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摘    要： 针对月面应急上升问题，研究了一种显式自适应制导方法。根据极大值原理，推导建立了5个约束条件下最

大能量入轨的两点边值问题。设计了一种双层迭代求解策略，内层通过牛顿迭代求解最大能量入轨的两点边值问题，外层

通过调整时间使得速度满足目标速度。在外层迭代中，设计了一种时间迭代调整策略；在内层求解两点边值问题中，根据

任务中推力方向变化规律，设计一种协态变量主矢量初值的选取策略。仿真结果表明，设计的制导律能可靠收敛，目标参

数装订简单，可适应共面上升任务和异面上升任务。在存在秒耗量和比冲偏差的情况下，仍具有较高的制导精度。
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引　言

我国探月工程按照“绕”“落”“回”逐步实施，“嫦娥

五号”（Chang'E-5，CE-5）采样返回为我国探月工程

三步走画上圆满句号。在采样返回任务中，登月舱完

成采样任务后，需要从月面起飞，进入环绕器所在轨

道面与之完成交会对接后，一起返回地球。采样返回

任务除了涉及月面下降及软着陆技术外，还涉及到月

面上升制导技术。月面动力上升段可以看成软着陆动

力下降段的逆过程。20世纪“阿波罗”（Apollo）计划

创造了人类首次登陆月球并返回的历史，文献[1]中描

述了Apollo登月舱上升和下降的过程。

随着我国探月计划的进一步推进，对月面上升制

导技术的需求越来越突出。为了进一步提高任务的成

功率，需要研究月面应急情况下的上升制导问题，即

在出现紧急情况时，上升器能够快速从月面上升，直

接进入环绕器停泊轨道，并与之完成交会对接。在应

急返回过程中，存在着终端速度位置状态不确定和异

面上升等难题。

目前，针对月面下降和软着陆技术研究的成果很

多[2-4]，而研究月面上升制导技术的文献相对较少。“嫦

娥三号”在动力下降段中，成功应用了自适应动力显式

制导技术，并通过终端状态的预测，对制导目标进行

修正，以满足接近段的初始条件[5]。对于月面上升制导

技术的研究，则主要集中在迭代制导、多项式制导、

间接法以及直接法优化求解上升轨迹。巩庆海等[6]研究

了迭代制导在月面上升中的应用，对比分析了月面上

升段与运载火箭上升段的异同。迭代制导所需的轨道

参数需要通过推算或射前注入，迭代初值也需要在起

飞前确定，对于应急起飞情况适应性较差。李鑫等[7]

针对载人登月任务中登月舱上升入轨的制导问题，分

别推导了显式制导律和燃料最优制导律，并进行了对

比分析。该显式制导律能够综合考虑节省燃料、抗干

扰和入轨精度，只能够适应小角度异面发射问题。李

桃取等[8]针对月球探测器大角度异面上升入轨问题，基

于E制导和轨道机动原理，提出了一种共面间接上升策

略，可以适应大角度异面任务，但存在等待耗时问

题。马克茂等[9]以燃料消耗为最优指标，利用极小值原

理，将问题转化为时间自由的两点边值问题。采用了

一种基于初值的预估方法和向前扫描法对该问题进行

求解。但是在建模过程中，只考虑了二维平面。邱丰等[10]

针对航天器月面上升在线轨迹规划问题，提出了一种

求解最优轨迹的联立框架。通过内点法求解离散后的

非线性问题，采用收纳深度控制策略从平衡解的精度
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和计算效率的角度来改进优化算法的实时性，但仍然

存在求解计算量大的问题。

传统的迭代制导、多项式制导都需要提供终端目

标位置和速度信息，而对于应急上升任务需要地面及

时测算目标参数，过程较为复杂。而间接法则可以将

目标轨道根数直接放入终端约束中，解的精度高且满

足一阶最优性必要条件，对于一些动力学模型简单的

问题，间接法具备一定的优势。国内外学者在间接法

求解上升轨迹方面做了大量工作，其中，Lu 等[11-12]基

于间接法研究了大气层内的上升制导，采用有限差分

和密度同轮技术来求解两点边值问题，国内崔乃刚、

黄盘兴等[13-15]也对该方法进行了研究。目前该方法只推

导了目标轨道为圆轨道的五约束条件，而没有考虑椭

圆轨道的五约束条件；此外，文中采用割线法来调整

飞行时间，在工程实现中存在着迭代不收敛的情况。

李超兵等 [ 1 6 ]针对传统迭代制导小角度修正假设的不

足，基于间接法研究了一种多终端约束的最优制导方

法，并通过引入权重因子来提高制导方程数值求解精

度，该方法仍然需要给出终端的速度和位置，不适用

应急上升情况。

本文针对月面应急上升问题，基于间接法研究了

一种自适应显式制导算法，通过工程化的近似处理和

双层迭代求解策略，使得该制导算法能够满足实时制

导需求。该方法目标参数装订简单，能够同时满足应

急状况下的共面和异面上升任务需求。 

1    最优问题建模

月面最优上升制导问题可以描述为根据上升器当

前的飞行状态，计算最优制导指令，使得上升器在能

够精准进入预定轨道的同时，也能满足燃料消耗最少

的性能指标，对于恒定推力的上升器，燃料消耗最少

代表着飞行时间最短。对于具有终端速度约束的最优

上升制导问题，终端飞行时间自由、以飞行时间最短

为性能指标的优化求解过程，与终端时间固定以末端

能量最大为性能指标、再通过调节终端飞行时间使得

终端速度与目标速度相等的求解过程具有等价性，而

且后者在问题求解的收敛性上更优于前者[17-18]。因此，

本文首先构建给定终端时间、入轨点能量最大的两点

边值问题。

上升器在月球表面处于真空状态，没有大气的影

响，主要受到月球引力和发动机的恒定推力，在月面

发惯系中，上升器的质心运动模型可以描述为
ṙ = V
V̇ = g+

Tvac Ib

m
m = m0− ṁt

(1)

r ∈ R3 V ∈ R3

m g ∈ R3

Ib ∈ R3 Tvac

m0 ṁ

其中： 为发惯系下月心矢径； 为发惯系速

度； 为上升器质量； 为月面引力加速度；

为发动机推力方向矢量； 为真空发动机推

力； 、 为初始质量和秒耗量。

对于月面上升制导，一般入轨高度在15 km左右，

月球引力加速度变化较小，因此对引力加速度做出如

下简化

g(r) = − µ
r3

0

r (2)

µ r0其中： 为月球引力常量； 为当前月心距离大小。

r0

g0 = µ/r2
0

v0 =
√

g0r0 t0 =
√

r0/g0

随着距离目标越近，引力加速度简化带来的误差

越小。另外，为了增加后续数值计算的稳定性，对质

心运动模型进行无量纲化处理。取当前月心距离 为

位置无量纲化系数，当前的引力加速度大小

为加速度无量纲化系数，则速度无量纲系数为

，时间无量纲系数为 。无量纲化

后的动力学模型为{ ˙̄r = V̄
˙̄V = −r̄+ T̄vac Ib

(3)

T̄vac = Tvac/mg0 r̄ ∈ R3

V̄ ∈ R3

其中： ； 表示无量纲位置矢量；

表示无量纲速度矢量。

入轨能量最大性能指标为

max J = ϕ(rf ,Vf) =
1
2

V̄T
f V̄f −

1
∥r̄f∥

(4)

V̄f ∈ R3 r̄f ∈ R3其中， 为末端速度矢量； 为末端位置矢量。

对于半长轴、偏心率、轨道倾角、入轨点真近点

角和升交点赤经约束的五约束问题，可以先考虑终端

约束为 

1
2

r̄T
f r̄f −

1
2

r̄∗2f = 0

r̄T
f V̄f − r̄fV̄f sinγ∗f = 0

r̄f
T Ih = 0

V̄T
f Ih = 0

(5)

Ih ∈ R3其中： 为目标轨道角动量方向矢量。式（5）中

第3、第4个等式可确定轨道倾角和升交点赤经，第1、
第2个等式配合调整飞行时间使得终端速度满足要求，

可确定轨道的半长轴、偏心率和真近点角。

根据最优控制理论，构建如下哈密尔顿函数

H = λT
r V̄+λT

V

(
−r̄+ T̄vacIb

)
+ ν

(
IT

b Ib−1
)

(6)

λr ∈ R3 λV ∈ R3 ν其中： 、 为协态变量； 为乘子变量。采

用极大值原理有
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H
(
λr,λV, V̄∗, r̄∗, I∗b

)
=max

Ib

H
(
λr,λV, V̄∗, r̄∗, Ib

)
(7)

I∗b λV

根据式（6）和式（7）可知，当哈密尔顿函数取

得最大值时，最优体轴方向 与 方向重合，因此可得

I∗b =
λV

∥λV∥
(8)

λV通常 也被称为主矢量。

协态变量方程为
λ̇r = −

∂H
∂r̄

λ̇V = −
∂H
∂V̄

(9)

求解可得  λ̇r = λ̇V

λ̇V = −λr

(10)

边值条件为
λrf =

∂ϕ(r̄f , V̄f)
∂r̄f

+

(
∂ψ

∂r̄f

)T

ξ

λVf =
∂ϕ(r̄f , V̄f)
∂V̄f

+

(
∂ψ

∂V̄f

)T

ξ

(11)

λrf ∈ R3 λVf ∈ R3 ψ

ξ

其中： 、 为协态变量末端值； 表示终

端约束； 为乘子变量。

边值条件的求解具体可参考文献[15]中的推导过

程，消去乘子变量可得 V̄T
f λVf − V̄T

f V̄f = 0(
V̄T

f λrf

)
r̄2

f −
(
r̄T

f λVf
)
V̄2

f −
(
r̄T

f λrf − V̄2
f

)
r̄T

f V̄f = 0
(12)

结合式（5）和式（12）可以得到五约束问题下的

6个等式约束

1
2

r̄T
f r̄f −

1
2

r̄∗2f = 0

r̄T
f V̄f − r̄fV̄f sinγ∗f = 0

r̄f
T Ih = 0

V̄T
f Ih = 0

V̄T
f λVf − V̄T

f V̄f = 0(
V̄T

f λrf

)
r̄2

f −
(
r̄T

f λVf
)
V̄2

f −
(
r̄T

f λrf − V̄2
f

)
r̄T

f V̄f = 0

(13)

至此，给定终端时间条件下，入轨点能量最大的

两点边值问题构建完毕。 

2    上升制导律设计
 

2.1    终端状态快速计算

为了提高计算效率，满足可实时迭代求解的要

τf

求，需要对求解两点边值问题进行一些工程化近似处

理。要求解终端参数，需要求解微分方程式（3），给

定无量纲飞行时间 ，可得上升器位置和速度矢量为[
r̄(τf)
V̄(τf)

]
=

[ cos(τf) sin(τf)
−sin(τf) cos(τf)

] [ r̄0

V̄0

]
+[ sin(τf) −cos(τf)

cos(τf) sin(τf)

] [ Ic(τf)
Is(τf)

] (14)

{
Ic(τf) =

r τf

0 IbT̄vac cos(σ)dσ
Is(τf) =

r τf

0 IbT̄vac sin(σ)dσ
(15)

r̄0 ∈ R3 V̄0 ∈ R3其中： 、 分别初始位置和速度矢量。对

于式（15）中的定积分，可以采用高斯–勒让德求积公

式进行快速求解，对于n个节点的高斯–勒让德求积公

式，具有2n + 1次的代数精度[19]。因此可得

σk =
τf

2
+
τf

2
xk

Ic(τf) =
5∑

k=0

Ak Ib(σk)T̄vac(σk)cos(σk)

Is(τf) =
5∑

k=0

Ak Ib(σk)T̄vac(σk) sin(σk)

(16)

Ib(σk) xk Ak其中： 按式（8）计算， 和 分别为5节点求积

公式的节点和系数，取表1中的值。
  

表 1    高斯–勒让德求积公式节点和系数

Table 1    Gauss-Legendre quadrature formula nodes and
coefficients

序号 节点x 系数A

0 –0.932 469 5 0.171 324 5

1 –0.661 209 4 0.360 761 6

2 –0.238 619 2 0.467 913 9

3 +0.238 619 2 0.467 913 9

4 +0.661 209 4 0.360 761 6

5 +0.932 469 5 0.171 3 24 5
 
 

T̄vac = Tvac/mg0 T̄vac(σk)

T̄vac(σk)

如果按照 计算 ，则需要显知

实际推力和质量，当实际推力和质量存在偏差时，会

导致计算不准确。为了提高制导算法对推力和质量偏

差的自适应性，需要对 的计算做出如下改进

T̄vac(σk) =
Visp f ins

0

(Visp− f ins
0 t0σk)g0

(17)

Visp f ins
0

t0 g0

其中： 为发动机喷气速度大小， 为当前导航视

加速度大小； 、 为无量纲系数。

求解协态变量方程可得{
λr(τ) = λr0 cos(τ)+λV0 sin(τ)
λV(τ) = −λr0 sin(τ)+λV0 cos(τ) (18)
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λr0 ∈ R3 λV0 ∈ R3 τ其中： 、 为协态变量初值， 为无量纲

化时间。按照式（8）、式（14）～（18），可以快速

计算上升器的终端状态。 

2.2    制导指令迭代求解  

本文采用收敛性较好的双层迭代求解策略，来计

算制导指令。首先求解入轨点能量最大的两点边值问

题，再通过一定策略调整飞行时间，使得入轨点速度

等于目标速度，即可获得最优的制导程序角。

τf

Y =
[
λr0

T;λV0
T
]

E ∈ R6

给定飞行时间 ，不同的协态变量初值，对应

着不同的终端状态，只有满足等式约束的协态变量初

值才是需要的。令 ， 表示式

（13）描述的6个等式约束，则协态变量初值迭代求

解如下

Yk+1 = Yk −β
(
∂E (Yk)
∂Yk

)−1

E (Yk) (19)

0 < β ⩽ 1 ∥E (Yk)∥ ⩽ εψ εψ

∂E(Yk)/∂Yk

其中： ；当 ，停止迭代； 为相

应的收敛精度；雅克比矩阵 可以通过数值

差分计算得到。

τf最后需要调整 ，使得入轨点的速度大小等于目

标值。在文献[15,17～18]中，都采用了如下所示的割

线法来迭代求解飞行时间

τf,k+1 = τf,k −
τf,k −τf,k−1

V̄f,k − V̄f,k−1
(V̄∗f − V̄f,k) (20)

τf

τf

τf

τf

在实际仿真中发现，远离终端目标值时，较大范

围的 能够使入轨点能量最大的两点边值问题存在

解，随着上升器越来越接近终端目标，两点边值问题

存在解的 范围越来越小，割线法在迭代求解过程中

使得 不受控，容易超出使得问题有解的范围，导致

问题求解失败。为了提高求解的收敛性和可靠性，本

文设计了下所示的迭代策略来调整
∆V̄f,k = V̄∗f − V̄f,k

∆τf,k =

(
Visp

f ins
0

− t0τf,k

)(
1− exp

(
−∆V̄f,kv0

Visp

))
τf,k+1 = τf,k +ρ∆τf,k,0 < ρ ⩽ 1

(21)

t0 g0 v0 ρ∣∣∣∆V̄f,k

∣∣∣ < εv εv

ρ

ρ

τf

其中： 、 、 为无量纲系数； 为修正因子，用来

控制迭代的收敛性；当 时，停止迭代， 为

速度收敛精度。一般对于共面上升问题， 可取1，对

于异面上升制导， 需要随着异面角度的增大，适当减

小，保证迭代的收敛性。整个制导指令双层迭代求解

流程如图1所示。其中，第一次启动算法时，对于 的

初值选取需要选的偏大，对于一般设计好的任务，直

接装订额定工作时间，而在后续迭代中，可直接使用

上一次迭代出的结果。 

2.3    协态变量初值猜测

λV λV0

λV0

λV0

λr0 λr0 = 0

对于一般的两点边值问题，协态变量初值猜测是

困难的，但是在本文研究的问题中，协态变量主矢量

代表了推力的最佳方向，间接赋予了协态变量 一

定的“物理含义”。通过仿真分析发现，在协态变量初

值中，影响两点边值问题收敛性较大的是主矢量 ，

通过对实际飞行任务的分析可知，推力方向决定了速

度的方向，进而决定了上升器运动的方向。因此，在

迭代过程中，主矢量 初始猜测值可按照下式计算获

得，而协态变量 的初始猜测值直接取 。

λV0 = Ih×unit(r0) (22)

unit(r0) Ih×unit(r0)其中： 表示当前月心位置方向矢量；

表示沿着目标轨道面的运动方向。 

3    仿真验证

为了验证制导算法的性能，本文分别对月面共面

上升问题和异面上升问题进行了仿真，并考核了制导

算法对秒耗量和比冲偏差的适应性。其中，仿真参数

如表2所示，暂不考虑发动机后效的影响。

ρ = 1.0

对共面任务仿真，设目标轨道面升交点赤经为

300°，外层迭代修正因子 。图2为额定工况下共

面上升制导仿真结果。先垂直上升，10 s后加入本文的

开始

输入当前导航信息：
位置，速度、视加速度

输入终端时间初值 τf, 0

输入协态变量初值
λr0, λV0

计算终端状态和等式约束

||E(Yk)||≤εψ?

||V
−
f

*−V−f, k||≤εv?

计算雅克比矩阵
∂E(Yk)

∂Yk
______

牛顿迭代更新协态
变量初值迭代调整终端

时间 τf

输出最优体轴方向 I *
b

结束

Y

N

N

Y

 
图 1    制导指令双层迭代求解策略

Fig. 1    Two-layer iterative solution strategy for guidance instruction
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τf

自适应制导律。从图2中可以看出，俯仰、偏航程序角

满足线性正切规律。由表3可知，半长轴、偏心率、轨

道倾角和升交点赤经具有相当高的精度，自适应制导

律对秒耗量偏差和比冲偏差均具有良好的适应性。求

解共面上升制导指令过程中，内层求解协态变量初值

平均迭代收敛次数为3次，外层调整 平均迭代收敛次

数为2次。3.4 GHz PC机Matlab仿真环境下，共面制导

任务单次计算耗时约20 ms。

ρ = 0.75

τf

对异面任务仿真，设目标轨道面升交点赤经为

286.823°，外层迭代修正因子 。图3为异面上升

情况下的仿真结果。从图3（d）可以看出，异面上升

时，存在较大的偏航角。图3（f）为异面上升的时，

垂直轨道面侧向距离的变化曲线。入轨高度为15 km，

垂直轨道面侧向机动距离高达到72 km。仿真结果表

明，本文设计的自适应制导算法能够适应一定程度的

异面上升任务。表3为异面上升入轨精度统计，对于异

面上升情况，半长轴和偏心率仍然具有较高的精度，

但是轨道倾角精度、升交点赤经精度不如共面上升的

高，其中主要原因是在上升过程中，同时存在垂直轨

道面的侧向机动，会对入轨精度产生影响。在求解异

面上升制导指令过程中，内层求解协态变量初值平均

迭代收敛次数为4次，外层调整 平均迭代收敛次数为

3次。3.4 GHz PC机Matlab仿真环境下，异面制导任务

单次计算耗时约21.8 ms。
本文设计的制导算法能够适应0～9°异面角度上升

任务。其中，直接异面上升入轨和先共面上升再轨道

转移入轨的燃料消耗如图4所示，可以看出异面角在

3°以内时，两者燃耗相差不大，随着异面角度进一步

增大，直接异面上升入轨相比轨道转移入轨燃耗显著

增大，此时直接异面上升入轨不再适用。文献[20]

表 2    仿真参数

Table 2    Simulation parameters

参数 数值

初始质量/ kg 5 070

推力/ N 24 500

秒耗量/ （kg·s-1） 8.167

比冲/（m·s-1） 3 000

发射点方位角/（°） 90

发射点纬度/（°） 18

发射点经度/（°） 56.784

轨道半长轴/m 1 795 582

轨道倾角/° 20

轨道偏心率 0.023 669 2

入轨高度/m 15 000
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图 2    月面共面上升制导仿真结果

Fig. 2    Simulation results of lunar coplanar ascending guidance
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中针对载人登月短期访问任务，考虑应急返回需求，

给出了月面调整角度计算方法和任务期间返回上升轨

道与目标轨道平面夹角最小化的条件。按照该方法设

计目标交会轨道的轨道倾角，对于非极地地区的6 d以

内的短期月面探测任务，可使得异面角度最大不超过

4.86°；对于低纬度地区探测任务，可通过设计目标轨

道倾角使得异面角度最大不超过3°。本文设计的制导

方法在任务周期内能够全程适用。 

表 3    共面上升入轨精度

Table 3    Orbit entry accuracy in coplanar ascent

仿真工况 半长轴△a/km 偏心率△e 轨道倾角△i/（°） 升交点赤经△Ω/（°） 飞行时间/s

额定 0.005 21 6.685 8×10-6 –1.725 1×10-5 0.800×10-4 280.301

秒耗量（+10%） 0.008 48 4.042 3×10-6 –2.226 4×10-5 1.072 4×10-4 255.145

秒耗量（–10%） 0.003 00 6.086 2×10-6 –1.134 4×10-5 0.518 2×10-4 311.430

比冲（+5%） –0.003 46 3.082 4×10-6 –1.116 7×10-5 0.529 3×10-4 270.577

比冲（–5%） 0.006 22 1.178 2×10-5 –1.877 8×10-5 0.875 7×10-4 290.805

0 50 100 150 200 250 300

时间/s

0

300

600

900

1 200

1 500

1 800

速
度

/（
m

·s
−1
）

 

（b）速度曲线

0 50 100 150 200 250 300

时间/s

偏
航
角

/（
°
）

−60

−40

−20

0

20

（d）偏航角曲线

0 50 100 150 200 250 300

时间/s

−80

−60

−40

−20

0

垂
直
轨
道
面
侧
向
距
离

/k
m

（f）垂直轨道面侧向距离

0 50 100 150 200 250 300

时间/s

0

3

6

9

12

15

高
度

/k
m

（a）高度曲线

0 50 100 150 200 250 300

时间/s

−20

0

20

40

60

80

100

俯
仰
角

/（
°
）

（c）俯仰角曲线

X/km

Z
/k

m

0

100
0

0
50

100 200
150

5

Y
/k

m

200

10

（e）发惯系三维异面上升轨迹

 
图 3    月面异面上升制导仿真结果

Fig. 3    Simulation results of lunar non-coplanar ascent guidance
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4    结　论

针对月面应急上升任务，本文研究了一种自适应

显式制导律。该自适应制导律目标参数装订简单，能

够同时适应月面共面和异面上升任务。从对偏差的适

应性来看，在存在大秒耗量偏差和比冲偏差的情况

下，该自适应制导律仍然具有较高的入轨精度。从收

敛性上来看，本文设计的双层求解策略，改进的外层

时间调整策略和内层协态变量初值的选取策略，能够

有效保证制导律迭代求解收敛。
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Research on Adaptive Guidance Technology for Lunar Emergency Ascent

ZHAN Kangyi，CHEN Haipeng，YU Xuehao，WANG Lu，LI Zewen
（Shanghai Aerospace Control Technology Institute，Shanghai 201109，China）

Abstract：In this paper，an adaptive guidance method is studied for the emergency ascent of the lunar surface. Firstly，

according to the principle of maximum value，the two-point boundary value problem of maximum energy entering orbit under five

constraints is derived and established. Secondly，a two-layer iterative solution strategy is designed. The inner layer uses Newton

iteration to solve the two-point boundary value problem of maximum energy into orbit，and the outer loop adjusts the time to make

the speed meet the target speed. In the outer loop iteration，a time iterative adjustment strategy is designed. In the inner loop，

according to the change rule of the thrust direction in the task，a strategy for selecting the initial value of the principal vector of the

covariant variable is designed to solve the two-point boundary value problem. The simulation results show that the guidance law

designed in this paper can converge reliably，and the target parameter binding is simple. It can adapt to coplanar ascending tasks and

different-plane ascending tasks. In the presence of second consumption and specific impulse deviation，it still has high guidance

accuracy.

Keywords：lunar ascent；adaptive guidance；Newton iteration；two-layer iterative solution

Highlights：
●　Five constraints on semi-major axis，eccentricity，orbit inclination，true anomalous angle of entry point，and right ascension of
ascending node are established. The five constraints are more general and can satisfy both circular and elliptical orbits.
●　The secant method adjusting the flight time strategy is improved by engineering，and the improved adjustment strategy can make
the flight time converge to the target value quickly and monotonously，which improves the convergence of the guidance algorithm.
●　The guidance method designed in this paper can be adapted to coplanar and non-planar lunar ascent missions at the same time.
The target parameter binding is simple，the solving efficiency is high，and the real-time guidance needs can be met.
●　The adaptive guidance law still has high orbit accuracy under the condition of large second consumption deviation and specific
impulse deviation.
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