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摘要    嫦娥三号(CE-3)着陆器实现了我国首次地外天体软着陆任务, 着陆器的制导、导航

与控制(GNC)系统是最重要的分系统之一. 为了保证着陆的高安全性, 对动力下降过程中的

制导、导航、避障和姿态控制都提出了很高的要求. 针对 CE-3 着陆器的任务特点, 本文提

出了自适应动力显式制导、多波束容错导航、分区四元数控制技术. 实际在轨飞行结果表明, 

这些算法合理可行, 着陆器着陆精度高, 着陆姿态和速度优于需求, 圆满完成了软着陆任

务. 本文全方位地介绍了 CE-3 着陆器在动力下降阶段, GNC 系统的要求、组成、算法以及

典型在轨飞行结果.  
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1  引言 

月球是距离地球最近的天体, 是人类深空探测

的第一站. 20 世纪 60 年代的月球探测达到了高潮, 

1969年, Apollo-11飞船首次实现了载人登月. 20世纪

90 年代, 各航天大国纷纷制定了月球探测计划. 我

国探月工程总体规划, 在 2020 年前探月工程设想分

为“绕、落、回”3 个发展阶段, 循序渐进实施[1]. 2007

年, 嫦娥一号卫星实现了“绕”月目标.  

嫦娥三号(CE-3)着陆器于 2013 年 12 月 2 日 1 时

30 分发射入轨, 14 日 21 时 11 分成功软着陆在月球虹

湾地区, 实现了我国首次地外天体软着陆任务. GNC

系统自主完成了着陆器动力下降过程的制导、导航、

避障和控制任务.  

相对于美国和前苏联的月球着陆器, CE-3 着陆

器有其自身的特点. 着陆器总质量约 4 t, 携带推进

剂约 2 t, 动力下降制导律的设计要重点考虑推进剂

消耗问题. 本文提出主减速制动阶段自适应动力显

式制导, 在保证燃耗接近最优的同时, 提高系统对质

量和推力等的适应性. 为了提高导航系统的可靠性, 

系统配置了激光测距敏感器和微波测距测速敏感器, 

在多冗余测距、测速信息处理方面, 提出了多波束容

错导航来提高导航精度. 不同于Apollo飞船, 系统配

置的 7500 N 变推力发动机, 其推力方向不可调节, 

不能提供垂直推力方向的姿控力矩. 本文提出一种

分区四元数控制方法, 抵消发动机干扰力矩的同时, 

实现了制导目标姿态的高精度跟踪. CE-3 着陆器软

着陆在月球指定区域, 各项指标优于需求, 验证了上 
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述算法的有效性.  

2  GNC 要求和系统概述 

2.1  CE-3 着陆器飞行过程 

CE-3 着陆器整个任务过程分为 5 个阶段: 发射

段、地月转移段、环月段、动力下降段和月面工作段, 

如图 1 所示.  

1) 发射段. 从运载火箭地面点火到器箭分离之

前的飞行过程.  

2)地月转移段. 与运载火箭分离到执行近月制

动前的飞行过程.  

3)环月段. 从近月制动开始到动力下降前的飞

行过程.  

4)动力下降段. 从高度 15 km 发动机开机至抵达

月面的着陆过程.  

5)月面工作段. 发动机关机后进入月面工作段.  

2.2  任务要求 

CE-3 着陆器总体对 GNC 系统提出的动力下降

主要任务要求如下.  

1) 完成软着陆制动和下降任务, 着陆区域月面

纬度 44.11.5°N, 经度 18.2～34.6°W, 着陆点精度要

求在 6 km.   

2) 具备一定程度上的安全着陆区域自主优选能

力.  

3) GNC 分系统自主控制变推力发动机和推力器

工作确保着陆安全.  

4) GNC 分系统设计需考虑推进剂排放不均匀等

因素的影响.  

 

 

图 1  (网络版彩图) CE-3 着陆器飞行过程示意图 

5) 距离月面 1 km 以下, 着陆器姿态应满足中增

益天线数据传输要求.  

6) 着陆器着陆月面时, 姿态、速度和角速度控

制精度满足指标要求.  

2.3  动力下降过程和工作模式 

月球着陆器动力下降过程, 一般要经历减速制

动、障碍规避、缓速下降等若干过程[2,3]. CE-3 着陆器

规划的动力下降过程如下.  

1) 主减速段. 距参考月面(启动着陆前选取的着

陆区地形参考面)高度从约 15到约 3 km, 进入主减速

模式. 该段主要任务是减速制动, 减小着陆器约 1.7 

km/s 的速度至约 70 m/s, 高度下降至约 3 km.  

2) 快速调整段. 距实际月面高度从约 3 km 到约

2.4 km, 进入快速调整模式. 该段主要任务是快速衔

接主减速和后续的接近段, 快速姿态机动到接近段

入口姿态, 发动机推力同步减到低推力水平.  

3) 接近段. 距实际月面高度从约 2.4 km 到约

100 m, 进入接近模式. 该段主要任务是粗避障. 根

据粗避障的要求, 为了保证光学成像敏感器视场对

准着陆区域, 设计了满足特定姿态和下降轨迹要求

的接近目标着陆区轨迹, 着陆器采用 45°接近直线下

降方式逐步接近着陆区, 通过光学成像敏感器检测

大障碍, 确定安全着陆区并避障, 最终到达着陆区上

方约 100 m 高度, 相对月面速度接近于 0 m/s.  

4) 悬停段. 距实际月面高度 100 m 左右, 进入

悬停模式. 该段主要任务是对着陆区域的精障碍检

测. 保持着陆器处于悬停状态, 利用三维成像敏感器

对着陆区进行观测, 选择安全着陆点.  

5) 避障段. 距实际月面高度从约 100 到约 30 m, 

进入避障模式. 该段主要任务是精避障和下降. 根据

选择的安全着陆点, 着陆器下降到安全着陆点上方

30 m, 相对月面下降速度为 1.5 m/s, 水平速度接近于

0 m/s.  
6) 缓速下降段. 距实际月面高度从约 30 m 到约

2 m, 进入缓速下降模式. 该段主要任务是消除水平

速度, 保证着陆器姿态垂直月面, 平稳缓速下降, 着

陆月面的速度和姿态满足要求.  

7) 自由落体. 距实际月面高度从约 2 m 到接触

月面, 进入无控模式. 在高度 2 m 处收到关机敏感 

器信号后, 关闭发动机和推力器, 着陆器自由下降到

月面.  
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2.4  系统组成 

1) 敏感器. 星敏感器、陀螺、加速度计、微波

测距测速敏感器、激光测距敏感器、激光三维成像敏

感器、光学成像敏感器和伽玛关机敏感器.  

2) 执行机构. 1 个 7500 N 的变推力发动机用于

轨道控制; 10 N 推力器用于姿态控制; 150 N 推力器

用于水平机动控制和姿态控制.  

3) 控制器 . 中心控制单元(CCU), 包括控制计

算机、图像处理、二次电源、分系统供配电.  

GNC 系统的结构框图, 如图 2 所示.  

3  制导 

动力下降各个阶段, 根据任务需求, 设计了不同

的制导律.  

3.1  主减速段制导 

主减速段是软着陆过程用时最长、推进剂消耗最

多的任务段. 该段的主要任务是消除较大的动力下

降段初始水平速度(约 1.7 km/s), 因此推进剂消耗优

化是该段制导律的主要设计目标, 另外还要兼顾自

主性和工程可实现性要求. 线性正切制导律[4]接近推

进剂消耗最优, 且产生的姿态指令接近线性变化, 变

化较为平缓, 有利于姿态控制的实现. 基于线性正切

制导律, 主减速段提出了一种自适应动力显式制导

方法, 如图 3 所示. 根据在轨加速度测量信息, 采用

递推最小二乘方法, 在轨估计发动机比冲、制导时间

等参数, 并通过终端状态和快速调整过程的预测, 对

制导目标进行自适应修正, 以满足进入接近段的初 

 

 

图 2  GNC 系统的结构框图 

始约束条件. 该方法不仅实现了推进剂消耗相对较

少, 还提高了系统对质量、推力和比冲等不确定性的

适应性.  

图 3 中, 参数自适应部分, 保证发动机推力比冲

和初始推重比的估计值, 随着加速度测量数据的积

累而收敛到真值; 目标自适应部分, 通过调整目标位

置速度, 使得主减速末期嵌入了快速调整过程后, 预

测的终端位置速度不断接近目标位置速度; 两部分

相结合, 保证了在快速调整后的位置速度逐步收敛

到目标值.  

3.2  快速调整段制导 

主减速段末期, 着陆器姿态仍接近水平, 主发动

机仍工作在最大推力段, 推力加速度也达到最大; 而

后续的接近段要求着陆器姿态接近垂直, 主发动机

工作在低推力水平上, 高度、速度和加速度要求满足

一定关系. 可见, 主减速段末端状态和接近段初始状

态很难直接衔接上. 为了平缓地从主减速段过渡到

接近段, 有必要快速调整着陆器的姿态和推力, 保证

接近段入口状态的需求. 根据主发动机推力和着陆

器姿态匀速过渡的要求, 提出了利用推力大小和方

向线性变化的制导律, 制导参数利用实际的主减速

段末端状态和接近段初始状态约束确定. 由于主减

速段预测快速调整过程时也使用了相同的制导律 , 

保证了快速调整过程实际的状态变化和主减速段预

测的基本一致, 从而满足了接近段入口状态的约束.  

3.3  接近段制导 

接近段的主要任务是对着陆区成像并进行粗避

障, 终端相对月面速度接近于 0 m/s. 接近段需要保

证光学成像敏感器能够对着陆区成像并完成粗避障,  

因此接近段制导必须能够满足制导目标的位置、速

度、姿态以及初始高度和速度等多项约束. 为了能够

满足上述诸多约束条件, 基于四次多项式制导律[5],

接近段提出了一种改进的多项式制导算法, 在满足

多约束的情况, 可解析计算出了制导时间, 不需要迭

代求解, 简化了计算过程, 提高了算法的稳定性; 同

时为了保证接近段制导的高可靠性, 提出了制导时

间以及高度和速度超差的保护方法. 通过设计每个

方向的约束条件, 保证了光学成像敏感器始终能够

观测到着陆区. 经过对月表图像的分析, 重置安全着

陆点, 实现一定范围内的着陆机动, 完成粗避障.  
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图 3  主减速段自适应动力显式制导示意图 

3.4  悬停段制导 

悬停段的主要目的是利用三维成像敏感器对着

陆区域进行精障碍检测, 给出安全着陆点相对成像

时刻着陆器器下点的位置信息. 以进入悬停段初始

导航高度作为悬停高度制导目标, 由变推力发动机

抵消着陆器重力, 保证着陆器处于速度为零、姿态稳

定的悬停状态. 悬停段的制导目标为: 高度取进入悬

停段导航高度, 三个方向目标速度为 0 m/s, 高度方

向加速度为 0 m/s2. 为了保证悬停及后续任务段制导

的适应性和鲁棒性, 悬停及后续任务段的制导采用

了外环制导(PID)和内环制导(采用位置和速度的相平

面控制)相结合的方式. 外环控制利用主发动机和姿

态机动实现; 内环控制利用水平发动机实现.  

3.5  避障段制导 

避障段的主要任务是精确避障和下降. 根据悬

停段给出的安全着陆点相对位置信息, 水平机动到

选择的安全着陆点上方, 控制终端水平速度为 0 m/s; 

着陆器下降到着陆点上方约 30 m, 终端相对月面下

降速度为−1.5 m/s. 避障段制导律与悬停段制导律类

似, 水平方向控制速度和位置, 垂直方向控制高度、

速度和加速度. 避障段初始, 在垂直方向上设计了基

于时间的高度、速度、加速度跟踪目标轨迹, 避障下

降过程中实时跟踪该目标轨迹, 可以更好地控制避

障段的终端状态.  

3.6  缓速下降段制导 

缓速下降段主要考虑到着陆安全性, 为了保证

着陆月面的速度和姿态控制精度, 尽可能以较小的

设定速度匀速垂直下降, 消除水平速度和加速度, 直

到收到关机敏感器信号 . 考虑到推进剂的消耗和  

导航位置漂移 , 选择下降速度为−2 m/s. 缓速下降  

段制导律与悬停段制导律结构形式一样, 区别在于

制导参数不同 . 水平方向目标速度为 0 m/s, 位置  

控制目标为进入缓速下降段初始时刻的着陆器位    

置. 垂直方向, 高度 20 m 以上控制速度和加速度;   

高度低于 20 m, 只控加速度且指令加速度稍小于当

地月球引力加速度 , 以提高着陆器安全下降的可   

靠性.  

4  导航 

动力下降段采用惯性导航配以测距测速修正的

导航算法, 如图 4 所示. 动力下降初期采用纯惯性导

航; 为了克服地形不确定性的影响, 保证主减速结束

后准确的对月高度, 主减速后期引入测距修正; 快速

调整段结束后, 着陆器保持相对稳定的对月姿态, 速

度精度要求越来越高, 此时引入测速修正; 缓速下降

段, 由于着陆器距月面高度较低, 发动机羽流激起月

尘对测速和测距敏感器会造成不利影响, 因此这一

阶段又恢复为纯惯性导航. 
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图 4  自主导航算法流程 

4.1  惯性导航 

动力下降过程采用的基本导航方法是惯性导航. 

依靠着陆器配置的 IMU(含陀螺和加速度计)提供的

角速度和非引力加速度测量数据, 使用平动和转动

运动学方程积分, 外推计算着陆器的姿态、位置和速

度. 惯导系统中主要的误差源包括:  

1) 初始基准误差. 初始位置和速度是由地面测

控系统给出, 位置精度约 1 km, 速度精度约 1 m/s. 

初始姿态是由星敏感器给出, 误差约几十角秒.  

2) IMU 误差. 包括 IMU 安装误差以及测量误差. 

CE-3 着陆器在地月转移期间对 IMU 的各种误差进行

了在轨标定.  

3) 引力场模型误差. 引力场模型选用的是二体

模型, 对于动力下降短暂的 12 min来说, 二体引力场

模型的误差造成的高度计算误差不超过 60 m, 在可

接受范围内.  

4) 积分步长带来的误差. 从提高惯导精度的角

度, 希望 IMU 的采样周期越短越好. 受限于着陆器

设备的能力, 不可能做到很高的采样频率, 因此对于

姿态解算采用了四子样算法[6].  

4.2  测距修正和多波束融合 

CE-3 着陆器配置了 1 台激光测距敏感器和 1 台

微波测速测距敏感器, 2 台敏感器都可以测量各自波

束向至月面的距离, 用以对惯导高度进行修正.  

对于某波束来说, 建立着陆器垂直通道的运动

学方程和测距敏感器量测方程, 采用卡尔曼滤波方

法计算增益矩阵. 根据惯导性能、测距敏感器性能和

月面起伏情况, 针对不同高度计算稳态增益矩阵, 用

随高度变化的曲线函数对它们的变化趋势进行拟合, 

得到装订在控制计算机上的增益矩阵函数.  

当激光和微波测距敏感器都有有效信号输出时, 

采用融合加权修正的方法: 将两者各自计算出的高

度修正量进行加权平均, 然后再用于位置的修正. 加

权系数是根据 2 套修正系统卡尔曼滤波方差矩阵的

迹来进行计算的.  

4.3  测速修正和多波束融合 

CE-3 着陆器的速度修正, 是通过微波测距测速

敏感器中测速波束的数据来进行的, 该敏感器能够

提供三个独立的测速波束和一个兼具测距和测速功

能的波束. 另外, 4.2 节高度估计算法中也能提供垂

直速度的估计值, 该垂直速度估计也可以作为一个

方向的“波束”被引入到测速修正中. 由于有多个波

束的存在, 每一个时间点上获得的波束数量并不一

定相同, 因此在测速修正策略上, 采用单波束计算误

差-多波束组合修正的方式来实现.  

单波束误差的计算. 建立着陆器运动学方程和

微波测速量测方程, 采用卡尔曼滤波方法计算增益

矩阵. 与测距修正类似, 首先获得不同测速波束下的

稳态增益, 然后用随速度变化的曲线对它们进行拟

合, 最终获得增益矩阵的装订函数.  

多波束的组合修正. 根据飞行状态的不同, 每一

个测量周期内可能获得的有效波束数量并不相同 . 

对每一个有效波束分别计算误差, 然后将它们进行

组合, 计算出速度修正误差矢量, 对着陆器的速度进

行修正. 显然, 一个周期内若有 3 个或 3 个以上有效

波束时, 可以得到完备的三维速度误差修正量. 当有

效波束数量降低到 3 个以下时, 只能获得降维的速度

修正: 2个波束有效时, 可以获得二维(平面内)速度修

正 ; 1 个波束有效时 , 只能获得一维(单方向)速度   

修正.   

5  控制 

CE-3 着陆器软着陆期间的姿态控制, 具有以下

特点: 由于着陆过程推进剂消耗较多, 带来惯量时变

的质量特性; 贮箱推进剂消耗不均匀性导致质心变

化, 或者发动机推力方向偏斜, 都会产生较大且变化

的干扰力矩; 制导律在不同模式下, 根据任务功能需

求给出不同的制导目标姿态, 动力下降期间俯仰姿

态机动约 90°, 姿态控制需要尽快跟踪制导目标姿态; 

姿控系统配置了 10 N 和 150 N 推力器, 控制律应充
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分发挥两种推力器协调工作的能力. 基于上述特点, 

设计了如下姿态控制律.  

5.1  分区四元数控制 

已知着陆器当前姿态四元数, 制导律给出目标

姿态四元数, 计算误差四元数, 得到本体三轴的角度

控制偏差. 将姿态控制的相平面划分为 2 个区域: 标

称角速度控制区、角度和角速度控制区, 如图 5 所示. 

姿态角偏差大于某阀值 θ m 时, 进行目标为 dθr 的角

速度控制, 采用角速度偏差的 PI 控制; 否则, 采用姿

态角偏差的 PID 控制律.  

5.2  积分项的考虑 

对于 PID 控制系统, 积分项的作用主要是用于

抵消低频缓变的干扰力矩, 改进系统在低频扰动下

的行为. 动力下降前, 根据前一次轨控结束时积分项

的保留值, 对本次积分项初始值进行调整, 则可以有

效减少稳态过渡过程时间, 提高姿控精度. 当相点由

角速度控制区进入角度控制区后, 将角速度偏差的

积分项作为角度偏差积分项的初值, 可以缩短系统

进入稳态的时间.  

5.3  喷气控制实现 

文献[7]中提出了一种脉宽调制(PWM)方法, 其

在功能上可以代替伪速率调制器(PRM). CE-3 着陆器

PID/PI+PWM 姿控系统框图如图 6 所示.  

5.4  10 N 推力器+150 N 推力器联合控制 

根据PID/PI计算所需要的控制力矩, 分 3种情况

进行脉宽调制.  
 

 

图 5  分区控制示意图 

 
图 6  CE-3 着陆器动力下降姿控系统框图 

1) 若计算控制力矩小于 10 N推力器提供的姿控

力矩, 则进行 10 N 推力器的脉宽调制, 150 N 推力器

脉宽设置为 0.  

2) 否则若计算控制力矩小于 150 N 单份推力器

提供的姿控力矩, 则 10 N 推力器脉宽设置为 0, 进行

150 N 单份推力器的脉宽调制.  

3) 否则, 10 N 推力器脉宽设置为 0, 进行 150 N

双份推力器的脉宽调制.  

CE-3 着陆器动力下降姿态控制律的详细设计分

析和参数选取等将另文发表.  

6  典型飞行结果 

6.1  动力下降前的飞行过程 

2013 年 12 月 2 日 1 时 30 分, CE-3 着陆器由运

载火箭直接送入到地月转移轨道; 12 月 2 日 15 时 50

分, 采用 8×150 N 推力器进行了第一次中途修正; 12

月 3 日 16 时 20 分, 采用 7500 N 发动机进行了第二

次中途修正; 12 月 6 日 17 时 47 分, 采用 7500 N 发动

机实施了近月制动, 着陆器进入半长轴 100 km 的环

月轨道; 12 月 10 日 21 时 20 分, 采用 8×150 N 推力器

实施了环月降轨, 着陆器进入 100 km×15 km 的环月

轨道; 12 月 14 日 20 时 59 分 52 秒, 动力下降开始. 

6.2  初始状态 

着陆器动力下降初始状态: 经度 19.0464°W, 纬

度 28.9989°N, 高度 14.8 km, 速度 1695.7 m/s, 俯仰

姿态角 85°, 着陆器质量 2822 kg, 7500 N 发动机常值

推力 7523 N.  

6.3  动力下降飞行结果 

1) 12 月 14 日 21 时 11 分 17 秒, 着陆器安全着

陆月面. 动力下降软着陆过程用时约 685 s, 各模式
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的维持时间分别为: 主减速模式 487 s, 快速调整模

式 16 s, 接近模式 125 s, 悬停模式 16 s, 避障模式 22 

s, 缓速下降模式 19 s.  

2) 着陆器机械系(本体系绕 X 轴旋转−45°得到)

相对当地天东北系的姿态角如图 7 所示, 主减速末期

俯仰角 65°, 接近段俯仰角在 9°附近. 本体姿态角控

制偏差如图 8 所示, 稳态角度偏差在 1°以内. 本体角

速度如图 9 所示, 稳态角速度在 0.5°/s 以内.  

3) 着陆器高度如图 10 所示, 速度曲线如图 11

所示, 垂直速度向下最大为 56.75 m/s.  

 

 

图 7  姿态角 

 

图 8  姿态角控制偏差 

 

图 9  角速度 

 

图 10  高度 

 

图 11  速度 

4) 发动机指令推力和变推力如图 12 所示, 变推

力范围(−162, 214 N). 动力下降过程推进剂消耗为约

1.4 t.  
5) CE-3 着陆器实际着陆点为 (19.5116°W, 

44.1214°N), 相对于动力下降前预估的着陆点, 着陆

精度优于 1 km. 触月时水平速度、垂直速度、角速度

和姿态角等均优于指标要求.  

7  结论 

针对 CE-3 着陆器的任务特点和 GNC 系统的功

能性能要求, 提出了自适应动力显式制导、多波束容 
 

 
图 12  发动机推力 
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错导航、分区四元数控制技术. 在轨飞行数据表明, 

在上述制导导航和控制算法的作用下, CE-3 着陆器

着陆精度高, 着陆姿态和着陆速度满足需求, 圆满完

成了我国首次月球软着陆任务.  
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