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嫦娥三号软着陆轨道设计与控制策略 

 

摘要 

 本题要求我们以嫦娥三号登月为背景，分析登月轨道参数，重点探讨了登月过程最具难

度的着陆轨道设计优化，并对所使用的优化方案进一步作出了误差分析与灵敏度分析。 

 对于第一问，由于正面求解条件有限，难以从已有的条件中得到近月点和远月点的位置

以及准备轨道参数，因此巧妙的使用了逆推思路，通过已知条件求解主减速阶段运动过程，

通过水平位移量反推近月点位置。首先，我们由已知的端点约束条件，结合所学物理知识，

并查阅相关资料，通过线性正切制导率等工程经验判断减速过程中推力控制方案应为推力大

小始终为最大值，推力与速度反方向夹角也为恒量，由此建立微分方程模型。但在求解的过

程中我们发现，正面求解难度十分大，于是对微分方程离散化，转化为差分方程组，继而通

过计算机模拟行为，拟合出最接近解的轨迹，求得水平位移量为 385.21m，由此得到近月点

位置为 19.51°W，31.50°N，距月面 15km，速度为 1692.46m/s，平行月面指向预期落点方位；

远月点位置为 160.49°E，31.50°S，距月面 100km，速度为 1612.15m/s，方向与近日点反相平

行。 

 对于第二问，依据题意将其分为五个阶段。对于前两个阶段，建立天体力学分析中常用

的二体模型及力学方程组，并对约束条件进行归一化处理。为了后续优化，列出全部归一化

约束条件并建立目标函数，从而获得非线性规划模型。之后采用了序列化遗传算法对其进行

筛选，从而逼近该阶段全局最优解，最终此阶段燃耗为 1055.39kg。第二阶段同样属于复杂

多变量优化问题，同阶段一建立优化模型并通过遗传算法求解该段全局最优解，最终燃耗为

26.71kg。第三第四阶段主要在于图像处理与统计，第三阶段，通过对高程图进行 K 均值聚

类分析，将图中像素点分为安全点与危险点，在对地图栅格化，并对方格内点类型统计取整，

对方格二元化为安全格与危险格，在通过扩大寻找最大安全半径，综合考虑水平偏移量，建

立合理的落点评价体系，最终找出最优点坐标（1275,1000），燃耗为 86.97kg。第四阶段同样

做聚类分析，并根据嫦娥三号实际体积选取合适的栅格大小，并对栅格通过最小二乘法对空

间进行线性统计回归，求出平均坡面与平均坡度，结合最大安全半径建立最优落点评价体系，

最终获得最优落点坐标为（88,56），燃耗为 20.68kg。第五阶段最优燃耗为 8.09kg。最后还

讨论了简单运动的局部最优模型，简化了后几个阶段的运动学分析与计算。最终综合各段最

优解，获得最优着陆轨道与控制策略。 

 对于第三问，首先总结了优化模型中引入的一些误差因素，并针对主要因素做了数值上

的相对误差分析，证明了误差对于优化方案并未产生很大影响。其次从初始变量和约束条件

入手，分析了这些变量的波动对于结果产生的影响，最终发现角度控制向量的灵敏性较高，

而其他因素的灵敏性普遍处在较低水平，侧面说明了优化方案的对于初值的不敏感性与方案

对于全局最优解的逼近程度较高。 

 

关键词：非线性规划模型  序列化遗传算法  K 均值聚类  空间线性回归  二体模型 
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一．问题的提出 

1.1 背景介绍 

根据计划，嫦娥三号将在北京时间 12 月 14 号在月球表面实施软着陆。嫦娥三号如何实

现软着陆以及能否成功成为外界关注焦点。目前，全球仅有美国、前苏联成功实施了 13 次

无人月球表面软着陆。 

北京时间 12 月 10 日晚，嫦娥三号已经成功降轨进入预定的月面着陆准备轨道，这是嫦

娥三号“落月”前最后一次轨道调整。在实施软着陆之前，嫦娥三号还将在椭圆轨道上继续飞

行，做最后准备。 

嫦娥三号着陆地点选在较为平坦的虹湾区。但由于月球地形的不确定性，最终“落月”地

点的选择仍存在一定难度。在整个“落月”过程中，“动力下降”被业内形容为最惊心动魄的环

节。在这个阶段，嫦娥三号要完全依靠自主导航控制，完成降低高度、确定着陆点、实施软

着陆等一系列关键动作，人工干预的可能性几乎为零。在距月面 100 米处时，嫦娥三号要进

行短暂的悬停，扫描月面地形，避开障碍物，寻找着陆点。 

 

1.2 问题重述 

嫦娥三号在着陆准备轨道上的运行质量为 2.4t，其安装在下部的主减速发动机能够产生

的推力可调节，变化范围为 1500N 到 7500N，其比冲为 2940m/s，可以满足调整速度的控制

要求。在四周安装有姿态调整发动机，能够自动通过多个发动机的脉冲组合实现各种姿态的

调整控制。嫦娥三号的预定着陆点为 19.51W，44.12N，海拔为-2641m。 

嫦娥三号在高速飞行的情况下，要保证准确地在月球预定区域内实现软着陆，关键问题

是着陆轨道与控制策略的设计。其着陆轨道设计的基本要求：着陆准备轨道为近月点 15km，

远月点 100km 的椭圆形轨道；着陆轨道为从近月点至着陆点，其软着陆过程共分为 6 个阶

段，要求满足每个阶段在关键点所处的状态，尽量减少软着陆过程的燃料消耗。 

根据上述的基本要求，建立数学模型解决下面的问题： 

（1） 确定着陆准备轨道近月点和远月点的位置，以及嫦娥三号相应速度的大小与方向。 

（2）确定嫦娥三号的着陆轨道和在 6 个阶段的最优控制策略。 

（3）对设计的着陆轨道和控制策略做相应的误差分析和敏感性分析。 

 

二．问题的分析 

2.1 问题一 

 由于题目已经明确给出准备轨道的形状参数，可以通过已有的物理知识与几何关系明确

计算出近月点与远月点处速度大小和相对于月面的速度方向。为了预期落点与着陆轨道在同

一个平面内，且准备轨道过月心，可以大致确定轨道所在平面有无数多个，无法确定近月点

和远月点的位置，因此需要其他条件来推测。本题现有的条件下，只有通过着陆轨道逆推近

月点，并结合地月轨道制动的实际情况综合考虑，才能得到。对于着陆过程一，由相关报道

以及 NASA 在 1976 年提出的线性正切制导率[1]，得知主减速阶段通常都是恒推力作用在轨

道切线上，且嫦娥三号主减速阶段实际也是保持着最大推力依照这一定律进行制导。我们由

此出发，通过二体模型，结合已知条件，建立微分方程组，通过计算机模拟降落轨迹即可求

出降落弧线距离，从而反推近月点，对称得出远月点。 

 

2.2 问题二 

由问题一已经得出近月点，即开始降落点位置，也知道每一阶段的状态，因此，降落轨
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道大致范围基本确定，但六个过程的精确路径是要通过策略优化来控制的。由于燃料消耗表

现在推力在时间上的积累量，即减小推力作用的冲量，即可优化燃料消耗。 

对第一个过程，由于推力很大且历时较长，因此燃料消耗主要体现在这一阶段，对应的，

优化策略也应重点体现，由于有二体模型，建立微分方程模型，并由初值条件以及阶段限定

条件，可以写出非线性约束条件，本问题及转化为轨道优化中的非线性规划问题，一般可通

过成熟的 SQP 算法可以得到全局最优解，但本题采用了更为常见也相对传统的遗传算法，

逼近全局最优解，得出最优方案。 

 对于第二阶段，仅仅是为了是水平速度将为 0，且推力迅速减小，由上一阶段的优化结

果，得出末速度水平分量，由于冲量可分解，则此阶段分为水平方向和竖直方向分别优化，

即分为了两个变速直线运动模型，简化了优化模型，可以由这两个局部最优解加和得到该阶

段的全局最优解。 

 第三个阶段水平速度初始为 0，经过对月面成像分析，制定平坦度评价体系，选择距离

中心点最近且满足平坦度要求的区域中心为粗调整目标降落点。由于这一段终点悬停，速度

减为 0，因此可以对该段推力进行优化，从而局部燃料最优。 

 第四阶段悬停，精细成像并分析，同样制定平坦度评价体系并选择距离中心点最近且满

足平坦度要求的区域中心作为最终目标降落点，修正轨道。结束时水平速度依然为 0，因此

同样存在优化过程。 

 第五阶段与第六阶段是减速至 0 然后自由落体的过程，针对减速阶段也可考虑优化，可

经过简单讨论得到结果。 

 最后根据各个阶段的最优方案，模拟出嫦娥三号着陆轨道即可。 

 

2.3 问题三 

为了分析设计轨道和控制策略的误差与敏感性，有必要制定误差指标并考虑各部分误差

对于结果的最大影响，敏感性也同样需要这一思路，各个阶段的细微变化会对结果产生影响

的衡量。另一方面，或许还有必要寻找参考物以显示该方案的好坏。 

 

三．模型假设 

 1. 由于月球自转速度为 27.3d，十分缓慢，而着陆过程仅有十几分钟，因此在本题中月

球不考虑自转； 

 2. 由于月球扁率很小，可认为月球为球体，半径以平均半径为准，并且引力场分布均

匀； 

 3. 由于侧面姿态调整喷射装置对燃料影响很小，为简化模型，认为飞行器变换姿态的

过程不消耗燃料； 

 4. 认为飞行器变换姿态是瞬间完成的； 

 5. 由于着陆时间较短，所以诸如月球引力非球项、日月引力摄动等影响因素均可忽略

不计； 

 6. 推力大小可瞬间改变； 

 7. 燃料除供给推力外，无任何其他耗散方式； 

 8. 月球空气稀薄，不考虑任何摩擦力； 

 9. 由于预定着陆点海拔-2641m，因此在着陆过程中所使用的高度均不应是海拔高度，

而是相对于着陆点海拔的高度。 
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四．符号说明 

 符号 符号意义 

G 引力常量 

M 月球质量 

m 嫦娥三号质量 

  比冲 

mg  月球表面重力加速度 

F 推力 

J 燃耗 

P̂  平坦度评价指标 

Ĥ  综合评价指标 

̂  平均坡度评价指标 

 

五．模型建立与求解 

5.1 问题一 

5.1.1 模型建立 

 为了确定近月点和远月点，正常的思路是求出椭圆轨道所在平面以及椭圆长轴在空间中

的位置，但本题仅给出了轨道两点的高度信息以及平均半径，还有根据常识推断出的预定着

陆点在椭圆平面内，除此之外并无其他信息，因此从现有条件准确判断两点的位置是不可能

的。因此，本题应采用逆推思路，由着陆轨道的第一个阶段反推近月点。 

 先对轨道参数进行分析，已知近月点高度 Hc=15km，远月点高度 Hf=100km，月球平均

半径为 R=1737.013km，轨道为椭圆。如图 5.1.1.1. 

 

图 5.1.1.1 近月轨道示意图（为了方便示意，本图不符合比例） 

 由开普勒定律，任何椭圆天体轨道的中心天体一定在椭圆的一个焦点上。则由椭圆几何

性质，可以近似得出方程： 

a+c=Hf+R  a-c=Hc+R 

 联系万有引力定律与牛顿第二定律，可以列出嫦娥三号在近月点和远月点的运动学方程： 

2

0

02

2

0

02

(a c)

(a c)

f

f

c

c

vMm
G m

Mm v
G m












 
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 其中 227.3477 10M kg  为月球质量， -11=6.672 10G  为引力常量，
0 2.4m t 为在近月轨道

上飞行器的质量，
f 与

c 为远月点和近月点的曲率半径。 

 由椭圆的几何性质，在长轴两端点处的曲率半径分别为： 

  

  

2

2

= 1

= 1

c

f

b
a c e

a

a
a c e

b






  



   


 

 联立以上各式，带入参数，得： 

近月点速度大小 1692.46 /cv m s ； 

远月点速度大小 1614.15 /fv m s 。 

 由假设 2，月球视为球体，则近月点处速度方向方向应平行于月面且为了着陆方便，方

向指向预定着陆点所在方向，远月点处同样平行月面但速度方向与之相反。 

 下面开始研究主减速过程，该过程由近月点开始，切向速度  0 cv v  ，径向速度
rv 等于

0，由切线正切制导率及相关报道可知，该阶段推力始终保持最大推力，且始终调整使推力

与速度方向相反，即 7500F N ，F v ，最终应大致达到预定着陆点目标上空，且竖直方向

速度为 57m/s，高度共下降 12000m。由于有端点限制条件，可以通过物理知识建立微分方

程组，即采用微分方程模型进行分析求解。 

 由于飞行器绕月球表面飞行，且切向速度较大，在月心极坐标系下必须考虑向心力和科

里奥利力，且涉及转动变量，较为复杂。这里采用参考系转化，将极坐标系转化为非惯性参

考系，并对该系中所有质点提供一个向上的离心力，大小由水平速度与质点到月心距离决定： 

2

x

d

v
F m

r
  

这样，问题就转化到了平面直角坐标系下，并且可以对速度和受力进行正交分解，如图

5.1.1.2。 

 

图 5.1.1.2 非惯性系下力学分析图示 

由此可得微分方程模型： 
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a

m mt

v

v








    




  


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


 




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其中 r 为飞行器到月心的距离，β 为推力与水平方向的夹角，a 为推力产生的加速度，

整个过程中质量是匀速减少的，减少系数由比冲与推力定义，即 F m ，本题中 =2940 /N kg 。 

至此，本问题已经完全抽象为数学语言，并且有初始参数： 

0yv  ， 1692.46 /xv m s ， 1749.37r km ， =0  

 理论上可求得当高度下降 12000m 时速度方向大小以及飞行距离，但这个方程组要想解

出一个描述运动轨迹的函数是十分困难的，因此，需要另寻它路，逼近它的解。 

 

5.1.2 模型求解 

本题由方程组反推运动方程是十分困难的，但这类问题就像是解决 NP 难题一样，无法

由问题得到结论，但可以“猜测”结论从而验证问题的正确性，继而得到想要的数据。 

回顾本题，之所以无法解决是因为微分方程的连续性，这种连续性计算机很难求解，但

若是让该组方程做某种近似，使之转化为差分方程，从而利用差分方程的离散型导出差分方

程组。输入初始条件，使用计算机模拟其运动过程，最后打点画出折线图。由微元思想可知，

当时间被微分成足够小的时候，模拟的运动轨迹可认为无限逼近真实运动轨迹。 

微元化后的差分方程依然可以有运动学规律得出： 

1

2

1 2

1

1

2

1

2

1

( cos )

( sin )

1
cos

2

1
sin

2

xn yn

xn xn n n

n

xn

yn yn n n

nn

n

n

n n

n n n

n n xn n n

n n yn n n

v v
v v a t

r

vGM
v v a t

rr

F
a

m

m m m t

r r y

x x v t a t

y y v t a t






















    



      


 


   


 

     



    



 

 其中 t 为时间微元小量，由于减速段大约几百秒，为了精确描绘运动曲线，t 一般取 0.1s。

带入初始条件： 

7500F N ，
0 2400m kg ，

0 =0 ，
0 0x  ，

0 0y  ，
0 1692.46 /xv m s ，

0 0yv   

即可通过迭代法，求出在 y=3000m 时的 x 的值，该值即为飞行器转过的角度所对应的
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月面弧长。但是仿真结果表明，当高度降至 3000m 时，速度并不为 57m/s，而且远大于这一

数值，显然，是我们采用的控制方案不合题意。 

重新考虑这一过程，应该是竖直方向分力不够，导致竖直速度分量增加过快。之后在了

解了嫦娥三号实际登月过程后，我们发现这一过程中推力并非与速度方向相反，而是始终与

速度反方向保持一个角度 θ，并向曲线内侧倾斜。 

于是我们通过改变 θ 的大小，试图输出大量运动轨迹簇，这一过程由计算机模拟生成。 

通过计算机仿真模拟，得到非惯性参考系下的运动轨迹簇。 

 其中可以发现，在 θ 取时，高度 3000m 处竖直方向速度为，在误差允许的范围内可以

接受，由此得出符合题意的主减速阶段飞行轨迹图，如图 5.1.1.4. 

 

图 5.1.1.4 主减速阶段飞行轨迹图（非惯性参考系） 

 

图 5.1.1.5 水平与竖直速度变化示意图           图 5.1.1.6 夹角变化示意图 

 

 得到弧长为，对应转过角度为，所用时间为。由于推力大小不变，由时间即可得出此阶

段燃耗。该阶段内水平方向与竖直方向速度变化如图 5.1.1.5. 

可以看出，水平速度不断下降，而竖直方向速度先增大后减小，合速度 57.12m/s，符合

题意。水平总位移为 385.21km。 

虽然该阶段末并不是准确到达预定着陆点上空，需要经过快速调整阶段才能准确到达，

但题目表述中明确指出该处以基本到达目标上空，再加之段末水平速度分量相比初始速度已

经十分小，快速调整阶段又很迅速，即快速调整阶段对到目标点上空距离的影响十分小，相

比主减速段弧长可以忽略，即认为主减速末段已经到达目标上空。 

由此，我们结合弧长与转角可以计算近月点所在范围。由于该角度可在以预定落点为圆

心的球面圆上任意选取，考虑到当天月球月面范围，降落过程应基本暴露在有光月面一侧，

以便拍摄或信息收集，并且一般选择轨道时为了方便计算控制，轨道平面会与落点所在经线
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平面基本重合，即近月点经度也为 19.51°W，纬度应更加靠近赤道，从而保证降落过程全程

在光侧面，最终确定纬度位置为 31.50°N。 

 由月球的球对称性，远月点纬度南北对调，经度东西对调，角度互补。 

 最终结论，近月点位置为 19.51°W，31.50°N，距月面 15km，速度为 1692.46m/s；远月

点位置为 160.49°E，31.50°S，距月面 100km，速度为 1612.15m/s。 

 

5.2 问题二 

 本题为典型的多因素优化问题，优化目标是减少燃料损耗，并且通过图像分析选择最为

平坦的地区着陆。 

 由于燃料损耗直接与推力有关，即 F m ，其中 =2940 /m s 为燃料比冲，也就有 

Fdt mdt   

 该式左边为推力对时间的积累量，即推力所做的冲量；右边为燃料损耗对时间的积累，

即一定时间内的燃料损耗总量。由于比冲为常数，因此推力冲量与燃耗成正比例关系，从而

使优化目标与力学量直接联系，便于分析。 

 另外，由动量定理mdv Fdt ，在近似处理下，也可将燃耗与速度变化联系在一起。 

 

5.2.1 过程一模型建立与求解 

 由 5.1 计算过程可知，主减速段是着陆过程用时最长，燃耗最多的阶段。该阶段的主要

任务是消除较大的初始水平速度, 因此推进剂消耗优化是该阶段优化的主要设计目标，也是

整个着陆轨道燃耗优化的重中之重。 

嫦娥三号的主减速阶段是从近月点开始下降到距离预定地点 3 km 处，这一过程的时间

比较短，仅有几百秒的时间，所以可以不考虑月球引力摄动。月球自转速度比较小 , 也可

忽略 。所以，可以仅仅对月球和嫦娥三号进行分析，将问题转化为二体模型，如图

5.2.1.1。以月心为原点，建立平面直角坐标系，设嫦娥三号的月心距为 r ，极角为 ，角速

度为，质量为m；又设 v为嫦娥三号沿 r 方向上的速度， F 为主减速发动机的推力（在

本题中为固定值），发动机推力与当地水平线的夹角即为推力的方向 ，比冲为
SPI ；设月

球的引力常数为  。 

 

图 5.2.1.1 二体模型力学分析示意图 

首先，从运动学角度进行分析。由动力学基本方程可得 dr tdv ，所以
dr

v
dt

  ① 

同理，可以得到角度变化的关系式为
d

dt


   ② 
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图 5.2.1.2 受力分析示意图 

 

再从动力学角度进行分析。如图，对嫦娥三号进行受力分析可知。 

在径向上，受到万有引力
2 2

GM
= =

m m
F

r r

月

引 以及主减速发动机在径向上的分力Fsin 。

由此，根据牛顿第二定律可以得到： 

2

2

m mv

rr


   ③ 

Fsin
dv

m
dt

    ④ 

联立③，④可得
2

2
Fsin

m mv dv
m

r dtr


   ，利用公式 v r 化简该式可得： 

2

2
sin

dv F
r

dt m r


      ⑤ 

再对切向上的受力进行分析，此处需要注意到我们选择参考系月球自身的自转，是一

个非惯性参考系。因此，嫦娥三号除了受到主减速发动机推动力的分量Fcos的作用，还

需要计入大小为 2v的科里奥利力，根据右手定则可以确定其方向为切向。由牛顿运动学

第二定律可以得到 Fcos 2
ydv

v m
dt

    。同样，利用
yv r 化简可以得到： 

*cos 2* *
F

v
d m

dt r

 




    ⑥. 

由于飞船在运行过程利用燃料反冲制动，因此飞船得而质量是不断变化的。考虑比冲

的定义为“火箭发动机单位质量推进剂产生的冲量”可得： 

SP

dm F

dt I
    ⑦。 

综上所述，联立式①，②，⑤，⑥，⑦即可得到完整的描述嫦娥三号与月球这一二体

运动模型的方程组： 
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dr
v

dt
   

2

2
sin

dv F
r

dt m r


      

d

dt


  

cos 2
F

v
d m

dt r

 




    

SP

dm F

dt I
    

对于嫦娥三号燃料使用指标的衡量，我们可以反映到其动量上去，即将动量作为衡量燃

料消耗的性能指标。由质量变化的推导，我们可以得到
0

ft

SPt

F
J dt

I
  。 

     在轨道优化过程中 , 由于各状态变量的量级相差较大 , 寻优过程中可能会导致有效

位数的丢失[2]。归一化处理可以克服这一缺点，提高计算精度。另外，由于对轨道的优化也

要求优化变量尽可能地保持在相同的量级，故作以下处理： 

令：
0refr r  ,

0refm m  . 

则：
ref

r
r

r
  ,

ref

v
v

v
  ,

ref

ref

v
r


  ,

ref

SP SP

r
I I


  , 

ref

F
F

F
  ,

2

ref ref

ref

ref

m v
F

r
  ,

ref

m
m

m
  ,

3

refr
 


  ,

ref

t
t

t
  , 

ref

ref

ref

r
t

v
  ,    . 

那么，嫦娥三号的动力学方程可改写为： 

d r
v

dt
   

2

2

1
sin

dv F
r

dt m r
      

d

dt


  

cos 2
F

v
d m

dt r

 




    

SP

dm F

dt I
    

又由第一问可以得到飞行器的初始条件和终端条件分别为: 

0

0

0

0

1692.46 /

1749.372

rv

v m s

r km









        
0

57 /

rf

f

v

v m s




 

注：此处的终端条件中，径向速度和切向速度为理想情况下的结果，实际只能得到最优
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化的值。 

使用归一化条件可以得到初始条件和终端条件分别变为： 

0

0

0

0

1692.46
/

1749.372

r

ref

ref

v

v m s
v

r km
r









         

0

57
/

rf

f

ref

v

v m s
v






 

在考虑燃料最优的情况，并要保障水平速度几乎减到 0 /m s  的前提下，可以选择推力较

大的发动机完成软着陆任务，即 7500F N 。由此可以得到优化的目标函数为： 

0

=

ft

f

SP SPt

F F
J dt t

I I
   

其中，推力 F 和比冲
SPI  都是定值，所以即要求时间最短的方案。 

最优控制问题的数值方法主要包括直接法和间接法，对上述最优控制问题，使用一种直

接方法参数化方法进行求解[3]。即作如下的假设：推力方向角  可以表示成一个多项式的形

式： 
6

0

i

i

i

a t


  

由此，对于所描述的问题可由一个有约束条件的非线性规划问题描述。由于确定了嫦娥

三号的推力，那么在确定变量为
0a 到

6a 七个变量后，根据所建立的二体模型方程即可确定

运行的轨迹，所以此处需要优化的参数为
0a 到

6a 七个变量，问题的约束条件为归一化后的

动力学方程以及初值条件和终端条件。由此需要求出燃料最优化方案，即性能指标 = f

SP

F
J t

I

的最小值。 

     对以上转化出来的问题，我们利用浮点数编码的遗传算法（FGA）进行求解。其步骤

如下： 

1. 将 7 个取值范围给定的优化参量按一定的浮点数编码排列在一起成为一个个体，

随机产生 2000 个这样的个体作为初始种群； 

2. 通过编写的适应函数计算每一个个体的性能指标； 

3. 使用轮盘赌法作为选择算子并对这 N 个个体进行排序； 

4. 选择出若干个性能指标取值较优的个体保留，并将其遗传到下一代； 

5. 将个体随机两两配对，按照既定的交叉概率进行交叉操作； 

6. 对每一个个体中的每一个参数，按照既定的变异概率进行编译操作； 

7. 若满足收敛条件则输出最优解，否则继续进行编码、评价、选择、交叉和变异等

操作。 

通过对约束条件的分析，可以选择交叉概率为 0.6，变异概率为 0.05。 

通过计算机仿真模拟，由遗传算法规划出的角度随时间控制函数参数向量的取值为： 

   2 5 6 8 10 12 15

0 6 7.58 10 7.01 10 4.30 10 8.12 10 6.03 10 1.60 10 1.40 10a a                  

 运动轨迹见图 5.2.1.2. 
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图 5.2.1.3 运动轨迹图 

      

图 5.2.1.4 速度对比图                      图 5.2.1.5 角度变化图 

 当下降 12000m 时速度 v=57.12m/s，水平方向与垂直方向分别为 48.63 /xv m s ，

29.96 /yv m s ，符合题意。 

 整个过程耗时 413.2s ，由于推力 F 恒为 7500N ，因此该阶段燃料消耗为

1 1055.39
Ft

J kg


  ，剩余质量 1344.61kg，水平位移为 385.21km。 

 

5.2.2 过程二模型建立与求解 

快速调整阶段主要任务有两个：一是在主减速阶段完成的基础上，将嫦娥三号水平方

向的速度减到 0 /m s；二是快速调整嫦娥三号的姿态，使推力方向和所收到的引力方向基

本一致。在该阶段，考虑让 F 的方向逐渐调整到竖直方向，并且在调整的过程中（即下落

的 600m距离内），将水平方向的速度减少到 0 /m s。 

 

图 5.2.1.6 受力分析示意图 
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由此，首先进行运动学分析。在水平方向上，速度最终减小为有0 /m s，所以有 

x

x

dv
a

dt
   ① 

在竖直方向上，由加速度的定义，有这样的关系： 

y

y

dv
a

dt
   ② 

然后，在进行动力学分析。在水平方向上，根据牛顿第二定律可以得到： 

cos xF ma    ③ 

在竖直方向上，不妨设月球的重力加速度为
mg  ，其值由黄金代换公式 2

mGM g R 可

以确定。那么同理可以得到： 

sinm ymg F ma    ④ 

至此，受力分析完毕。而另一方面，考虑到减速过程中燃料的消耗对质量产生影响，

有： 

SP

dm F

dt I
    ⑤ 

综合①，②，③，④，⑤式可以得到描述该阶段运行的方程： 

cos

sin

x

y

m

SP

dv
F m

dt

dv
mg F m

dt

dm F

dt I







 

 

  ⑥ 

由主减速阶段的终值以及快速调整阶段的要求可以得到该方程初始条件和终端条件分

别为： 

0

0

0

48.63 /

29.96 /

1344.61

x

y

v m s

v m s

m kg







  ⑦           

0 /

90

90

xf

o

f

o

f

v m s











  ⑧ 

而力 F 的取值范围为1500 7500N F N  。 

最优控制问题的数值方法主要包括直接法和间接法，对上述最优控制问题，使用一种直

接方法参数化方法进行求解[3]。即作如下的假设：推力 F  可以表示成一个多项式的形式：

6

0

i

i

i

F a t


 。另外，在快速调整阶段，燃料的性能指标同样为
0

ft

SPt

F
J dt

I
  。 

综上所述，即可将求解快速调整阶段的问题转换成这样的一个非线性规划问题：需要优

化的参数为
0a 到

6a 以及 、 九个变量，问题的约束条件为方程组⑥以及初值条件⑦和终端

条件⑧。由此需要求出燃料最优化方案，即性能指标 J 的最小值。 

     同样使用浮点数编码的遗传算法来解决该非线性规划问题，由于具体步骤与主减速阶

段基本一致，故此处不再赘述。在这样的算法下，求得的最优解为： 
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

  

 

5.2.3 过程三模型建立与求解 

 粗避障段的范围是距离月面 2.4km 到 100m 区间，其主要是要求避开大的陨石坑，实现

在设计着陆点上方 100m 处悬停，并初步确定落月地点。嫦娥三号在距离月面 2.4km 处对正

下方月面 2300×2300m 的范围进行拍照，获得数字高程，嫦娥三号在月面的垂直投影位于预

定着陆区域的中心位置。该高程图的水平分辨率是 1m/像素，其数值的单位是 1m。 

 由附件 3 所提供的灰度图，获取各像素点高程，统计各高程数据出现的个数，绘制高程

数量分布曲线图，如图 5.2.3.1。 

 

图 5.2.3.1 高程数量分布曲线图 

 

 由高程图大致可以发现，在高程约为 95m 时有最高点，120m 以上或 80m 以下数量明

显下降，据观测可以认为平坦的区域的高程大致在 80m 到 120m 之间，于是应大致将高程

划分为三个组，低于 80m 的区域较暗，高于 120m 的区域较亮，输出的图像上大致可以分辨

出较大的陨石坑，但是小陨石坑仍然无法与平地区分，因此需要从统计学角度合理划分。 

 通过对全部高程数据进行 K 均值聚类分析，并设置聚落数，经过尝试发现当聚落数为 5

时，可以较为清楚的区分出陨石坑与平地，如图 5.2.3.2。 
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图 5.2.3.2 聚落色阶图 

 聚类中心值分别为 92.4595，113.8753，138.4552，168.0559，44.6447，平坦区域聚类编

号为 1。 

 图中可以发现，对于平坦度造成影响的障碍地形大致分为三类：过高障碍区域，过低障

碍区域，条纹障碍区域。通过排除 1 以外的聚类编号，可以准确排除前两种障碍区域，但是

第三种条纹障碍区域无法去除，地图上会留下数个环形地带。 

 至此为止，图像分析基本完成，但由于此处降落点的调整同时受制于落点平坦度与落点

偏移量，即落点到图像中心的直线距离，因为这一距离会导致飞行器水平冲量的积累，燃耗

增加，偏离最优解。因此，有必要制定数字评价手段，通过地图中现有参数，对平坦度以及

偏移量做出数字化的评价，综合权重分配即可得出落点的综合评价指标。 

 下面先制定平坦度评价指标 P̂ 。由图像聚类结果，可以粗略将图中像素点分为安全点与

危险点。但考虑到 2300×2300 点数量实在太大，为了减少数据处理量，对地图进行栅格化，

每 5m×5m，即 25 像素点作为一个栅格单元，根据格内安全点与危险点数量的多少定义该格

为安全格或危险格，这样，地图便被分为了 460×460 格的二元化栅格网络。 

 以任意一个安全格为中心，搜索其外围 8 个方格，确认其中无危险格后，继续扩大一周

考察范围，如此循环，直到出现危险格停止，记录无危险格的最大安全半径 ˆ
SR （以格数衡

量，若第一圈就出现危险格，则认为半径为 0 格）。 ˆ
SR 越大，则认为该格所在区域越安全，

P̂ 越高。由于平坦度仅与该因素有关，因此，若要将 ˆ
SR 转化为实际距离长度，正比例系数

应取 5m，即 ˆ ˆ5 SP R 。条纹障碍由于 P̂ 非常小，可以有效排除。 

 接下来考虑落点对中心的偏移量的评估指标。由于最终优化目标是燃耗最小，因此有必

要先确定粗调整阶段下落规则。由于该阶段推力不算很大，时间较短，可在分析阶段忽略质

量变化。假设水平偏移量为 X，下降高度
3 =3200H m已知，在忽略质量变化的前提下，水平

方向运动可以与竖直方向运动在满足 2 2 2 2

min maxx yF F F F   的约束下完全独立，为了进一步简

化水平方向运动优化过程，认为竖直方向为匀速下降过程，这样，下落时间变为定值。 

由于动量定理我们知道，水平方向动量的变化就是该阶段水平运动消耗的燃料，m 一定，

则速度
xv 变化越小，冲量越小，燃耗越小，若在下面的 v t 图像 5.2.3.3 中，可以很明确的
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知道，速度曲线 2 要比速度曲线 1 燃耗小，由此，可以建立这样的局部优化策略。 

 

图 5.2.3.3 速度曲线对比图 

 通过该阶段的始末速度限制可知，初始水平速度为 0，竖直速度
0yv 由上一阶段得出；段

末悬停，速度为 0。由此可见，要节省水平方向的燃耗，应最快的增大
xv ，接着匀速运动，

最后对应最快的减小
xv 至 0，从而完成该偏移过程。 

因此在水平加速与减速阶段所受推力应有 2 2

max =x yF F F ma  ，同时，竖直方向匀减速

运动，应有
yF 为常数，水平方向位移与速度关系为

2

x

x

v
X v t

a
  ，同时 3

y

H
t

v
 ，冲量变化即可

表示燃耗变化，有
3

2 xmv
J


 ，基本认为

3 xJ v 且联立前面各式可以发现
xv 与X有以下关系： 

2

3 x

x

y

H v
v X

v a
   

 即
xv 与 X 有过原点的二次曲线递增关系，X 在 500m 以内较为平缓，可认为是线性关

系，但随着 X 继续增大，
xv 将明显增大，付出的燃耗代价也会加速上升。因此，对于水平

偏移量的评估权重应为非线性加权。 

 设偏移量评估指标为 ̂ ，则为了尽量淡化边缘区域的影响，应以偏移中心的距离 X 为

自变量建立指数递减模型，即 ˆ pXA Be   ，其中 A 决定了中心点指标大小，B 决定了指标

衰减幅度，p 决定了指标靠近边缘时的衰减速度。经过与平坦度评价指标的具体值相比较，

最终决定，A 取 200，B 取 2.4，p 取 0.0027， 0.0027ˆ 200 2.4 Xe   ，方程曲线如图 5.2.3.4. 
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图 5.2.3.4 偏移量评价函数曲线图 

 最终制定综合评估指标 ˆˆ ˆH P   ，作为一个方格对于降落点优先级的考量，指标评估

值越高，则该方格作为最佳着陆点的优先级越高。 

 对栅格化地图遍历并计算后得到如图 5.2.3.5 的结果。 

 

图 5.2.3.5 综合评估地图 

 可以发现，图中靠近中央有一峰值明显比周围峰值高，参照图 5.2.3.3 中坐标，该最优

方格的坐标为（1275m，1000m），水平偏移量 X 为 195.26m，由之前公式可以粗略计算出水

平方向最大速度 =xv 1.87m/s，用时
3t  102.51s，燃耗

3J  86.97kg。 

 

5.2.4 过程四模型建立与求解 

 精细避障段的区间是距离月面 100m 到 30m。要求嫦娥三号悬停在距离月面 100m 处，

对着陆点附近区域 100m 范围内拍摄图像，并获得三维数字高程图。分析三维数字高程图，

避开较大的陨石坑，确定最佳着陆地点，实现在着陆点上方 30m 处水平方向速度为 0m/s。

该数字高程的水平分辨率为 0.1m/像素，高度数值的单位是 0.1m。 

 此阶段由于地图仅有 100m×100m 的大小，水平偏移量最大也只是 71m，对燃耗的影响

实在太小，作为最终综合评估指标中所占的权值实在太小，可忽略不计，但由于要精确降落，

对于地图平坦度的分析所要考虑的因素不仅有安全半径大小 ˆ
SR ，而且还要同时考虑到安全

格内的平均坡度 ̂ 。由于在过程三中我们已经详细讨论了最大安全半径的获得方法，这里不

再赘述。 

 本次栅格化考虑到像素为 0.1m，而飞行器本身体积较大，为了综合考虑，应将单元格

大小取为 5m×5m，即 50×50. 
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 聚类分析结果如图 5.2.4.1. 

 

 

图 5.2.4.1 聚类色阶图 

 本次五类聚落中心值按照编号由小到大分别为 41.2624，111.6007，90.2679，157.2982，

图中 3 表示平坦地区，即安全格。 

 最大安全半径分析计算，结果如图 5.2.4.2. 

 

 

图 5.2.4.2 最大安全半径色阶图 

下面重点探讨如何得到栅格内的平均坡度。 

 首先，需要通过一定方法拟合出每一个方格内平均坡面，再由该坡面法向量方向计算出

该坡面法向量与竖直方向的夹角（弧度制）作为衡量该坡面平均坡度的标准。对图像做如此

处理后得到的坡度分析如图 5.2.4.3. 

 

图 5.2.4.3 平均坡度色阶图 
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 下面制定坡度评价指标 ̂。由于代表平均坡度的夹角越小越好，并且应突出小坡度的比

重，因此，依然考虑非线性加权法，本次加权可直接对弧度进行统计归一，找出上下界，并

将下界作为 0，上界作为 1，然后进行数值翻转，即可得到弧度由小到大对应指标由 0 到 1

的坡度评价指标，即  
max min

ˆˆ 1 0,1


 
   


，然后将其作为优化系数与平坦度评价指标相耦

合即可完成非线性加权，最终所得到的综合评价指标 ˆ ˆˆH P  作为着陆点优先级的评估指

标，得到的结果如图 5.2.4.4. 

 

图 5.2.4.4 综合评价指标色阶图 

 可以看到，图中有两部分区域明显高于其他区域，最终选择指标最大值，以图 5.2.4.2 中

坐标系参考坐标位于（88m，56m）的方格作为最终着陆点，水平偏移 X 38.47m。 

为了获得此阶段最优策略，各方向应按照先尽快加速至匀速在尽快减速，力学方程和限

制条件如下： 

 

 

2

2

2 2 max

4

2

x

x

x

y

y

y m

x y

v
v t X

a

v
v t H

a g

F
a a

m


 





 



  


 

目标函数为
4 2 x y mJ mv mv mg t   要尽可能小。 

在该动态规划下可以得出最佳数值分配为： 

竖直缓速下降所用时间 t  25.65s，水平最大速度为
xv  1.44m/s，燃耗

4J  20.68kg，段

末质量
4m  1210.25kg。 

 

5.2.5 过程五模型建立与求解 

 缓速下降阶段的区间是距离月面 30m 到 4m。该阶段的主要任务是控制着陆器在距离月

面 4m 处的速度为 0m/s，即实现在距离月面 4m 处相对月面静止，之后关闭发动机，使嫦娥

三号自由落体到精确落点。 

 由上一个阶段末状态可知，飞行器水平速度分量已减为 0，则显然本次运动为一个减速

运动，为了保障安全性，应将速度和加速度减至 0，则该阶段应设计为匀减速直线运动。 

 由于此阶段时间较短，推力不大，质量减少（几十 kg）相比飞行器本身质量（1t）来说
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可以忽略不计，则由动量定理，设此阶段初始状态竖直速度分量为
5v ，质量为

5m ，则 

5 5 5 mFdt m v m g t   

 即此阶段冲量一定，则燃耗也一定，仅优化时间即可，为了加快下落时间，应尽量保持

速度不变，此过程月面重力加速度可认为是常量，忽略质量变化后，可列出运动学方程： 

max

5

max

2

5

5 5
2

m

F
a g

m

F

v
H v t

a




 





  


 

 其中
5 30 4H m m  ，即降落高度； 2

2
1.63 /m

GM
g m s

R
  为月面重力加速度；由上一阶段

得出
5v ，

5m ，带入函数，再由动量变化或 F 对时间的积分均可算出此阶段燃耗
5J  8.09kg，

由初始速度和加速度可算出所用时间
5t  10.42s。 

 由于自由下落阶段不消耗燃料，至此，我们已计算出全部燃耗与着陆轨迹参数，见表 5.2： 

 

表 5.2 着陆轨道相关参数与燃耗 

着陆轨道阶段 最优控制策略 燃耗 

主减速阶段 该阶段按照 5.2.1 中提到的推力角度变化规律，并且全程以

最大推力作用。 

1055.39kg 

快速调整阶段 竖直方向基本以匀速运动，水平方向开始以较大推力减速，

之后迅速变小，直到水平速度减到 0. 

26.71kg 

粗避障阶段 竖直方向先匀速，在合适的时机开始减速至 0，减速推力前

期较小，后期较大；水平方向先以能提供的最大加速度加

速，中间匀速移动，最后在以能提供的最大加速度减速至

0，段末悬空。 

86.97kg 

精避障阶段 水平方向制动方案与粗避障阶段方案基本一致；竖直方向

也是同样，先以优化得出的加速度加速，达到预期速度后匀

速下降，最后在迅速减速至 0. 

20.68kg 

缓速下降阶段 该阶段先匀速下降，在最后一段在全力减速至 0. 8.09kg 

 

5.3 问题三 

5.3.1 误差分析 

 本模型包含众多近似处理和理想化模型，还有部分拟合优化算法，近似计算，这些都会

带来各种或大或小的误差来源。其中主要包括理想化假设中的忽略月球扁率与地球的引力摄

动，忽略姿态调整的燃耗，忽略调整姿势和推力大小改变所用时间以及月球自转，还有快速

调整阶段的水平位移并未作为计算近月点的依据，二体问题的微分方程转化为差分方程所带

来的误差，遗传算法对于全局最优解的逼近，从调整阶段开始质量变化在分析优化条件和计

算时常被忽略，悬空时间忽略，栅格化网络划分格线上的考虑不足，使用最小二乘法计算格

内平均坡度时的统计误差等。下面重点对会带来较大误差的几个影响因素进行考察。 

 （1）月球自转速度为 27.3d，整个下落过程大约 500s，月球转过的角度为 0.0763°，即

近月点实际经度约为 19.43°，用 1°来衡量相对误差为 0.39%，但实际上这个度数对应的弧长

有 2313.14m，可以说误差数值本身还是很大的。 

 （2）快速调整阶段水平位移大约 600m，对应月面弧度为 0.0198°，因此实际近月点纬
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度约为 31.47°，相对误差为 0.06%，并不算大，也证实了快速调整阶段水平位移对于主减速

阶段可忽略。 

 （3）关于推力大小的突变假设，若按照实际情况来讲，燃料提供的推力一定伴随着一

个渐变的过程。设推力均匀减小，假如推力由 7500N 变为 1500N 需要 1s 过渡时间，若质量

为 2000kg 的飞行器，质量不变，直线运动，则： 

7500 6000

Fdt mdv

F t

 


 

   

 可求出末速度 v 2.25m/s。若改为前 0.5s 中推力为 7500N，后 0.5s 中推力为 1500N，则

可算出末速度为 2m/s。对比可知，忽略变化时间会导致的最大相对误差为 11%，这个误差

确实不小，不过所幸的是，整个过程中，推力基本都在小范围内波动，即使在快速调整阶段，

推力变化为不超过 4000N，因此，相对误差可控制在较低水平（5%左右）。 

 （4）栅格单元格内部由于采用了过半取整的方法，会造成对全体考虑的信息不全。例

如当两个方格交界处数值较高，而其余部分均较低，这时，两个格都会被认定是安全格，但

实际上存在一小部分凸起，若将两方格位置同步左移半格，会发现出现了一个危险格。 

 这类误差会定量影响到一些安全格的最大安全半径，导致综合评价指标倍放大，但由于

格点数量众多，在统计角度是可以忽略这一问题的。 

 （5）微分方程离散化所造成的误差，由于取时间微元非常小（小于 0.1s），因此基本符

合微元思想，再加之由拉格朗日中值估算法的存在，可以证明带来的误差远小于 1%，忽略

不计。 

 （6）忽略质量变化产生的影响，可以使用简单的运动过程来解释，假设质量为 1000kg

的飞行器向下匀速运动 10s，则可知道加速度为 0，重力与推力相同。忽略质量变化，得到

这一段燃耗为 5.51kg；若考虑质量变化，则： 

Fdt dm ，
mF mg ，其中 F 与 m 均为 t 的函数，解得  

45.51 101000 tm t e
  ，燃耗为 5.49kg. 

 可知，实际燃耗比忽略质量的燃耗小，相对误差为 0.36%，十分小，由于忽略质量变化

主要被用到后续阶段分析中，但这些阶段均比较快，因此误差不会超过 5%以上，可以接受。 

 

5.3.2 敏感性分析 

 由于本题初始条件十分少，再加上还有许多常数，可认为是定值，不会产生敏感性波动，

因此对优化策略的敏感性分析限制在个别初始条件上： 

 若最大推力加减 1N，仿真结果毫无变化，曲线基本拟合。实际上，变化 10N 甚至 100N，

落点位置或速度均无明显变化，可以看出，最大推力对于轨道的影响十分不敏感，允许波动

范围至少 1.3%。 

 对于角度方案的 7 个多项式系数，监视遗传算法中间个体，发现即使这些参数波动范围

不足 1%，结果也可能有较为明显的变化；特别是高次项系数，简单的波动都会被高次幂放

大，使飞船偏离轨道，因此，对于本优化模型角度规划方案，不能出现甚至 1%的偏差，否

则将会造成严重后果，敏感性十分强。 

 至于近月点的位置，由于遗传算法对于初值不是特别敏感，即使其实位置发生较大变化，

它总能从众多代中逐渐筛选出优良个体，满足终止条件。可以说，遗传算法本身的自适应性

保证了优化策略对于近月点的选取不敏感性。 
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六. 模型优缺点 

6.1 问题一的模型评价 

 该问题采用了逆推的思路，基本的微分方程模型进行拟合，凭借航天学经验计算出近月

点。微分方程模型本身是无误差的，虽然难解，但离散化后，采用了拟合曲线的方式逼近，

误差依然很小，但这个模型并不是正常设计的过程，如果条件足够，应该可以建立从地球出

发，加上制动，变轨等一系列因素，结合当天月球位置和月面方向综合建立航空力学模型，

模拟登月过程，从而顺势解出近月点。但此模型过于复杂，并且条件需求量太大，实际操作

性应该不大。 

 

6.2 问题二的模型评价 

 此问题主要有两类模型组成，第一类是二体模型，这是经典天体模型，没有误差，但由

于十分难解，只能采用遗传算法进行筛选，逼近全局最优解；第二类是地形分析模型，制定

了平坦度，偏移量，平均坡度的相关评估参数，综合使用了各类统计算法完成图像分析。可

以发现，两类模型均无理论最优解，只能通过筛选或统计等方法逼近最优，但由于数量庞大，

合理选择参数和权值，是可以无限逼近全局最优解的。但这部分由六个小段组成，每个分段

由不同的约束条件，由存在一定联系，通常应该将六个状态联立，获得完整的全局模型，从

而再进行全局优化，得到的结果被认为是全局最优解，而本题则将问题分解，每个阶段由不

同的优化方案，从而获得六个局部最优解，即该模型不能证明该最优策略一定是全局最优策

略。 
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八. 附录 

%——————————————————————————————————————

—— 

%calc_proc.m 计算第一问 

%——————————————————————————————————————

—— 

T = 0.1; 

t = 0; 

x = 0; y = 0; 

x2 = 0; y2 = 0; 

Q = 6.5044;  

sita = 0 + Q/180*pi; 

vx = 1692; 

vy = 0; 

m0 = 2400; 

m = 2400; 

N = 7500 / m0; 

G = 3844.6 / m0; 

r = 1749372; 

H = 15000; 

ax = N - vy*vx/r; 

ay = G - vx^2/r; 

hold on 

xlabel '切向距离/m' 

ylabel '高度/m' 

history = []; 

i = 0; 

while (y>-12000 && m>1000) 

    x2 = x + vx*T - 0.5*ax*T; 

    y2 = y - vy*T - 0.5*ay*T; 

    vx = vx - ax*T;  

    vy = vy + ay*T; 

    r2 = 1749372 + y2; 

    G = 3844.6/m0/(r^2)*(r2^2); 

    m = m - 2.55*T; 

    t = t + T; 

    N = 7500 / m; 

    if (vx == 0) 

        if vy <= 0 

            sita = pi/2; 

        else 

            sita = - pi / 2; 

        end 
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    else 

        sita = atan(vy/vx); 

    end 

    if (sita) <= 0 

        sita = Q/180*pi; 

    else 

        if (sita + Q/180*pi) < pi/2 

            sita = sita + Q/180*pi; 

        else 

            sita = pi / 2; 

        end 

    end 

    ax = N * cos(sita) - vy*vx/r2; 

    ay = G - N * sin(sita) - vx^2/r2; 

    plot([x,x2],[H+y,H+y2],'black','LineWidth',2); 

    x = x2; y = y2; r = r2; 

    history = [history; (i-1)*T y vx vy sita]; 

    i = i + 1; 

end 

 

%——————————————————————————————————————

—— 

%calc_proc2.m 模拟第二问最优解情况 

%——————————————————————————————————————

—— 

fit = [1.40416918137980e-15 -1.60164160878453e-12 6.03243487525863e-10 -

8.11660304591008e-08 4.29538060831470e-06 7.00969042524411e-05  

T = 0.1; 

t = 0; 

x = 0; y = 0; 

x2 = 0; y2 = 0; 

Q = 6.4; 

sita = fit(7); 

vx = 1692; 

vy = 0; 

m0 = 2400; 

m = 2400; 

N = 7500 / m0; 

G = 3844.6 / m0; 

r = 1749372; 

H = 15000; 

ax = N - vy*vx/r; 

ay = G - vx^2/r; 

hold on 
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xlabel '切向距离/m' 

ylabel '高度/m' 

history = []; 

i = 0; 

while (y>-12000 && m>1000) 

    x2 = x + vx*T - 0.5*ax*T; 

    y2 = y - vy*T - 0.5*ay*T; 

    vx = vx - ax*T;  

    vy = vy + ay*T; 

    r2 = 1749372 + y2; 

    G = 3844.6/m0/(r^2)*(r2^2); 

    m = m - 2.55*T; 

    t = t + T; 

    N = 7500 / m; 

    sita = fit(1)*t.^6+fit(2)*t.^5+fit(3)*t.^4+fit(4)*t.^3+fit(5)*t.^2+fit(6)*t+fit(7); 

    ax = N * cos(sita) - vy*vx/r2; 

    ay = G - N * sin(sita) - vx^2/r2; 

    plot([x,x2],[H + y,H + y2],'black', 'LineWidth',2); 

    x = x2; y = y2; r = r2; 

    history = [history; (i-1)*T y vx vy sita]; 

    i = i + 1; 

end 

if (m<=500) 

    differ = 200000; 

else 

    differ = t; 

end 

if (abs(vx) > 10) 

    differ = 200000; 

end 

if (abs(vy - 57) > 1) 

    differ = 300000; 

end 

 

%——————————————————————————————————————

—— 

%calc1.m 函数，用以使用遗传算法求解 

%——————————————————————————————————————

—— 

function [ differ ] = calc1( Q ) 

T = 0.1; 

t = 0; 

x = 0; y = 0; 

x2 = 0; y2 = 0; 
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sita = Q*t; 

vx = 1692; 

vy = 0; 

m0 = 2400; 

m = 2400; 

N = 7500 / m0; 

G = 3844.6 / m0; 

r = 1749372; 

H = 15000; 

ax = N - vy*vx/r; 

ay = G - vx^2/r; 

i = 0; 

while (y>-12000 && m>1000) 

    x2 = x + vx*T - 0.5*ax*T; 

    y2 = y - vy*T - 0.5*ay*T; 

    vx = vx - ax*T;  

    vy = vy + ay*T; 

    r2 = 1749372 + y2; 

    G = 3844.6/m0/(r^2)*(r2^2); 

    m = m - 2.55*T; 

    t = t + T; 

    N = 7500 / m; 

    if (vx == 0) 

        if vy <= 0 

            sita = pi/2; 

        else 

            sita = - pi / 2; 

        end 

    else 

        sita = atan(vy/vx); 

    end 

    if (sita) <= 0 

        sita = Q/180*pi; 

    else 

        if (sita + Q/180*pi) < pi/2 

            sita = sita + Q/180*pi; 

        else 

            sita = pi / 2; 

        end 

    end 

    sita = Q*t; 

    ax = N * cos(sita) - vy*vx/r2; 

    ay = G - N * sin(sita) - vx^2/r2; 

    x = x2; y = y2; r = r2; 
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    i = i + 1; 

end 

  

if (m<=500) 

    differ = 200000; 

end 

differ = abs(sqrt(vy^2+vx^2) - 57); 

 

%——————————————————————————————————————

—— 

%calc2.m 函数，用以使用遗传算法求解 

%——————————————————————————————————————

—— 

function differ = calc2(fit) 

T = 0.1; 

t = 0; 

x = 0; y = 0; 

x2 = 0; y2 = 0; 

Q = 6.4; 

sita = fit(7); 

vx = 1692; 

vy = 0; 

m0 = 2400; 

m = 2400; 

N_altered = 7500; 

N = N_altered / m0; 

G = 3844.6 / m0; 

r = 1749372; 

H = 15000; 

ax = N - vy*vx/r; 

ay = G - vx^2/r; 

i = 0; 

while (y>-12000 && m>1000) 

    x2 = x + vx*T - 0.5*ax*T; 

    y2 = y - vy*T - 0.5*ay*T; 

    vx = vx - ax*T;  

    vy = vy + ay*T; 

    r2 = 1749372 + y2; 

    G = 3844.6/m0/(r^2)*(r2^2); 

    m = m - 2.55/7500*N_altered*T; 

    t = t + T; 

    N = N_altered / m; 

    sita = fit(1)*t.^6+fit(2)*t.^5+fit(3)*t.^4+fit(4)*t.^3+fit(5)*t.^2+fit(6)*t+fit(7); 

    ax = N * cos(sita) - vy*vx/r2; 
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    ay = G - N * sin(sita) - vx^2/r2; 

    x = x2; y = y2; r = r2; 

    i = i + 1; 

end 

if (m<=500) 

    differ = 200000; 

else 

    differ = m0 - m; 

end 

if (abs(sqrt(vx^2+vy^2) - 57) > 1) 

    differ = 300000; 

end 

 

%——————————————————————————————————————

—— 

%deal1.m 函数，用以处理 2400m 处的俯拍相片 

%——————————————————————————————————————

—— 

cd('./'); 

A = imread('附件3 距2400m处的数字高程图.tif'); 

N = 460; 

n = 2300 / N; 

data = zeros(N,N); 

[height, length] = size(data); 

for i = 1:1:height 

    for j = 1:1:length 

        data(i,j) = sum(sum(A(round(n*(i-1)+1):round(n*i)-(round(n*i)>2300), round(n*(j-

1)+1):round(n*j)-(round(n*j)>2300))))/ round(n*n); 

    end 

end 

data = uint8(round(data)); 

%imshow(data); 

%第二个阶段，聚落分析平面 

data3 = []; 

for i = 1:1: N 

    for j = 1:1:N 

        data3 = [data3; data(i,j)]; 

    end 

end 

[Idx,C,sumD,D]=kmeans(double(data3),5); 

C(1,3) = sum(C(:,1) < C(1,1)); C(1,2) = sum(Idx == 1); 

C(2,3) = sum(C(:,1) < C(2,1)); C(2,2) = sum(Idx == 2); 

C(3,3) = sum(C(:,1) < C(3,1)); C(3,2) = sum(Idx == 3); 

C(4,3) = sum(C(:,1) < C(4,1)); C(4,2) = sum(Idx == 4); 
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C(5,3) = sum(C(:,1) < C(5,1)); C(5,2) = sum(Idx == 5); 

GND = sum(C(:,3) .* (C(:,2) == max(C(:,2)))); 

data4 = zeros(N, N); 

for i = 1:1:N 

    for j = 1:1:N 

        data4(i,j) = C(Idx((i-1)*N + j), 3); 

    end 

end 

%surface(data4,'EdgeColor','none'); 

%第三个阶段选择合适区域 

data2 = 1- (data4 == GND); 

score = zeros(N, N); 

for i = 1:1:height 

    for j = 1:1:length 

        if (data2(i,j) == 0) 

            tmp = 1; 

            while (tmp<=i && tmp<=N-i+1 && tmp<=j && tmp<= N-j+1 && 

sum(sum(data2(i-tmp+1:i+tmp-1, j-tmp+1:j+tmp-1))) == 0) 

                tmp = tmp + 1; 

            end 

            tmp = tmp - 1; 

            score(i,j) = tmp + 50 - exp(0.0027*sqrt((i-N/2)^2 + (j-N/2)^2)*n); 

        end 

    end 

end 

%surface(score,'EdgeColor','none'); 

 

%——————————————————————————————————————

—— 

%deal2.m 函数，用以处理 100m 处的俯拍相片 

%——————————————————————————————————————

—— 

cd('./'); 

A = imread('附件4 距月面100m处的数字高程图.tif'); 

N = 100; 

n = 1000 / N; 

data = zeros(N,N); 

[height, length] = size(data); 

for i = 1:1:height 

    for j = 1:1:length 

        data(i,j) = sum(sum(A(round(n*(i-1)+1):round(n*i)-(round(n*i)>2300), round(n*(j-

1)+1):round(n*j)-(round(n*j)>2300))))/ round(n*n); 

    end 

end 



30 
 

data = uint8(round(data)); 

%imshow(data); 

%第二阶段 

%分析斜度 

yuzumi = double(zeros(N,N)); 

N2 = 50; 

n2 = 1000/N2; 

ana_width = n2+10; 

for i = 1:1:N2 

    for j = 1:1:N2 

        X = []; 

        z = []; 

        for x = max((i-1)*n2+1-(ana_width-n2), 1):1:min(i*n2+(ana_width-n2), 1000) 

            for y = max((j-1)*n2+1-(ana_width-n2), 1):1:min(j*n2+(ana_width-n2), 1000) 

                X = [X; 1, x, y]; 

                z = [z; double(A(x,y))]; 

            end 

        end 

        b = regress(z,X); 

        arc = [b(2), b(3), 1]; 

        sita = acos(dot(arc,[0 0 1])/sqrt(dot(arc,arc))); 

        yuzumi((i-1)*(N/N2)+1:i*(N/N2), (j-1)*(N/N2)+1:j*(N/N2)) = sita; 

    end 

end 

heion = (max(max(yuzumi)) - yuzumi)/max(max(yuzumi)); 

%surface(heion,'EdgeColor','none'); 

%聚类分析 

data3 = []; 

for i = 1:1:N 

    for j = 1:1:N 

        data3 = [data3; data(i,j)]; 

    end 

end 

[Idx,C,sumD,D]=kmeans(double(data3),4); 

C(1,3) = sum(C(:,1) < C(1,1)); C(1,2) = sum(Idx == 1); 

C(2,3) = sum(C(:,1) < C(2,1)); C(2,2) = sum(Idx == 2); 

C(3,3) = sum(C(:,1) < C(3,1)); C(3,2) = sum(Idx == 3); 

C(4,3) = sum(C(:,1) < C(4,1)); C(4,2) = sum(Idx == 4); 

GND = sum(C(:,3) .* (C(:,2) == max(C(:,2)))); 

data4 = zeros(N, N); 

for i = 1:1:N 

    for j = 1:1:N 

        data4(i,j) = C(Idx((i-1)*N + j), 3); 

    end 
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end 

%surface(data4,'EdgeColor','none'); 

%第三个阶段选择合适区域 

data2 = 1- (data4 == GND); 

score = zeros(N, N); 

for i = 1:1:height 

    for j = 1:1:length 

        if (data2(i,j) == 0) 

            tmp = 1; 

            while (tmp<=i && tmp<=N-i+1 && tmp<=j && tmp<= N-j+1 && 

sum(sum(data2(i-tmp+1:i+tmp-1, j-tmp+1:j+tmp-1))) == 0) 

                tmp = tmp + 1; 

            end 

            tmp = tmp - 1; 

            score(i,j) = tmp; %.* heion(i,j); 

        end 

    end 

end 

%surface(score,'EdgeColor','none'); 

 

%——————————————————————————————————————

—— 

% genpics.m 各种画图指令的汇总 

%——————————————————————————————————————

—— 

cd('./'); 

clear; 

load('2400m处分析数据.mat'); 

%聚落分析 

figure; 

cla; 

surface(data4,'EdgeColor','none'); 

colorbar; 

saveas(gcf,'2400m处聚落分析.png'); 

%合适区域 

cla; 

surf(score,'EdgeColor','none'); 

colorbar; 

saveas(gcf,'2400m处落点评价.png'); 

 

clear; 

load('100m处分析数据.mat'); 

%聚落分析 

cla; 
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surface(data4,'EdgeColor','none'); 

colorbar; 

saveas(gcf,'100m处聚落分析.png'); 

%合适区域 

cla; 

surf(score,'EdgeColor','none'); 

colorbar; 

saveas(gcf,'100m处落点评价.png'); 

 

clear; 

cla; 

calc_proc2; 

saveas(gcf,'第一阶段降落y-x轨迹.png'); 

 

cla; 

hold on; 

plot(history(:,1), history(:,3), 'b', 'LineWidth',2); 

plot(history(:,1), history(:,4), 'red', 'LineWidth',2); 

legend ('\fontsize {17}Vx', '\fontsize {17}Vy'); 

xlabel 't/s'; 

ylabel 'V/(m/s)'; 

saveas(gcf,'第一阶段降落Vx、Vy-t轨迹.png'); 

 

cla; 

hold on; 

plot(history(:,1), history(:,5), 'black', 'LineWidth',2); 

axis([0, 450, 0, 0.45]); 

xlabel 't/s'; 

ylabel 'θ/rad'; 

saveas(gcf,'第一阶段降落sita-t轨迹.png'); 

 

clear; 

cla; 

calc_proc; 

saveas(gcf,'问题一降落y-x轨迹.png'); 

 

cla; 

hold on; 

plot(history(:,1), history(:,3), 'b', 'LineWidth',2); 

plot(history(:,1), history(:,4), 'red', 'LineWidth',2); 

legend ('\fontsize {17}Vx', '\fontsize {17}Vy'); 

xlabel 't/s'; 

ylabel 'V/(m/s)'; 

saveas(gcf,'问题一降落Vx、Vy-t轨迹.png'); 
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cla; 

hold on; 

plot(history(:,1), history(:,5), 'black', 'LineWidth',2); 

axis([0, 450, 0, 0.8]); 

xlabel 't/s'; 

ylabel 'θ/rad'; 

saveas(gcf,'问题一降落sita-t轨迹.png'); 

 

%杂类 

clear; 

load('2400m处分析数据.mat'); 

plotdata = []; 

for i = 1:1:255 

    plotdata = [plotdata; i, sum(sum(A == i))]; 

end 

max0=0; max1=0; max2=0; max3=0; 

for i = 1:1:460 

    for j = 1:1:460 

        if(data4(i,j)==0) 

            if(data(i,j) > max0) 

                max0 = data(i,j); 

            end 

        end 

        if(data4(i,j)==1) 

            if(data(i,j) > max1) 

                max1 = data(i,j); 

            end 

        end 

        if(data4(i,j)==2) 

            if(data(i,j) > max2) 

                max2 = data(i,j); 

            end 

        end 

        if(data4(i,j)==3) 

            if(data(i,j) > max3) 

                max3 = data(i,j); 

            end 

        end 

    end 

end 

hold on 

plot(plotdata(:,1), plotdata(:,2), 'black', 'LineWidth',1.5); 

plot([max3+0.5 max3+0.5], [0, 3.5e5], 'red', 'LineWidth',2,'linestyle',':'); 
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plot([max2+0.5 max2+0.5], [0, 3.5e5], 'red', 'LineWidth',2,'linestyle',':'); 

plot([max1+0.5 max1+0.5], [0, 3.5e5], 'red', 'LineWidth',2,'linestyle',':'); 

plot([max0+0.5 max0+0.5], [0, 3.5e5], 'red', 'LineWidth',2,'linestyle',':'); 

axis([0 255 0 400000]) 

saveas(gcf,'灰阶分布.png'); 

 


