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摘    要：针对不规则小天体表面着陆轨迹设计问题，提出了一种考虑避碰与避障的轨迹快速规划方法。构建了基于贝

塞尔曲线的着陆轨迹解析表征形式，提出了避碰和避障方案：通过设置避碰引导点使着陆器规避小天体本体的大尺度几何

遮挡，通过设置避障引导点使着陆器沿着陆平面法向着陆。考虑着陆器与小天体的几何关系、引导点高度的单调性，建立

了避碰引导点和避障引导点的参数约束，并以最小燃耗为目标进行参数快速求解。同时，研究了最短着陆时间求解问题，

根据推力幅值约束确定着陆时间的选取范围。最后，以小天体433Eros为着陆对象，对所提出的轨迹规划方法进行了仿真。

结果表明，该方法生成的轨迹能够满足不规则小天体着陆的避碰、避障、控制推力等约束，适用于不同的初始条件，且具

有较高的求解效率。
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 引　言

随着深空探测任务的不断推进，小天体着陆成为

航天领域的重要研究方向[1]。迄今为止，人类已经实施

多次小天体着陆任务，包括美国国家航空航天局

（National Aeronautics and Space Administration，NASA）

的近地小行星交会（Near Earth Asteroid RendezvoHs，
NEAR）任务、“冥王号”（OSIRIS-Rex）任务、日本

宇宙航空研究开发机构（Japan Aerospace Exploration
Agency，JAXA）的“隼鸟号”（Hayabusa）、“隼鸟

2号”（Hayabusa-2）任务和欧洲航天局（European
Space Agency，ESA）的“罗塞塔”（Rosetta）任务，实

现了硬着陆、软着陆到着陆采样的发展。中国在

2025年发射了“天问二号”，前往小行星2016HO3进行

着陆采样任务。随着深空探测技术的不断发展，对探

测任务科学回报的期望也日益提高，未来的着陆任务

不仅要求探测器实现精确着陆，还需适应更复杂的地

形。小天体形状不规则，表面曲率变化剧烈，且星表

形貌复杂，存在不确知障碍[2]。在着陆器从环绕轨道下

降至着陆点的过程中，着陆轨迹可能面临小天体本体

阻挡，存在与星表障碍发生碰撞的风险，着陆器需要

具备障碍规避能力 [ 3 ]。由于深空通信存在显著时延，

依赖地面控制难以应对突发障碍规避需求[4]。因此，研

究具备快速响应能力与自主障碍规避能力的轨迹规

划方法，对于提升小天体着陆任务的成功率具有重要

意义[5]。

着陆轨迹规划通常以燃料消耗、着陆精度、着陆

时间等一个或多个因素为性能指标，考虑障碍规避、

控制推力等约束条件，通过数值优化的方法求解使性

能指标达到最优并能满足约束条件的优化问题，进而

得到最优轨迹与控制序列[6]。轨迹规划方法可以分为离

线轨迹规划与在线轨迹规划。离线轨迹规划方法基于

先验环境信息和精确的动力学模型，在地面完成轨迹

优化计算，生成控制序列[7]。常用的离线轨迹规划方法

有打靶法[8]、伪谱法[9-10]和凸优化方法[11-13]。打靶法构造

协态变量初值对终端状态量的偏微分状态转移方程，

再通过积分和初值猜测修正的方式对协态变量初值进

行搜索，该方法形式简单但难以应对避障约束。Liu
等[9]将避障约束转化为高度约束，通过伪谱法求解离散

非线性规划问题，能够兼顾避障效果与燃料消耗。

Cui等[11]将避障约束考虑为轨迹曲率约束，使用凸优化
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方法求解着陆轨迹，降低着陆器与星表障碍碰撞的风

险。凸优化具有求解速度快的特点，但为了将避障约

束凸化，往往将复杂障碍进行简化处理，难以适用于

复杂障碍规避问题。离散轨迹规划受到小天体环境不

确定性的影响较大，针对鲁棒轨迹优化问题，也有学

者做出了研究[14-17]，将不确定性纳入扩展状态，通过直

接法求解着陆轨迹，提高了着陆过程的抗扰能力。开

发能够兼顾实时性与避障约束处理能力的新方法，成

为轨迹规划的发展方向。

轨迹规划通常依赖于目标天体的先验信息。然

而，在实际任务中，先验信息难以被充分获取，且获

取的信息可能与实际环境存在偏差。在线轨迹规划方

法能够在任务执行过程中根据实时获取的环境信息调

整轨迹，以应对动态环境变化，相比离线规划具有更

强的环境适应性和快速应变能力。Klumpp等[18]将着陆

轨迹几何特征参数化，提出多项式制导方法，通过着

陆器状态计算多项式参数，生成多项式形式的着陆轨

迹。Long等[19]根据小天体表面形貌起伏设计能量最优

问题的性能指标，通过调整飞行时间来减低碰撞风

险。Yuan等[20]结合人工势函数与碰撞概率，计算着陆

过程中与每个危险区域的碰撞概率，在制导律中显式

考虑状态不确定性，设计了基于安全区膨胀的自主避

障的着陆轨迹。Liang等[21]设计了分段多项式的加速度

剖面，通过求解多项式参数调整着陆轨迹，使着陆器

沿着陆平面法向着陆。当前的在线轨迹规划方法主要

针对小天体表面局部障碍，并需要对障碍进行简化表

征。当着陆器与着陆点连线受到小天体本体阻挡时，

局部避障轨迹难以兼顾大尺度障碍与星表小型障碍的

规避。由于小天体表面曲率变化剧烈[22]，基于简化模

型的避障准则会因曲率突变而导致约束失效。亟需研

究一种能够兼顾计算效率与全局障碍规避能力的快速

轨迹规划方法[23]。

本文面向不规则小天体着陆过程中的轨迹规划问

题，提出了一种考虑避碰与避障的着陆轨迹快速规划

方法。该方法采用贝塞尔曲线对着陆轨迹进行解析表

征，用少量参数描述着陆轨迹的关键几何特征，将轨

迹规划问题转化为低维参数优化问题。与常规多项式

轨迹相比，贝塞尔曲线参数几何意义明确，便于根据

避碰和避障需求进行轨迹调整；同时，着陆轨迹可以

由少量参数描述，能够降低优化变量数量，从而提高

复杂约束条件下求解效率。在此基础上，通过分析着

陆器与小天体的几何关系，设计了贝塞尔曲线引导点

的选取方案，可实现引导点参数的快速求解，从而完

成着陆轨迹快速规划。

 1    动力学与约束模型

 1.1    着陆动力学

A

如图1所示，以小天体质量中心为坐标原点o，建

立小天体固连坐标系。最大惯量主轴方向为z轴，最小

惯量轴方向为x轴，y轴与x轴、z轴构成右手坐标系。

以着陆点为坐标原点o，建立着陆点坐标系，着陆点到

初始点 连线方向为x轴，x轴与着陆平面法向量的叉乘

所得向量为y轴方向，z轴与x轴、y轴构成右手坐标系。
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图 1    坐标系示意图

Fig. 1    Illustration of the coordinate systems
 

通过环绕段的遥测与建模，着陆器能够获取一定

精度的小天体先验信息，包括小天体的形状、自转速

度、着陆点位置及着陆点附近形貌。这些先验信息用

于建立着陆动力学模型与约束。在小天体固连坐标系

下，着陆器的动力学方程可表示为ṙ = v
v̇ = −2ω×v−ω×(ω×r)+ g+ ac

(1)

ω
其中：r为着陆器位置矢量；v为着陆器速度矢量；

为行星自转角速度矢量；g为小天体引力加速度矢

量；ac为控制加速度矢量。

 1.2    着陆约束

o

θ θ0

θmax

在着陆过程中，着陆器需要避免与小天体表面发

生碰撞，着陆轨迹需要满足避碰约束，即轨迹不与小

天体表面相交。在着陆末段，着陆器应沿着陆平面法

向着陆，减少与小天体表面未知障碍碰撞的风险。着

陆器需要满足安全约束如图2所示。以着陆点 为顶

点，着陆平面法向量nf为轴线定义安全锥，着陆点到

着陆器位置的连线与着陆平面法向量的夹角为着陆倾

角 ，初始着陆倾角为 。设置安全锥用于限制着陆器

在末段的着陆方向，安全锥的半锥角为 。hmin为着

陆器与小天体表面的最小安全距离。

根据着陆器进入安全锥的情况，安全约束可分为

避碰约束与避障约束。
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图 2    安全约束示意图

Fig. 2    Illustration of the safe constraint
 

避碰约束定义为：着陆器在首次进入安全锥前，

与小天体表面的距离应大于最小安全距离，避免其运

动到目标点前与小天体表面发生碰撞。避碰约束可表

示为

h(r) > hmin (2)

避障约束定义为：着陆器首次进入安全锥后，着

陆器与着陆点之间不存在小天体本体阻挡，需保持着

陆器不离开安全锥，减小与目标点附近星表障碍碰撞

的风险。避障约束可表示为

(r− rf)Tnf

∥r− rf∥
⩾ cosθmax (3)

h其中， 为着陆器与着陆器在小天体表面最近的投影点

之间的距离。

tf在着陆时刻 ，着陆器需要达到目标位置与目标速

度，且终端着陆倾角为0，终端约束可表示为
r(tf) = rf

v(tf) = vf

a(tf) = af

θ(tf) = 0

(4)

其中：vf为着陆点速度矢量；a为着陆器加速度矢量；

af为着陆器终端加速度矢量。

此外，着陆器还需满足推力约束

∥T∥ ⩽ Tmax (5)

其中：T为着陆器控制推力；Tmax为最大推力。

受限于观测精度，获取的先验信息可能与实际环

境存在偏差，影响着陆动力学与约束的准确建立，进

而降低轨迹规划结果的精度与避碰避障能力。为减小

先验误差带来的影响，轨迹规划方法需要根据实时获

取的信息进行快速修正。

 2    基于贝塞尔曲线的快速轨迹规划

由于小天体形状不规则、表面形貌复杂，着陆过

程需要满足避碰约束、避障约束；考虑到目标天体信

息难以完全获取、存在环境不确定性，着陆器需要具

备快速应变能力。因此，需要研究具有全局障碍规避

的快速轨迹规划方法。本节通过对着陆轨迹进行贝塞

尔曲线表征，将轨迹优化问题转化为引导点优化问

题；设计贝塞尔曲线的引导点选取方案，生成避碰系

数与避障系数的可行空间；并以燃料消耗为目标对引

导点参数进行快速搜索，进而得到着陆时间固定情况

下的避障着陆轨迹。在此基础上，对着陆时间可行范

围进行分析，为着陆时间提供选取依据。

 2.1    着陆轨迹的贝塞尔曲线表征

贝塞尔曲线能够通过少量控制点生成复杂且光滑

的轨迹，便于解析计算与优化。基于贝塞尔曲线设计

的着陆轨迹可表示为

r(τ) =
n∑

i=0

Bi,n(τ)Pi, τ ∈ [0,1] (6)

τ

Bi,n(τ)

其中： 为时间t在[0, 1]区间的映射；n为贝塞尔曲线阶

数；pi为控制点pi的位置矢量，通过调整控制点可以灵

活地改变轨迹形状； 为贝塞尔基函数，可表示为

Bi,n(τ) =
n!

n!(n− i)!
τi(1−τ)n−i, i = 0,1,2, · · · ,n (7)

由于贝塞尔曲线的解析性质，可以求导得到速度

与加速度的解析表达式

v(τ) = n
n−1∑
i=0

Bn−2,i(τ) (Pi+1− Pi) (8)

a(τ) = n(n−1)
n−1∑
i=0

Bn−2,i(τ) (Pi+2− Pi+1+ Pi) (9)

在着陆时长tf已知的情况下，根据初始和终端状态

约束，可以推导得出其中6个控制点的位置矢量

P0 = r0

P1 = r0+
v0tf
n

P2 = r0+
2v0tf

n
+

a0t2
f

n(n−1)

Pn−2 = rf−
2vftf

n
+

aft2
f

n(n−1)

Pn−1 = rf−
vftf
n

Pn = rf

(10)

其中：贝塞尔曲线的阶数n至少为5；v0为着陆器初始

速度矢量；a0为着陆器初始加速度矢量。

当采用5阶贝塞尔曲线进行轨迹规划时，得到的着
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陆轨迹如图3所示。由于贝塞尔曲线阶数较低，难以满

足式（2）和（3）中的避碰约束与避障约束，着陆轨

迹与小天体发生碰撞。需要通过增加引导点的方式，

生成满足避碰与避障约束的轨迹。更多的引导点虽然

能够生成更复杂的轨迹，但也会显著增加计算量，降

低实时性，同时复杂的轨迹也会产生更多的燃料消耗。
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图 3    使用5阶贝塞尔曲线的着陆轨迹示意图

Fig. 3    Illustration of landing trajectory using fifth-order Bezier curve
 

本文根据着陆器初末位置与小天体的几何关系，

设置2个引导点，使用7阶贝塞尔曲线设计着陆轨迹。

考虑小天体着陆过程中，着陆器面临本体遮挡与星表

障碍影响，通过设置避碰着陆点以规避小天体本体的

大尺度几何遮挡；通过设置避障引导点使着陆器沿着

陆平面法向着陆，降低着陆器与星表障碍碰撞的风

险。两引导点与对应的着陆轨迹如图4所示。
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nf

避障引导点

避碰引导点

 
图 4    使用7阶贝塞尔曲线的着陆轨迹示意图

Fig. 4    Illustration of landing trajectory using seventh -order Bezier curve
 

贝塞尔曲线控制点的位置矢量可表示为

P0 = r0

P1 = r0+
v0tf
n

P2 = r0+
2v0tf

n
+

a0t2
f

n(n−1)
P3 = rac

P4 = rao

P5 = rf−
2vftf

n
+

aft2
f

n(n−1)

P6 = rf−
vftf
n

P7 = rf

(11)

其中：rao为避障引导点的位置矢量；rac为避碰引导点

的位置矢量。

轨迹规划问题可表示为如下的两引导点的优化

问题

min J(rao, rac)

s.t.


h(r) > hmin, t ⩽ ts
(r− rf)Tnf

∥r− rf∥
⩾ cosθmax, t > ts

(12)

J ts其中： 为目标函数； 为着陆器首次进入安全锥的

时刻。

需要指出，该问题的优化变量为6维，直接优化计

算量大。为提高轨迹规划的运算速度，下面根据避碰

与避障需求设置引导点选取方案。

 2.2    贝塞尔曲线的引导点选取方案

xoz定义引导平面为小天体着陆点坐标系的 平面，

在引导平面上选取两引导点。首先，在着陆平面法向

方向选取引导点，使着陆器在附着末段沿着陆平面法

向着陆

rao = rf+αnf (13)

α α

α

α

α

α

α

其中： 为避障系数，通过选取合适的 能够控制末段

轨迹在安全锥内。避障引导点的选取范围如图5所示。

当 取值较大时，轨迹在末段会发生较大的曲率变

化，能有效规避大尺度障碍，但会导致燃料消耗增

加；而 取值较小时，轨迹曲率变化平缓，能够节省

燃料，但终端着陆角可能较小，增加碰撞风险。此

外， 的取值还需与初始速度方向匹配，当初速度指

向障碍时需适当增大 以确保足够的避障裕度，反之

则可减小 以优化燃料效率。

  

A
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o
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hmin

v0

避障引导点
选取范围

环绕轨道

 
图 5    避障引导点示意图

Fig. 5    Illustration of guide point for obstacle avoidance
 

着陆器进入安全锥时与小天体表面的距离应大于

最小安全距离，该最小安全距离对应的避障系数为
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α1 = hmin (14)

P5

P5

为使着陆器在末段保持单调下降，并防止轨迹曲

率发生突变，避障引导点应该位于贝塞尔控制点 上

方。 位置对应的避障系数为

α2 = (P5− rf)Tnf (15)

vp考虑初始速度在引导平面上的投影 ，若从初始

位置沿初始速度方向的延长线与着陆平面法向存在交

点，则该点对应的避障系数为

α3 =


∥v0∥2(r0− rf)Tnf−

(
vT

0 nf
)
(r0− rf)Tv0

∥v0∥2∥nf∥2−
(
vT

0 nf
)2 , γ ⩾ γs

∥r0− rf∥sinγs
sin

[
arccos(−nT

f ex)−γs
] , γ < γs

(16)

γ vp rf− r0 γs

rf− r0

其中： 为 与 的夹角； 为过初始点且与小天

体相切的直线与 的夹角；ex为x轴单位矢量。

由于着陆过程轨道高度逐渐降低，避障引导点位

置应低于初始轨道高度。着陆平面法向量与初始轨道

的交点对应的避障系数为

α4 = −rT
f nf+

√
(rT

f nf)
2− (∥rf∥2−∥r0∥2) (17)

α

综合式(14)-式(17)的避障系数，即可得到避障引

导点对应的避障系数 的取值范围。该系数的取值下

限和上限分别为

αmin =

max {α1,α2} , γ ⩾ γs
max {α1,α2,α3} , γ < γs

(18)

αmax =

min {α3,α4} , γ ⩾ γs
α4, γ < γs

(19)

x

当初始位置与着陆点的连线不经过小天体时，小

天体本体对着陆过程不构成阻挡，避碰着陆点与避障

着陆点重合。当初始位置与着陆点的连线经过小天体

时，需要考虑小天体本体对着陆轨迹的阻挡。平行于

轴且做小天体的切线，切点B表示着陆轨迹需要避开

的关键位置。在过切点且平行于z轴方向上选取引导

点，使着陆器能够绕开小天体本体遮挡部分，实现避

碰着陆

rac = rt+βez (20)

β

β

其中：rt为切点的位置矢量；ez为z轴单位矢量； 为避

碰系数，通过调整 可以调整轨迹与小天体的距离。避

碰引导点的选取范围如图6所示。

β

β

当 较小时，轨迹与小天体表面距离较近，着陆器

可能与小天体发生碰撞；而当 较大时，能够完全规避

β

β β

小天体几何阻挡，但会导致燃料消耗增加。同时， 的

取值还与初始速度方向相关，当初速度指向障碍时需

适当增大 以确保足够的避碰裕度，反之则可减小 以

优化燃料效率。
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图 6    避碰引导点示意图

Fig. 6    Illustration of guide point for collision avoidance
 

着陆器进入安全锥前与小天体表面的距离应大于

最小安全距离，该最小安全距离对应的避碰系数为

β1 = hmin (21)

为使着陆器与小天体距离保持单调下降，避碰引

导点应低于初始轨道高度，且避碰引导点的z轴分量应

大于避障引导点的z轴分量，避碰系数满足

β2 = rT
aoez (22)

β4 = −rT
f nf+

√(
rT
f nf

)2
−

(
∥rf∥2−∥r0∥2

)
(23)

考虑初始速度影响，若从初始位置沿初始速度方

向的延长线与着陆平面法向存在交点，则有

β3 =


∥v0∥2(r0− rf)Tnf−

(
vT

0 nf
)
(r0− rf)Tv0

∥v0∥2∥nf∥2−
(
vT

0 nf
)2 , γ ⩾ γs

∥r0− rf∥sinγs
sin

[
arccos(−nT

f ex)−γs
] , γ < γs

(24)

β

综合式(21)-式(24)的避碰系数，可以得到避碰引

导点对应的避碰系数 的取值范围。该系数的取值下限

和上限分别为

βmin =

max {β1,β2} , γ ⩾ γs
max {β1,β2,β3} , γ < γs

(25)

βmax =

min {β3,β4} , γ ⩾ γs
β4, γ < γs

(26)
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 2.3    贝塞尔曲线的引导点参数搜索

为了获取满足避碰、避障约束的着陆轨迹，并降

低着陆过程的燃料消耗，需要对避碰系数与避障系数

进行优化。以燃料消耗为目标函数

J =
tfw

0

∥ac∥dt (27)

着陆器的控制加速度可表示为

ac = a− ag− acor− acent (28)

acor

acent

其中：a为合加速度；ag为引力加速度； 为科里奥

利加速度； 为离心加速度，表达式为

a(t) =
42
t2
f

6∑
i=0

B5,i

(
t
tf

)
(Pi+2− Pi+1+ Pi)

ag = −
GM
r3

r

acor = −2ω×v
acent = −ω×(ω×r)

(29)

G M r其中： 为万有引力常数； 为小天体质量； 为着陆

器与小天体中心的距离。使用数值积分方法能够对燃

耗进行快速求解。

通过引入避碰系数与避障系数，着陆轨迹规划问

题转化为以燃料消耗为优化目标的参数优化问题

min J(α,β)

s.t.



h(r) > hmin, t ⩽ ts
(r− rf)Tnf

∥r− rf∥
⩾ cosθmax, t > ts

αmin ⩽ α ⩽ αmax

βmin ⩽ β ⩽ βmax

(30)

α β α β

α∗ β∗

使用两阶段网格搜索方法，使用粗网格快速排除

无效参数组合，缩小优化范围，减少计算量。使用细

网格精确优化参数。首先，式（18）、（19）、（25）
和（26）给出了 和 的选取范围。在 和 的选取范

围内采用较大步长进行离散化，构建避碰−避障参数粗

网格。在每个网格点处计算该参数组合对应的着陆轨

迹是否满足约束，保留所有满足约束的参数组合。然

后，选取所有解中能够使燃料消耗最少的引导点参数

和 ，得到粗搜索最优解。选取粗搜索最优解的邻

域作为引导点参数新的选取范围，采用更小步长进行

离散化，构建避碰−避障参数细网格。在每个网格点处

计算该参数组合对应的燃料消耗，并判断是否满足约

束，进而得到满足约束的最低燃耗对应的参数组合。

在着陆时间确定的情况下，根据初始约束、终端约束

与引导点搜索策略能够确定燃耗最优的着陆轨迹与对

应的加速度曲线。

 2.4    着陆时间可行范围求解

前面以燃耗最优建立了着陆时间固定的情况下的

轨迹优化问题，并求解得到具备全局避障能力的着陆

轨迹与对应的解析控制加速度。由于着陆时间与推力

大小呈负相关，当着陆时间不确定时，可根据推力幅

值约束确定最短着陆时间，构建优化问题

min tf

s.t.∥ac∥ ⩽
Tmax

m

(31)

优化过程包括以下控制点计算、极值点求解与着

陆时间迭代。首先，根据当前预测的着陆时间能够计

算贝塞尔控制点，结合2.3小节中的引导点参数搜索策

略确定避碰引导点与避障引导点，进而能够得到控制

加速度的解析表达式。

推力幅值约束可表示为控制加速度模平方形式

∥ac∥2 ⩽
(Tmax

m

)2

(32)

为求解着陆过程的最大推力，对控制加速度模的

平方项求导

d∥ac∥2

dt
= 2aT

c
dac

dt
(33)

控制加速度的导数可由下式计算

dac

dt
=

da
dt
+

dag

dt
+2ω×a+ω×(ω×v) (34)

da
dt
= 210

4∑
i=0

(
4
i

)
ti(1− t)4−i(Pi+3−3Pi+2+3Pi+1− Pi)

(35)

dag

dt
=GM

[
v
r3
− 3r(rTv)

r5

]
(36)

式（33）可表示为

d∥ac∥2

dt
=
daT

dt
a+GM

[
aTv
r3
− 3(rTv)(aTr)

r5
+

daT

dt
r
r3

]
−

2G2M2(rTv)
r4

+4∥ω×v∥2−ω2vT(ω×r)+

2ωT

[
v×da

dt
+GM

(
v×r
r3
− 3(rTv)(v×r)

r5

)]
(37)

t∗令式（37）等于0，求解推力取极值的时刻 ，最

大推力幅值为

Tcm =max {m∥ac(t0)∥ ,m∥ac(t∗)∥ ,m∥ac(tf)∥} (38)

t0其中， 为初始时刻。

得到当前着陆时间对应的最大推力后，根据推力
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幅值约束，根据以下公式对着陆时间进行调整

tk+1
f = tk

f

√
Tcm/Tmax (39)

tk
f tk+1

f其中： 与 为当前与下一次迭代时的着陆时间。当

推力不满足推力幅值约束时，通过增大着陆时间来降

低最大推力；当推力小于最大推力幅值时，通过减小

着陆时间来提高效率。通过多次迭代计算，使最大推

力恰好满足推力幅值约束，计算得到最短着陆时间，

为着陆时间选取提供依据。

 3    仿真结果

ω = 3.311 7×10−4

以小天体433Eros为目标进行仿真试验。着陆器初

始时刻轨道高度为35 km，小行星绕z轴自旋的角速度

 rad/s。着陆器质量为500 kg，安装有

3个最大推力为20 N的火箭发动机，发动机比冲为

150 s，着陆器能输出的最大推力为60 N[24-25]。设置安全

距离为300 m，安全锥的半锥角为30°，标称情况的初

始与终端条件如表1所示。
  

表 1    初始与终端条件

Table 1    Initial and terminal conditions
参数 数值

初始位置r0/m [–32 335.78, 13 393.92, 0]T

目标位置rf/m [–647.33, 6 602.60, –1 712.16]T

初始速度v0/（m·s–1） [1.34, 3.23, 0]T

目标速度vf/（m·s–1） [0, 0, 0]T

初始加速度a0/（m·s–1） [0.000 65, –0.000 27, 0]T

目标加速度af/（m·s–1） [0, 0, 0]T

着陆平面法向量nf [0.74, 0.66, –0.13]
 

 3.1    着陆时间分析

根据最大推力幅值约束，可求得最小着陆时间为

1 689.96 s。图7给出了不同着陆时间下的着陆轨迹，

图8给出了两种情况下的推力幅值曲线。由于着陆时间

不同，推力两种情况的贝塞尔控制点不同，但贝塞尔

控制点的差异较小，因此着陆轨迹的差异也较小。着

陆时间为1 689.96 s时，最大推力为60.00 N，燃料消耗

为31.47 kg；着陆时间为1 800 s时，最大推力为52.83 N，

燃料消耗为29.53 kg；着陆时间为2 000 s时，最大推力

为42.72 N，燃料消耗为26.56 kg。着陆时间越小，最

大推力越小，燃料消耗越高，因此需要综合考虑任务

效率与燃料消耗选取着陆时间。
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图 8    不同着陆时间下的推力幅值曲线

Fig. 8    Thrust magnitude for various landing time
 

 3.2    标称情况轨迹规划

rao

rac

选取标称着陆时间为2 000 s时，根据初始与终端

条件计算得到其中6个贝塞尔控制点，据小天体形貌

信息搜索得避障引导点 = [–2 058.21,  8 305.80,
1 273.95] m，避碰引导点  = [–2 001.35, 12 095.55,
–2 235.11] m，进而得到基于贝塞尔曲线的着陆轨迹。

图9给出了所提出方法生成的着陆轨迹，图10给出了着

陆器三轴速度，图11给出了推力幅值曲线。着陆器能

够到达目标点时三轴速度为0，满足终端约束。着陆过

程满足推力幅值约束，燃料消耗为26.56 kg。着陆器在

着陆前未与小天体发生碰撞，进入安全锥前与小天体

的最小距离为334.54 m，满足避碰约束；着陆轨迹终

端着陆倾角为0.06°，满足法向着陆要求。
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图 9    标称情况下的着陆轨迹与引导点

Fig. 9    Landing trajectory and guide points in nominal case
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图 7    不同着陆时间下的着陆轨迹

Fig. 7    Landing trajectories for various landing time
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图 10    标称情况下的三轴速度曲线

Fig. 10    Three-axis velocities in nominal case
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图 11    标称情况下的推力幅值曲线

Fig. 11    Thrust magnitude in nominal case
 

 3.3    不同初始位置轨迹规划

着陆器离开环绕轨道的位置可能存在偏差，不同

的离轨点具有不同的初始位置与初始速度，小天体的

遮挡情况也不同。为验证所提出方法的避碰避障能

力，在初始轨道上选取10个不同位置作为初始位置，

对轨迹规划方法进行仿真。图12给出了不同初始位置

下的着陆轨迹，图13给出了相应的推力幅值曲线。着

陆器从不同的离轨点出发，均能绕开小天体遮挡部

分，并沿着陆平面法向到达目标点。当遮挡部分较大

时，着陆器需要通过较长的轨迹避免与小天体发生碰

撞，所需的推力也较大。
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图 13    不同初始位置下的推力幅值曲线

Fig. 13    Thrust magnitude for various initial positions
 

 3.4    方法对比分析

为验证所提出的快速轨迹规划方法的有效性，与

基于高斯伪谱法的轨迹规划方法 [10 ,26 ]进行对比仿真。

表2给出了两种方法得到结果的性能指标对比，图14给
出了两种方法的着陆轨迹，图15给出了两种方法的推

力幅值曲线。两种方法在锥外距离、着陆方向角方面

的结果表明着陆器能够实现避碰与避障。两种方法的

燃料消耗接近，但伪谱法的计算速度慢。本文所提出

方法在具备全局避障能力的基础上，有较高的运算

速度。
  

表 2    两种规划方法性能对比

Table 2    Performance comparison of two planning methods
参数 伪谱法 贝塞尔

安全锥外最小距离/m 319.80 334.54
终端着陆倾角/（°） 3.00 0.06

燃料消耗/kg 26.39 26.56
计算耗时/s 8.15 0.13
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图 14    两种规划方法的着陆轨迹

Fig. 14    Landing trajectories of two planning methods
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图 12    不同初始位置下的着陆轨迹

Fig. 12    Landing trajectories for various initial positions
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图 15    两种规划方法的推力幅值曲线对比

Fig. 15    Comparison of thrust magnitude of two planning methods
 

 4    结　论

本文针对着陆器从不规则小天体环绕轨道到目标

点的着陆问题，考虑不规则小天体着陆避碰、避障约

束，提出一种快速轨迹规划方法。该方法通过对着陆

轨迹进行贝塞尔曲线表征，实现着陆轨迹形状的精确

调控。根据着陆器与小天体的几何关系设置避碰与避

障引导点，使着陆器避开小天体大尺度障碍并沿着陆

平面法向着陆。仿真结果表明，使用所提出方法规划

得到的轨迹满足避碰约束、避障约束与控制约束，实

现全局障碍规避；在不同初始条件下，能够实现对不

同尺度障碍的有效规避；且相较于传统轨迹规划方

法，具备较高的计算速度，能够兼顾避碰避障与实时

性需求。
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Rapid Trajectory Planning with Collision and Obstacle Avoidance for
Landing on Small Celestial Body

LYU Chang1,2
，LIANG Zixuan1,2

，ZHU Shengying1,2
，GE Dantong1,2

（1. School of Aerospace Engineering，Beijing Institute of Technology，Beijing 100081，China；

2. Key Laboratory of Autonomous Technology for Deep Space Exploration，Ministry of Industry and

Information Technology，Beijing 100081，China）

Abstract：A rapid trajectory planning method of collision avoidance and obstacle avoidance is proposed to address the problem
of landing on irregular small celestial body. An analytic form of landing trajectory is constructed using Bézier curve，and the
collision avoidance and obstacle avoidance schemes are proposed. The guiding point of collision avoidance is set to prevent
occlusion from the small celestial body，and the guiding point of obstacle avoidance is set to ensure landing along the normal
direction of the landing plane. Considering the geometrical relationship between the lander and the small celestial body，and the
monotonicity of height of the guidance point，constraints are established for the parameters of the collision avoidance point and the
obstacle avoidance point. Under these constraints，the parameters are rapidly solved with the objective of combustion consumption.
Additionally，the minimum landing time is investigated，with the thrust constraint determining the feasible range of landing time.
Finally，the proposed trajectory planning method is simulated in a landing scenario of 433 Eros. Results show that the planned
trajectory satisfies the constraints of collision avoidance，obstacle avoidance，and thrust control under various initial conditions，
while maintaining high computational efficiency.

Keywords：small celestial body；landing trajectory；trajectory planning；obstacle avoidance；Bézier curve

Highlights：
●　A rapid trajectory planning method for small celestial body landing is proposed，which can rapidly generate collision and
obstacle avoidance trajectory according to dynamically obtained environmental information.
●　The landing trajectory characterization based on Bézier curves is proposed，so that the key geometric features of the trajectory to
be adjusted through a small number of parameters.
●　The landing trajectory is adjusted by setting the collision avoidance guide point and the obstacle avoidance guide point enabling
the capabilities of collision avoidance and vertical landing.
●　The guide point constraints based on the geometric relationship between the lander and the small celestial body are constructed to
restrict the feasible parameter region and improve the efficiency of parameter search.

[责任编辑：高莎，英文审校：宋利辉]
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