员只进行位置控制，而把姿态控制交给自

动控制系统。人在控制回路中的作用方面，文献

［4］对“人-飞机-环境”操纵系统的数学模型进行了

研究，分析了人在控制回路中的传递函数。此外，文

献［5-7］提供了阿波罗载人登月的系统配置和制导

律设计，以及阿波罗手动控制的方案，可以作为对比

和参考。

本文针对载人登月软着陆接近段和着陆段中手

动控制的制导方案进行研究。使用电视制导技术对

基于舷窗的手动控制方案进行改进，设计软着陆重

新选址的制导方案，并给出电视制导与舷窗制导的

仿真比较。

1 软着陆阶段划分与制导过程

从霍曼转移轨道( 100 km × 15 km) 的近月点下

降到月面，根据不同时间的飞行特点，一般划分为 3
个阶段: 制动段、接近段和着陆段［5］。人参与控制

主要在接近段和着陆段，一般从动力下降段开始后

600 s 左右。系统设计时，必须考虑在接近段满足对

月面观察的需求以及在着陆段盘旋选址的能力。
本文使用的坐标系包括制导坐标系和登月舱本

体坐标系。制导坐标系原点 O 在着陆点，x 轴垂直

月面向上，z 轴指向前进方向，y 轴由右手坐标系确

定，着月过程中不考虑月球自转，此坐标系可认为是

惯性坐标系。登月舱本体坐标系原点 Ob 在登月舱质

心，xb 表示偏航轴，与主发动机推力指向相同，zb 为

滚动轴，yb 由右手坐标系确定。坐标系如图 1 所示。
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图中，OL 表示月心。定义 F 为登月舱主发动机在制

导坐标系下的推力矢量，F 与 z 之间的夹角为 φ，指

示出推力的方向，即 xb 与 z 轴的夹角。

图 1 软着陆坐标系定义与推力方向定义

考虑质量损耗的登月舱轨道面内运动方程为

vx =
Q·vr
m sinφ －

μL

r3
( x + RL )

vz =
Q·vr
m cosφ －

μL

r3
z

x = vx
z = vy















m = － Q

( 1)

式中，定义 x = ［vx vz x z m］T 为状态变量，位

置、速度均在制导坐标系下描述。定义 u = ［Q φ］T

表示控制量，m 为登月舱的质量，Q 表示发动机的秒

耗量，vr 为发动机排气速度，r = ( x + RL )
2 + y槡 2 为

登月舱的月心距，RL 为月球 半 径，μL 为 月 球 引 力

常数。

2 电视制导方案
该方案使用控制手柄直接在屏幕上指定着月位

置，如图 2 所示。

图 2 电视制导重新选址示意图

基本流程为: 通过电视成像系统，宇航员直接在

屏幕标示出期望的着月位置。计算机获取宇航员指

定的着月位置之后，直接进行解算和导引，宇航员在

此过程中可以多次修改目的地，制导律将自动实现。
2． 1 手动控制模型

对于人在回路中的控制，需要考虑人的约束，在

研究过程中加入手动控制的数学模型，常见的人控

模型主要有三类形式: 传递函数模型、时间序列模型

和最优控制模型。传递函数模型是目前应用最广泛

的人控制模型，可以有许多种，其典型形式为" 穿越

模型" ( McRuer 改进转角模型) :

Gh =
Kh ( TLS + 1) e －τeS

T1S + 1 ( 2)

T1、T2 为飞行员神经纤维传输信号的时间常数。本

文所使用参数如下:

Kh = 1 TL = 0． 01 s

T1 = 0． 4 s τ = 0． 2 s
( 3)

从( 2) 式可以看出，人控模型呈现为延迟和过

渡。此模型作为宇航员神经系统反应情况的加入制

导律仿真的验证中。
2． 2 制导策略

人机交互的关键点在于如何根据重新选择的着

月点调整弹道。无论坐标系如何跟随目标点移动，

在新的坐标系下，目标状态都无需改变，只是登月舱

当前的状态量需要进行坐标转换。坐标转换方案

如下:

如果选择了新的着陆点 ON，一般情况下，原着

月点 O 与新着月点 ON 间距不大，可以不考虑月面弧

度，使用坐标平移的办法完成坐标转换。即在原状态

量的 z 方向上增加一个Δz，在 y 方向上增加一个Δy。
设在原坐标系下的位置坐标为

R0 = ［x y z］T ( 4)

则在新坐标系下的位置坐标为

r = r0 + ［0 Δy Δz］T

= ［x y + Δy z + Δz］T ( 5)

从而实现了手动重新选址与自动制导的衔接，

宇航员在屏幕上实际指定的是新着月位置相对于原

着月位置的偏移量，制导计算机即可进行自动导引。
2． 3 制导方案的实现方法

整个制导过程均使用标称轨道法，用 4 阶多项

式表示理想弹道，通过修改制导目标实现重新选址。
在轨道面内，标称轨道制导律设计如下:

在制导坐标系下定义当前位置矢量为

r( Tgo ) = ［x y z］T ( 6)

Tgo 表示剩余时间，则标称弹道为
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r( Tgo ) = rT + vTTgo + aT
T2

go

2 + jT
T3

go

6 + sT
T4

go

24
( 7)

式中 rT、vT、aT、jT 和 sT 分别表示制动段或着陆段末

端的位置、速度、加速度、加加速度和加加加速度矢

量，根据任务需要给定。对( 7 ) 式求一阶和二阶导

数，并写成矩阵形式

a( Tgo )

v( Tgo )

r( Tgo









)

=

aT + jT·Tgo + sT·
T2

go

2

vT + aT·Tgo + jT·
T2

go

2 + sT·
T3

go

6

rT + vT·Tgo + aT·
T2

go

2 + jT·
T3

go

6 + sT·
T4

go

















24
( 8)

解算可得控制加速度的表达式为

a( Tgo ) = aT + 6
Tgo

［vT + v( Tgo) ］+ 12
T2

go
［rT － r( Tgo) ］

( 9)

将( 9) 式得到的每时刻加速度大小和方向加入

动力学( 1) 式中，即构成控制回路。

3 舷窗制导方案

文献［5］提供了阿波罗舷窗制导方案的组成硬

件: 一个带有刻度的舷窗，刻度范围约 10° ～ 60°; 控

制手柄，可前后左右移动，用以告诉计算机新着月点

的调整方向; 显示系统，用以显示当前着月点在舷窗

上的刻度值; 2 名宇航员，1 个指令员，1 个辅助宇航

员。指令员多次手动控制，通过舷窗观察月球表面，

其观察能力受到舷窗约束，并且阿波罗限定了每次

调整的幅度，手柄每向前或向后 1 次，对应舷窗刻度

上的调整量为 0． 5°; 向左或向右调整时，对应舷窗

刻度调整量为 2°。制导律多次跟踪人的选址操作，

进行自动导引。计算机实时计算当前着月点的视线

角，并显示在屏幕上，向该位置导引。应用舷窗制导

方案单步调整着月点时，必须要考虑人在回路中的

数学模型，同时还要考虑舷窗视线角的计算。
对于阿波罗登月舱的舷窗，其上标示的刻度表

示视线角和本体系下的 zb 轴的夹角。图 3 给出的

是着陆点与登月舱本体坐标系的关系( 本文暂不考

虑轨道面外机动) ，可以看出，视线角和本体系下的

zb 轴的夹角由姿态角和轨道角共同组成。

图 3 视线角定义及登月舱观察范围示意图

设显示器上显示的角度为 θ，则

θ = θ1 + θ2 ( 10)

式中，θ1 是根据当前轨道状态得出的，有

θ1 = arctan x
－ z ( 11)

而 θ2 是根据姿态状态得出的，可以通过敏感器

测量得出。
由于舷窗制导方案是一步一步地调整着月位

置，设之前已经调整过的着月位置为 ，则到当前着

月点的视线角为

θ1 = arctan x
－ z + δz

( 12)

期望的最终着月点位置假定为 ［0，znew］，则其

轨道角为

θ1new = arctan x
－ z + znew

( 13)

因此，可以得出

Δθ = arctan x
－ z + δz

－ arctan x
－ z + znew

( 14)

为宇航员所看到的期望着月点与当前着月点之间的

夹角。
宇航员操纵手柄，当 | Δθ | ＞ 0． 5° 时进行控制。

而宇航员完成一次动作，需要一定的时间，因此需要

设定手动控制频率，根据人体承受情况，设置该频率

不大于 1 Hz。计算机在得到每一次操作指令之后，

通过( 12) ～ ( 14) 式解算出所需要调整的 ，采用( 5)

式的新坐标计算方法，并使用同电视制导的实现方

法即可。

4 仿真分析

前面介绍了电视制导和舷窗制导的制导策略，
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下面通过仿真对 2 种方案进行比较。考察 2 种制导

策略在手动重新选址过程中对姿态机动的需求以及

重新选址的能力大小。仿真采用阿波罗 11 的登月

舱质 量 和 发 动 机 参 数，制 动 段 开 始 时 登 月 舱 重

1 5061． 4 kg，发动机最大推力 45 kN，且推力可在

10% ～60%之间变化。
首先对于同样的机动距离，分析不同制导方案

对姿态机动的需求。图 4 给出了在接近段起始时刻

( 制动段开始计后 600 s 时) 宇航员采用 2 种不同制

导方法选择向前机动 1 000 m 的着月轨迹，图 5 给

出了 2 种 不 同 制 导 方 法 在 接 近 段 对 姿 态 角 φ 的

需求。

可以看出，虽然着月轨迹差别不大，但实际实现过程

不同。电视制导在 600 s 时给出了指令，要求姿态

迅速向负向偏转，以增加向前推力作用。而舷窗制

导由于人的延迟，以及操纵调整量的限制，姿态指令

更加平缓。因此，电视制导对姿态机动能力要求

较高。
相对于电视制导，人的因素的影响在舷窗制导

的多次调整中更为突出。图 6 给出了舷窗制导的情

况下，宇航员神经系统所感受到的 Δθ 与真实的 Δθ
的比较。从图中可以看出，宇航员手动控制延时对

控制回路会有一定的影响，因为人观察到的 Δθ 比

真实的夹角略有迟缓。

图 4 2 种制导律着月轨迹 图 5 2 种制导律姿态角 图 6 人控的传递函数的延迟效果

然后，本文采用多次仿真的方法比较两种方案

的重新选址能力。从接近段起始时刻 600 s 开始，

选取 600 s、620 s、640 s、660 s 4 个节点，多次仿真，

测试 2 种方案所能抵达的正向最远距离和负向最远

距离。
图 7 给出了 2 种方案在 600 s 时向正向最远调

整的着月轨迹。其中坐标原点为着月点，电视制导

在 4 000 m 位置着陆，而舷窗制导只能在 1 400 m 左

右着陆。这是因为，在手动调整着月点的过程中，由

于操作频率和视线角的限制，导致舷窗制导重新调

整范围远远小于电视制导。图 8 中给出了 600 s 时

向负方向调整着月点最远情况的仿真。电视制导在

－1 000 m 位置着陆，而舷窗制导在 － 160 m 左右着

陆。电视制导向负方向调整范围远远大于舷窗制

导，其原因是电视制导可以实现向后飞行，因为其电

视摄像机可以安装在登月舱的多个位置，不像舷窗

制导受前向观察的约束。
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多次仿真，对电视制导与舷窗制导 2 种方案，从

制动后 600 s、620 s，640 s 和 660 s 时刻开始，其相对

于原始着月点可以调整的范围分别见表 1 与表 2。
表 1 电视制导重新选址情况统计表

时刻 / s 正向最远距离 /m 负向最远距离 /m

600 4 000 － 1 000

620 2 000 － 800

640 800 － 600

660 300 － 400

表 2 舷窗制导重新选址情况统计表

时刻 / s 正向最远距离 /m 负向最远距离 /m

600 1 424． 16 － 161． 74

620 612． 45 － 95． 98

640 188． 00 － 45． 70

660 21． 89 － 6． 90

可以看出，电视制导在所有节点时刻，调整范围

都大于舷窗制导，电视制导最大可以实现在 － 1 ～ 4
km 范围内的重新选址。无论哪种制导方案，调整的

时间越早，可调整的范围就越广。并且多数情况下，

正向调整距离大于负向调整的距离。

5 结 论

本文针对载人登月软着陆的接近段和着陆段，

研究了手动控制重新选址的方案，包括电视制导和

舷窗制导 2 种制导律的人机交互流程规划和制导方

案设计。并通过数学仿真对 2 种制导方案的适用范

围进行了验证。仿真表明在软着陆过程中，如果宇

航员对当前着陆位置不满意，重新选址操作越早进

行，则可调整范围尽可能大。相对于 2 种制导方案

而言，电视制导由于不受视线角约束，可调整范围要

大于传统的舷窗制导，同时对姿态机动的要求也

更大。
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Exploring Manual-Control Strategy for Manned Lunar Soft Landing

Liu Yingying，Lu Jiyuan，Zhou Jun
( Institute of Precision Guidance and Control，Northwestern Polytechnical University，Xi'an 710072，China)

Abstract: Sections 1 though 3 of the full paper explain our exploration mentioned in the title，which we believe
provides some results useful in China and whose core consists of: “ First，the approach phase and landing phase
are introduced in which crew visibility and manual control are available． The coordinate systems and dynamic model
of the lunar module are also established． Second，the TV guidance strategy is presented． The manual control delay
model is considered in the guidance system． Desired landing location can be chosen directly by the pilot from the
TV visual field． This location is used to renew the states of the guidance system and realized by a nominal trajectory
guidance law． Then，porthole guidance strategy used in the Apollo mission is discussed． In this manual landing
system，the vision of the pilot is limited by the lunar module's forward window． Furthermore，the pilot is restricted
to only making incremental changes manually．”Simulation results，presented in Figs． 4 though 8 and Tables 1 and
2，and their analysis show preliminarily that: ( 1) the landing optional region of TV guidance strategy is considera-
bly larger than that of porthole guidance one; the in-plane location can be retargeted from － 1000 m to 4000 m for
TV guidance，and from － 161． 7 m to 1424． 2m for porthole guidance; ( 2 ) it is also verified that the earlier the
manual control intervenes，the larger is the landing retarget region; ( 3 ) the attitude maneuver angle of TV guid-
ance is bigger than that of porthole guidance．

Key words: computer simulation，control，lunar landing，trajectories; manual control，porthole strategy，soft
landing，TV strategy
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