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摘    要： 针对小升阻比的火星探测器在火星大气进入过程中所面临的难点问题，对火星大气进入过程制导方法进行了

研究。首先在确知探测器弹道系数和升阻比的前提下，考虑过程量及开伞条件约束，优化设计再入飞行的初始再入角。然

后考虑非一致终端约束和飞行器的有限机动能力，设计参考轨迹剖面，并确保其能提供足够的裕度来应付各种参数不确定

性。最后设计标准轨道法制导律，完成轨迹有效跟踪，并通过六自由度仿真验证了算法的合理性，为火星着陆项目中大气

进入段制导方案设计提供参考。
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0    引　言

火星大气进入过程是指探测器从距离火星表面约

120 km处的火星大气层上边界开始，至开伞点前的大

气飞行过程，该阶段一般持续4～5 min。其减速控制

主要通过实时调整倾侧角大小以改变升力方向，进而

调整探测器飞行轨迹。

迄今为止，人类已经进行了49次火星探测的尝

试，而其中成功率仅有47%，已有的16次着陆探测任

务中只有7次成功，其中着陆过程技术故障是引起着陆

任务失败的主要原因[1]。火星进入、下降和着陆是整个

火星着陆过程中最为关键的阶段，该阶段的导航制导

性能直接影响着陆任务的成败[2]。影响大气进入段制导

性能的主要因素为探测器的构型参数和火星的大气条

件。探测器的构型参数主要包括弹道系数和升阻比，

它们均影响着制导性能，且与开伞条件（开伞点高度、

马赫数和动压）密切相关。火星大气稀薄，密度约为

地球大气的1/100，受季节影响随火星年变化很大，不

同纬度地区大气密度也有很大的不同。在20 km高度以

下大气稠密区，较地球大气环境也存在更大的不确定

性（如图 1所示），这些都将直接影响开伞点的状态。

综上，弹道系数、升阻比的偏差以及火星大气环

境的不确定性，都影响着制导效果，那么要实现在理

想的开伞高度下满足探测器着陆的精度指标，就要求

火星着陆器的制导系统具有较强的鲁棒性和一定的环

境自适应能力。

目前，火星大气进入段制导方法的相关研究内容

很多[3]，包括：标准轨道法[4]、解析预测校正算法[5]、

能量控制算法[6]和数值预测校正算法[7-8]等，这些算法均

以倾侧角为控制量。文献[9]将上述进入制导方法主要

分为两类：一类是预测制导法，另一类是标准轨道

法。文献[10]将倾侧角调整方法分为理论EDL（entry，
descent and landing）制导、解析预测校正制导和数值

预测校正制导三类。Hamel[11]也类似地将制导方法分为

标准轨道法、解析算法和数值算法三类：标准轨道

法[12]，是通过离线设计最优参考轨迹并进行存储，在

制导过程中试图在每个时刻都保持这种最优性能使探

测器按着标称轨迹飞行；解析预测校正算法[13]和能量

控制算法，属于解析算法，这类算法主要通过某些假

设来得到解析制导律；数值预测校正算法[14-15]，是根据

当前状态积分剩余轨迹来预测目标点的状态，从而利

用偏差来实时校正倾侧角的指令值。

本论文针对火星大气进入所面临的难点问题，设

计了火星大气进入过程制导方案，并完成相关6自由度

仿真验证，为火星着陆项目中大气进入段制导方案设

计提供参考。
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1    火星大气进入过程难点问题

1.1    动力学约束

探测器始终以配平攻角飞行[10]；根据大气层再入飞

行过程中探测器的受力情况，不考虑推力和控制力，则

探测器三自由度再入质心动力学方程如式（1）所示。

ṙ = V sin γ;

λ̇ =
V cos γ sinΨ

r cos ϕ
;

ϕ̇ =
V cos γ cosΨ

r

V̇ = −D
m
−

(
µ sin γ

r2

)
+ ωm

2r cos ϕ

(sin γ cos ϕ − cos γ sin ϕ cosΨ)

γ̇ =
1
V

[
L
m

cosσ +
(
V2 − µ

r

) (cos γ
r

)
+2ωmV cos ϕ sinΨ + ωm

2r cos ϕ
(cos γ cos ϕ + sin γ cosΨ sin ϕ)]

Ψ̇ =
1
V

[
L sinσ
cos γ

+
V2

r
cos γ sinΨ tan ϕ

−2ωmV(tan γ cosΨ cos ϕ − sin ϕ)

+
ωm

2r
cos γ

sinΨ sin ϕ cos ϕ]

D = ρV2S refCD/2, L = ρV2S refCL/2

(1)

式中：ρ为火星大气密度；r为火心距，r  = h  +

Rm；h为跳跃高度；V为探测器相对火星速度；火星平

均半径Re；μ为引力常数；ωm为火星自转角速度；λ为
经度；φ为纬度；γ为飞行路径角指飞行速度矢量与当

地水平方向的夹角；Ψ为速度方位角，指某时刻飞行

速度矢量与当地正北方向的夹角，顺时针为正；σ为倾

侧角，从探测器内部来看，右侧为正；D，L分别为气

动阻力和升力；CD，CL分别为阻力系数和升力系数；

探测器最大横截面积为Sref；质量为m。

1.2    开伞条件约束

火星大气进入制导开伞条件约束相比位置偏差约

束更强，即需要先满足开伞条件再考虑着陆精度问

题。为了保证再入过程的安全，参考火星科学实验室

（Mars Science Laboratory，MSL）的着陆任务，开伞

时需要严格满足的约束条件考虑如下[16]：

1）开伞高度

由于降落伞减速后需采用避障动力减速系统，需

要给操作预留足够的时间以确保安全着陆，所以提出

最小的开伞高度为7 km。

2）马赫数

火星标准音速计算公式为

c =
√

kmRmTm (2)

其中：km为绝对指数；取为1.29；Rm为气体常

数；取为191.8 J/kg/K；Tm为热力学温度，当近火星表

面热力学温度为241 K时，火星大气音速为244 m/s。
开伞点处的马赫数直接影响两个物理量，气动热流和

膨胀动力。马赫数不宜过高或过低，过高则驻点热流

过高或导致激烈的膨胀使得降落伞无法承受，马赫数

限制为1.4～1.8。
3）动压

充分的动压确保开伞膨胀。对MSL着陆系统，动

压限制为250～850 Pa。

1.3    火星大气进入过程约束的不一致性

火星进入过程参考倾侧角剖面优化设计时的非一

致终端约束为：最小化航程偏差、满足开伞的约束条

件。当探测器弹道系数较大，或者着陆点处的大气很

稀薄时，制导律的设计往往不能同时满足落点精度要

求和开伞条件的约束。

1.4    火星大气进入过程制导能力较弱

火星大气环境恶劣，大气密度散布较大，需要火

星探测器具有较大的升力以提供足够的控制能力来应

对散布情况，从而提高着陆的精度。但火星大气稀

薄，探测器升阻比较小，控制能力有限。因此如何设

计制导律提供足够的裕度来应对各种环境散布是个难

点问题。即在参数不确定的情况下，制导过程不至使

 
图 1    地球大气摄动模型100 cases

Fig. 1    Earth atmosphere perturbation model for 100 cases and Mars
atmosphere perturbation model for 500 cases
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倾侧角长时间饱和而失去减小航程偏差的能力。

2    参考轨迹设计分析

2.1    初始状态设计分析

初始状态设计分析这里指，在确知弹道系数和升

阻比的情况下，合理地设计初始再入角。

弹道式再入探测器再入时所承受的最大过载、最

大驻点热流和总吸热量主要受再入角的影响。再入角

过大时，轨道过陡，最大过载和最大驻点热流会超出

约束范围，因此存在一个最大的再入角。而再入角过

小，由于飞行时间过长，会使总吸热量超过允许值，

也有可能因为垂直速度分量过小，不足以使它继续深

入大气层，而是在稠密的大气层的边缘掠过无法完成

正常再入，因此也存在一个最小的再入角。

为实现成功再入所确定的再入角范围为再入走

廊。这里为得到最佳初始再入角，假设再入角变化范

围取值为-8～-15°，每隔0.1°做一次常值倾侧角剖面的

再入仿真，记录再入高度变化曲线和过载的变化曲

线，并记录固定2.0马赫数开伞时的高度和动压值，以

及再入过程的过载峰值、热流密度峰值和总吸热量。

最后选出使开伞高度最高且满足所有约束的初始再入

角为最佳再入角。

2.2    参考轨迹设计

参考剖面优化设计的几个目的：1）最小化航程偏

差。2）达到着陆点的同时需要满足开伞约束条件。

3）标称倾侧角剖面在散布情况下需表现良好。4）在

还未选定着陆点的时候，需尽量保证开伞点的高度最

大。

设计的参考剖面提供足够的裕度来应付各种环境

散布问题，同时需考虑飞行器的机动能力，即在存在

不确定环境情况下，制导律不至使倾侧角饱和而失去

减小航程偏差至收敛的能力。标称的倾侧角剖面的极

限从大气密度及气动系数Cd的散布情况进行估计[17]

σmin nom = cos−1 (100% − ρ% −Cd%) (3)

其中：典型的大气密度散布为25%；气动系数散

布为10%；得到允许的最小初始倾侧角为49°；同理最

大的倾侧角为131°。如果倾侧角标称剖面不能满足该

范围约束，则应要求增大升阻比或者减小弹道系数。

在火星着陆时，当飞行器的弹道系数较大，或者

选取的着陆点大气较为稀薄时，参考倾侧角的剖面设

计为常值时往往会导致不能同时满足落点精度要求和

开伞条件约束，因此需选择变化的参考倾侧角剖面来

改善再入飞行性能。变参数剖面能提高裕度以满足散

布仿真时的需求，减小低速飞行的倾侧角可延长在稠

密大气层中的飞行时间。调研表明大多数可行的变值

参考倾侧角剖面，一般在进入初始段时，升力在垂直

面分量较小，倾侧角选择为70°或80°。然后倾侧角线

性减小至前面分析设计的倾侧角最小值50°，如图 2所
示。变值的倾侧角剖面可能会获得最大的高度下降速

度0，以更好地平衡开伞高度和开伞位置。

由于进入器飞行过程中是通过控制倾侧角来进行

引导，可控变量单一，所以倾侧角剖面应相对简单，

工程上倾侧角剖面通常采用分段常值或分段线性化等

简化方式进行设计。

1）采用的倾侧角剖面为“线性 + 常值”的形式设计

参考轨迹，如图 2所示。

2）为调节开伞点处航程偏差满足精度要求，采用

牛顿迭代方法进行求解初始倾侧角值。

3）针对大气环境的不确定性，采用鲁棒分析方法

确定末倾侧角值（50°）。

4）倾侧角的符号由3.2的1）部分逻辑确定。

3    制导律设计

3.1    纵向控制逻辑

再入终端点制导算法[18]设计主要分以下流程：

x∗ (t) = [[S ∗ (t) ,

V∗ (t) , γ∗ (t) , h∗ (t)
]T

第一步，基于给定的倾侧角剖面形式在标称参数

下通过积分动力学方程设计参考轨迹

，各状态变量分别为纵程、相对速

度、飞行路径角和高度。

第二步，反向积分动力学方程从tf到t0，得到计算

增益所需的协态变量值

dλS

dt
= 0 (4)

dλV

dt
= − cos γ∗λS (t) +

D∗

V∗
λV (t) − sin γ∗λh(t)−(

L∗ cosσ
(V∗)2 +

cos γ∗

re + h∗
+

gm cos γ∗

(V∗)2

)
λγ(t)

(5)

 
图 2    轨迹规划采用的倾侧角剖面

Fig. 2    The profile of the bank angle for trajectory planning
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dλγ
dt
= V∗ sin γ∗λS (t) + gm cos γ∗λV (t)

+

(
V∗

rm + h∗
− gs cos γ∗

V∗

)
λγ(t) − V∗ cos γ∗λh(t)

(6)

dλh

dt
=
−D∗

H∗S
λV (t) +

(
L cosσ
H∗S V∗

+
V∗ cos γ∗

(rm + h∗)2

)
λγ(t) (7)

dλu

dt
=
−D∗

V∗
λγ(t) (8)

其边界条件为

λS

(
t f

)
= 1, λV

(
t f

)
= 0, λu

(
t f

)
= 0

λγ
(
t f

)
= 0, λh

(
t f

)
= − cot

(
γ∗f

) (9)

λ(t) = [λS (t) λV (t) λγ(t)

λh(t)]T

R f = δλ(t) · δx(t)

其中：gm为火星重力加速度；rm为火星半径平均

高度；H s为密度尺度高；

为各状态变量的小偏差对航程偏差的影响系数

向 量 ， 因 此 在 任 意 时 刻 有 航 程 偏 差 表 达 式 为

。针对在标称轨迹附近线性化得到的

偏差动力学方程如式（10）所示，以状态小扰动为新

的状态变量，控制小扰动为新的控制变量，

d (δx)
dt
=

(
� f
�x

)
x∗,u∗

δx +
(
� f
�u

)
x∗,u∗

δu (10)

f (x, u) = ẋ式（10）中 ，为动力学方程的简化表

达。为寻找最优控制，使终端航程偏差最小，λ（t）
可看成新的状态方程（10）的协态变量，需要满足式

（11）

dλ
dt
= −

(
� f
�x

)T

x∗,u∗
λ(t) (11)

λT
f = ∂δR f /∂δx f且边界条件为 ，具体边界条件的

推导过程见文献[16]。
第三步，计算并保存以速度V为自变量的增益系

数。

F1 (V) = − h∗s (V)
D∗ (V)

λh (V) =
�R
�D

(12)

F2 (V) =
λγ (V)

V cos γ∗ (V)
=

�R
�ṙ

(13)

F3 (V) = λu (V) =
�R
�u
=

�R
�(L/D)V

(14)

第四步，利用上面增益计算控制量

(L/D) cosσ = (L/D)∗ cosσ∗

+ K
F3(V) [− (s − s∗) + F2 (V)

(
ḣ − ḣ∗ (V)

)
− F1 (V) (D − D∗ (V))]

(15)

ḣ其中：R表示航程； 表示高度变化速率；s - s*为

预测的剩余航程减去标称轨迹上的剩余航程；为产生

“过控制”，K一般设置为5。

3.2    横程控制方案

χc = c1V + c0

1）横程控制的实现在一次反转后，横程偏差的限

制采用速度的线性函数，直至速度降至1 100 m/s。如

，这里c1，c0的选取将针对不同的探测

器，根据横程偏差的精度要求以及倾侧角反转次数的

限制进行调整得到的，如图 3所示。

2）当速度小于1 100 m/s，轨迹进入低速段时，即

使倾侧角调整为零度，也不能提供足够的升力去抬高

飞行路径角以扩大纵程，但仍然可以有效地继续调节

方位角的偏差。采用方位角调整逻辑（ h e a d i n g
alignment logic）进行控制。

4    算例分析

4.1    六自由度仿真

火星探测器的相关参数参考NASA航天器设计标

准《SURFACE MODELS OF MARS（1975）》。

再入点初始位置误差如表 1，以马赫数和动压条

件作为开伞条件，仿真次数1 000次。仿真结果如图

4～6所示。

为验证该算法的鲁棒性，同时考虑导航偏差完成

了1 000种情况的蒙特卡洛仿真，偏差分布情况如表 1
所示。图 4为距离理想着陆点的纵程与横程偏差散布

情况，偏差3σ椭圆大小约为50 km × 10 km。图 5为各

散布仿真开伞点处实际马赫数（这里实际值指真实动

力学输出值而非导航值）与动压的关系，散布仿真时

将马赫数等于2设定为开伞的判断条件，可见每次开伞

点的动压均满足约束条件。同理图 6说明每次开伞时

的高度均满足开伞的约束条件。

 
图 3    横程偏差随时间变化

Fig. 3    Crossrange error time history
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5    结　论

火星大气进入段是火星着陆过程中风险最大的阶

段，该阶段的制导性能直接影响着陆任务的成败。本

文对火星大气进入过程的制导方法进行了研究，并给

出了在考虑各种约束情况下的详细的方案设计过程与

原理。通过六自由度的仿真表明，该制导方案能有效

地导引火星探测器在理想的开伞高度到达指定的着陆

区域上空，且满足其他各开伞约束条件。
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On Guidance Algorithm for Martian Atmospheric Entry in Nonconforming Terminal
Constraints

Guo Minwen*
，Li Maodeng，Huang Xiangyu，Wang Dayi

（Beijing Institute of Control Engineering，Beijing 100190，China）

Abstract：A method for Martian atmospheric entry guidance is researched in this paper，regarding the problems faced by

Mars exploration vehicle with low lift-to-drag ratios. Firstly，with a certain ballistic coefficient and lift-to-drag ratios，the initial

reentry angle is designed considering the process variable constrains and the parachute deployment constrains. Then the reference

trajectory is developed for providing the sufficient margin to overcome the parameter uncertainties considering the nonconforming

terminal constrains and the low control authority. Finally, the tracking guidance law is presented. The six degree of freedom

simulation demonstrates the effectiveness of the approach，which provides references to the Mars exploration project.

Key words：vehicles with low lift-to-drag ratios；nonconforming terminal constraints；the initial state design；reference

trajectory planning；atmospheric entry guidance
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