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基于阻力跟踪的火星大气进入段
非线性预测制导律设计
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  摘 要:针对火星探测任务大气进入段的高精度着陆问题,提出一种基于阻力跟踪的非线性预测制导策略。

基于火星探测器大气进入段的三维运动模型,综合考虑探测器气动参数摄动、火星大气密度摄动、外部扰动以及进

入时刻状态初值不确定性,设计了基于优化思想的非线性预测制导律,并对所提出的制导方法进行仿真验证。仿

真结果表明:非线性预测制导律在满足控制约束的条件下可以获得较高的着陆精度。
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0 引 言

火星因其与地球有着较为相似的自然环境,已经

成为人类深空探测的热点目标[1]。随着采样返回等

更高探测任务的提出,高精度着陆已经成为未来火星

探测任务的必然要求[12]。火星探测器在完成火星轨

道运行之后,到最终着陆在火星表面一般要经过大气

进入段、进近段和着陆段三个阶段。由于大气进入段

的高度下降、航程变化远大于其他两个阶段,因此进

入段的着陆精度(进入段结束时,探测器所处位置和

期望位置之间的差距)对最终的着陆精度起决定性的

作用[13]。因此大气进入段的高精度着陆问题成为火

星探测器最终高精度着陆的基础和保障。
火星探测器在大气进入过程,因其较大的进入

速度(20Ma),会使其气动参数产生较大摄动,加之

其距地球较远、测量手段有限会使探测器在测量自

身状态时造成较大的测量误差;火星大气层复杂的

气象环境,会使火星大气密度与其标称值之间存在

较大的摄动,且会对探测器产生阵风干扰等直接外

部扰动。因此,考虑参数摄动(包括气动参数和大气

密度参数)、外部扰动以及初始状态误差存在情况下

的精确着陆问题成为火星探测器大气进入段制导的

关键。文献[3]提出了基于阻力跟踪的进入段制导

控制策略,并且指出因其测量较为容易且控制目标

单一,与直接跟踪进入段轨迹相比,基于阻力跟踪的

进入段制导策略会获得更高的着陆精度。
为了提高多种不确定性存在下的大气进入段着

陆精度,不少学者提出了一些先进的制导方法。反

馈线性化的制导控制策略在文献[4]中被成功用于

火星进入段阻力跟踪,在模型精确已知的情况下,可
获得较高着陆精度;为了消除因模型中的不确定性

带来的影响,文献[5]用滑模观测器进行扰动观测,
并将其观测值作为前馈项补偿不确定性,但是由于

滑模本身的特点,得到的控制量存在抖动,会对倾侧

角执行机构带来较大挑战;文献[6]采用模型参考自

适应方法进行阻力跟踪制导,将开伞点精度进一步

提升,但是得到的倾侧角变化曲线仍然具有很大的

抖动;文献[7]等采用自抗扰控制方法进行阻力跟

踪,获得了较高的跟踪精度,并且得到了无抖动的控

制输入。文献[8]提出了基于可观测性分析的深空

自主导航方法,并将该导航方法用于火星探测器大

气进 入 段 制 导,较 大 地 提 高 了 大 气 进 入 段 着 陆

精度[910]。
上述研究提出的先进控制策略,虽然在不同程

度上提高了大气进入段着陆精度,但其均未对约束

进行直接处理。预测控制因其较强的约束处理能力

和鲁棒性在工业过程控制中得到了广泛应用[1112]。
基于预测控制策略,一些学者对于大气进入段复杂



的非线性模型,采用平衡点附近线性化的方法,将其

在平衡点附近转化为线性模型,而后采用线性预测

控制[13]或多模型预测控制的策略进行控制[14]。由

于大气进入段探测器动力学模型为非线性模型,对
其采用线性预测控制策略会在一定程度上影响其着

陆精度。为了减小采用线性模型而造成的模型失配

的影响,文献[15]针对火星大气进入段制导控制,提
出了基于扰动观测器的约束模型预测控制,进一步

提高了着陆精度。
文献[16]提出了一种具有解析解的非线性预测

控制算法,并成功应用于四旋翼飞行器[17]和高超声

速飞行器[18]的控制。为了进一步提高探测器大气

进入段着陆精度,本文基于文献[16]中的非线性预

测控制算法,提出了基于阻力跟踪的火星大气进入

段非线性预测制导律(nonlinearpredictiveguidance
law,NPGL)。针对火星大气进入段的三维运动模

型,综合考虑大气进入段参数摄动、外部扰动以及进

入时刻状态初值不确定性,设计了基于优化控制思

想的非线性预测制导律。

1 火星探测器大气进入段动力学模型

1.1 探测器三维动力学模型

由于火星探测器在设计时,通常使其质心偏离

自身轴线从而使质心偏离气动压心,因此火星探测

器在飞行过程中,可通过使其飞行攻角处在配平攻

角的 状 态,保 证 探 测 器 飞 行 过 程 姿 态 不 发 生 变

化[19]。由于火星探测器的攻角在整个大气进入段

处于配平攻角状态,可将其运动视为质点运动。定

义r为探测器质心距火星质心的距离,θ、ϕ 分别为

经度、纬度,V、γ和ψ 分别为飞行速度、飞行路径角

和航迹角,对探测器进行受力分析(图1),忽略火星

自转影响,则可得探测器在大气进入段的动力学方

程为[19]

ṙ=Vsinγ (1)

θ̇=Vcosγcosψ
rcosϕ

(2)

ϕ̇=Vcosγsinψ
r

(3)

V̇=-D-gsinγ (4)

γ̇=1V
[Lcosσ+(V

2

r -g)cosγ] (5)

ψ̇=-Lsinσ
Vcosγ-V

rcosγcosψtanϕ
(6)

其中:r θ ϕ V γ[ ]ψ T 为状态变量;σ为倾侧

图1 火星探测器大气进入段受力分析

Fig.1 ForcesactedontheMarsvehicleduringentry
 

角且为控制输入;L和D 分别为探测器升力和阻力

加速度;g和ρ 分别为探测器所在高度处的火星重

力加速度和火星大气密度。若设定探测器质量为

m,参考面积为S,升力系数、阻力系数分别为CL、

CD,火星引力常数为μ、火星半径为r0,火星表面大

气密度为ρ0,则阻力、升力,探测器在某一高度处的

大气密度和火星引力加速度可计算为

D=12
ρV2CDS

m
, L=12

ρV2CLS
m

(7)

ρ=ρ0e-0.000105(r-r0), g=μ
r2

(8)

1.2 探测器横纵向运动解耦

倾侧角σ为火星探测器在大气进入段唯一的控

制变量,由图1及式(5)~式(6)可知,探测器在横侧

向运动控制是由调整Lsinσ实现的,而纵向运动控

制则通过调整Lcosσ来实现。考虑到仅改变σ的

符号而不改变其大小,可以实现sinσ变号而cosσ
保持不变,因此在大气进入过程中可以通过不断改

变倾侧角的符号,在不影响纵向运动的前提下,实现

横侧向运动控制(使航迹角跟踪误差eψ 保持为较小

值,如图2所示)。因此火星探测器在进入过程中的

横纵向运动可通过“倾侧角换向逻辑”来实现解耦。
为实现横侧向位移跟踪误差为0,保持进入过

程飞行轨线与参考飞行轨迹在同一纬度,设定航迹

角与给定参考值之间误差eψ 满足:eψ≈0,设定阈值

eψm,如果 eψ ≥eψm,控制量σ变号。

1.3 大气进入段探测器制导目标

火星探测器大气进入段制导过程,通常采用基

于阻力跟踪的制导律设计,因此需要对阻力的动态

进行分析。由式(4)可得阻力方程为
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图2 火星探测器大气进入段运动轨迹示意图

Fig.2 TrajectoryofMarsvehicleduringentry
 

D=12
ρV2CDS

m =12
ρV2

Bf
(9)

其中:Bf 为弹道系数,是由探测器自身决定的一个

常数。考虑式(8)并对式(9)进行微分,可得阻力的

动态方程为

Ḋ=-2DV
(D+gsinγ)-βDVsinγ (10)

D̈=-2̇DV
(2D+gsinγ)-β̇DVsinγ+βDsinγ×

(D+gsinγ)-2DV2(D+gsinγ)2+4gDsin
2γ

r -

Dcos2γV2

r -æ

è
ç

ö

ø
÷g β+2gV

æ

è
ç

ö

ø
÷

2 -Dcosγβ+2gV
æ

è
ç

ö

ø
÷

2 Lcosσ

  为书写方便,将上式简写为

D̈=f2(x)+b(x)u (11)
其中:x= r θ ϕ V γ[ ]ψ T 为探测器进入过

程状态;u=cosσ为虚拟控制输入。
用Dr、̇Dr、̈Dr 分别表示阻力、阻力的一阶导数

和二阶导数的参考值,则阻力的跟踪误差可表示为

e=D-Dr (12)

  根据式(10)~式(11)可得阻力跟踪误差动态为

ė=-2DV
(D+gsinγ)-βDVsinγ-Ḋr

ë=f2(x)+b(x)u (13)

  基于阻力跟踪的大气进入段探测器制导目标,
通过对参考阻力进行跟踪实现探测器对参考经度、
纬度和高度的跟踪,进而实现大气进入段结束时的

精确着陆(探测器位置与期望位置差距较小)。另

外,由于倾侧角的物理特性,要求倾侧角换向次数不

能太过频繁,且控制量幅值在一定范围内变化

u=cosσ∈ [cos80° 1] (14)

  采用文献[12]中轨迹优化算法,可得探测器的

阻力、经度、纬度以及高度的参考轨迹,如图3所示。

2 非线性预测制导律设计

非线性预测控制的基本思想是利用控制系统当

图3 参考控阻力、经度、纬度和高度

Fig.3 Referencedrag,longitude,latitudeandaltitude
 

前的信息(状态和控制输入)来预测将来的输出,而
后用将来输出的预测值与参考值的误差来构造代价

函数,通过优化理论来设计当前控制量使代价函数

取得最小值。非线性预测控制的实现过程一般分为

预测输出、反馈重构代价函数和滚动优化三部分,其
控制结构框图如图4所示。

图4 火星大气进入段阻力跟踪控制系统框图

Fig.4 ControlstructureofMarsentrydragtrackingscheme
 

为了减少阻力跟踪误差,预测控制的代价函数

被选为

J=∫
TP

0
[̂D(t+τ)-D̂r(t+τ)]2dτ (15)

其中:TP 为预测时域,在飞行控制系统中其取值通

常远小于1;̂D(t+τ)和D̂r(t+τ)分别为输出(阻力)
的参考值和真实值在(t+τ)时刻的预测值。

下面介绍非线性线性预测制导律设计的过程。

2.1 预测输出

由于预测域TP 在火星探测器制导系统中取值

远小于1,因此阻力在(t+τ)时刻的值D̂(t+τ)可通

过泰勒级数展开进行近似预测。根据式(10)~式

(11)可知:阻力D 的相对阶[20]ρ=2,故 D̂(t+τ)可
用二阶泰勒级数近似[16]
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D̂(t+τ)≈D(t)+τD
·̂(t)+τ2

2D
¨̂(t)=

D(t)+τf1(x)+τ2
2
[f2(x)+b(x)u] (16)

其中

f1(x)=-2DV
(D+gsinγ)-βDVsinγ

  阻力在(t+τ)时刻的参考值D̂r(t+τ)亦可写为

Dr(t+τ)≈Dr(t)+τ̇Dr(t)+τ2
2D̈r(t)(17)

2.2 反馈重构代价函数

为了重构代价函数,需要用含有探测器当前状态

信息的D̂(t+τ)和含有参考信息的D̂r(t+τ)来构造

(t+τ)时刻的探测器阻力跟踪误差预测值。式(16)减
式(17)可得(t+τ)时刻阻力跟踪误差预测值为

ê(t+τ)=̂D(t+τ)-Dr(t+τ)≈e(t)+

τe
·̂(t)+τ2

2e
¨̂(t)= 췍τ1 췍τ[ ]2 췍eT1 췍e[ ]2

T (18)

其中

췍τ1=[1 τ],췍τ2=τ2
2
, 췍eT1 =[e ̇e]T, 췍e2 =̈e,

ė=f1(x)-Ḋr, ̈e=f2(x)+b(x)u-D̈r

  将式(18)代入式(15)可得

J=∫
TP

0
췍τ1 ︙췍τ[ ]2 췍eT1 ︙췍e[ ]2( )T 2dτ=

∫
TP

0
췍eT1 ︙췍e[ ]2 췍τ1 ︙췍τ[ ]2

T 췍τ1 ︙췍τ[ ]( )2 ×

췍eT1 ︙췍e[ ]2
Tdτ= 췍eT1 ︙췍e[ ]2

T1 T2

T2 T
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

3

췍eT
1 ︙췍e[ ]2

T

其中

T1=∫
TP

0
췍τT1췍τ1dτ, T2=∫

TP

0
췍τT1췍τ2dτ

T3=∫
TP

0
췍τT2췍τ2dτ

2.3 滚动优化

考虑到췍e2=̈e,目标函数J 是控制输入u 的函

数。由于控制量u是可以设计的量,为了使J获得

最小值,使

췍J
췍u=췍J췍췍e2

췍췍e2
췍u =0 (19)

  由于췍
췍e2
췍u

是非奇异的,所以式(19)可转化为

췍J
췍췍e2=0⇒췍e2=-T-1

3 TT
2췍e1 (20)

  考虑到췍e2=̈e,NMPC控制律可由式(20)得

unmpc =-b-1(x){f2(x)-D̈r+k1e+

k2[f1(x)-Ḋr]} (21)
其中:k1,k2 为正数且满足

[k1 k2]=T-1
3 TT

2 =[103T2
P

5
2TP

]

3 稳定性分析

下面首先给出非线性预测制导律作用下系统的

的稳定性结论,而后再对其进行证明。
定理:大气进入段火星探测器系统(式(1)~式

(6)),在非线性预测制导律(式(21))的作用下,能保

证探测器阻力跟踪误差系统(式(13))渐近收敛到0。
证明:将非线性预测制导律(式(12))代入探测

器阻力跟踪误差系统(式(13))可得阻力跟踪的闭环

动态

ë=-k1e-k2̇e (22)

  由于k1、k2 为正数,式(22)中状态e和̇e能够渐

近收敛到0,即探测器阻力跟踪误差系统(式(13))
在非线性预测制导律(式(21))的作用下,可保证阻

力跟踪误差渐近收敛到0。
注:用来预测未来输出的泰勒级数(式(16)),其

展开阶次的选取与输出的相对阶ρ有关:当输出的

相对阶低于4时,泰勒级数展开的阶次与输出相对

阶相同时,可以保证闭环系统的稳定;当输出相对阶

高于4时,参考文献[16]给出了具体的选取规则。

4 仿真研究

为了验证所提出的非线性预测制导律的有效

性,在存在参数摄动、外部扰动和初始进入状态误差

的情况下,对探测器大气进入段进行仿真。
火星半径r0、火星引力常数μ和火星表面大气

密度ρ0 取值参照文献[13],如表1所示,火星探测

器的质量m、参考面积S、弹道系数Bf 以及升阻比

L/D的取值亦在表1中给出。由于进入过程火星大

气环境较为复杂,火星大气密度以及探测器气动参

数(主要指L/D)与标称值相比存在较大摄动,火星

大气中阵风的存在,亦会使探测器受到外界的直接

扰动。根据实际情况,在仿真中设定火星大气密度

以及探测器气动参数摄动范围为±15%。参照地球

大气环境下因阵风而产生的外力扰动与重力方向平

行,仿真中假设阵风扰动dw 主要通过影响标称重

力g(gd=g+dw)的方式影响探测器系统。考虑到

火星表面重力加速度为3.72m/s2,仿真中设定阵

风扰动dw 的幅值为2m/s2。
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表1 火星及探测器参数[13]

Table1 ParametersofMarsandMarsvehicle[13]

物理量 r0/
km

μ/(m3·
s-2)

ρ0/(kg·
m-3)

m/
kg

S/
m2

Bf/(kg·
m-2)

L/D

数值 33974.2409 0.0158 220012.89 117.7 1.24

大气进入段初始状态如表2所示,本文假设大

气进入段火星探测器的初始状态存在测量误差,且
测量误差服从3σ原则的正态分布。

表2 着陆器初始状态及不确定性误差

Table2 Initialstatesanderrorsofthevehicle
状态 初值 误差分布(3σ)

r/km 3522 ±1
V/(m·s-1) 6000 ±5

γ/(°) -11.5 ±0.1
θ/(°) -90.072 ±0.1

ϕ/(°) -43.898 ±0.1

ψ/(°) 4.99 ±0.1

非线性预测制导律设计如式(21)所示,控制器

的唯一参数TP 设计为TP=0.1。横侧向控制采用

1.2部分所提出的倾侧角换向逻辑来实现,航迹角

跟踪误差阈值eψm设定为eψm=10。

4.1 单次仿真结果

为了展示所提出的预测制导律阻力跟踪效果,
考虑存在大气密度摄动、气动参数摄动和阵风扰动

的情况下,进行了探测器大气进入段的仿真实验。
用正弦函数描述系统不确定性的时变特性,则有

(L/D)d =L/D(1+0.15sint),

ρd =ρ(1+0.15sint)
dw =2sint(230≤t≤245)

图5 阻力跟踪响应曲线

Fig.5 Responsecurveofdragtracking

  阻力跟踪效果如图5所示:阻力跟踪的最大误

差为-5m/s2,且在大气进入段结束时刻,阻力跟踪

误差接近于0。图6~图8分别给出了经度、纬度和

图6 经度跟踪响应曲线

Fig.6 Responsecurveoflongitudetracking
 

图7 纬度跟踪响应曲线

Fig.7 Responsecurveoflatitudetracking
 

高度的跟踪响应曲线,从图中可以看出经度、纬度和

高度跟踪的最大误差分别为0.25°、0.05°和1.5km,
大气进入段结束时刻,探测器位置(由其经度纬度和

高度决定)跟踪期望位置误差亦较小。图9~图

10分别给出了航向角跟踪效果曲线和控制量响应

曲线,从图中可以看出,当航向角跟踪误差大于阈值

1°时,倾侧角会发生换向(图10)。从图10中可以看

出,控制量(倾侧角)是在满足控制量限幅的条件下

变化,且其变化率亦小于一定的数值。

4.2 蒙特卡洛仿真结果

由于进入时刻探测器的状态测量误差服从3σ
原则的正态分布,单次仿真不能说明所提出的非线

性预测制导律的有效性,因此需要进行蒙特卡洛仿

真。对火星探测器在大气进入段存在初始状态测量

误差的情况下进行50次蒙特卡洛仿真,仿真结果如

图11所示。
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图8 高度跟踪响应曲线

Fig.8 Responsecurveofaltitudetracking
 

图9 航向角跟踪响应曲线

Fig.9 Responsecurveofheadingangle
 

图10 控制量(倾侧角)响应曲线

Fig.10 Responsecurveofcontrol(bankangle)
 

从图11中可以看出,在非线性预测制导律作用

下,探测器大气进入段50次仿真中,进入段结束时

刻经度、纬度和高度的最大跟踪误差分别为0.6°,

图11 非线性预测制导律下进入段着陆误差分布

Fig.11 DistributionoflandingerrorunderNPGL
 

0.2°和3km,基本上实现了高精度着陆的目标。

5 结 论

针对火星大气进入段高精度制导问题,本文提

出基于阻力跟踪的非线性预测制导策略。主要工作

和结论如下:

1)首先对火星探测器大气进入段三维动力学模

型进行分析,采用倾侧角换向逻辑的工程技术手段

实现纵向和横向运动的解耦。对纵向运动采用基于

阻力跟踪的制导策略,提出基于非线性预测控制方

法的非线性预测制导律,并给出该制导律的详细设

计过程和稳定性分析。

2)对火星探测器大气进入段存在不确定性的情

况下,分别进行单次和蒙特卡洛仿真,单次仿真结果

显示在存在气动参数摄动、大气密度摄动和外部扰

动的情况下,探测器可以获得较高的着陆精度(经
度、纬度和高度着陆误差分别为0.25°,0.05°和

1.5km)。蒙特卡洛仿真结果显示在存在初始状态

测量误差的情况下,在非线性预测制导律作用下,探
测器仍可获得较高的着陆精度(经度、纬度和高度着

陆误差分别为0.6°、0.2°和3km)。
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Drag-BasedNonlinearPredictiveGuidanceLawforMarsEntry
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Abstract:AimingatprecisionlandingofMarsentryforMarsexplorationmission,thispaperproposesanovel
drag-basednonlinearpredictiveguidancelaw.Takingintoaccounttheaerodynamicalparametersperturbationof
Marsvehicle,theairdensityparameterperturbationofMars,externaldisturbanceandinitialstateserrors,a
nonlinearpredictiveguidancelawbasedonoptimizationtheoryisdesignedforthethree-dimensionalMarsentry
model.Thesimulationresultsindicatethatundertheproposedguidancelaw,theMarsvehicleachievesaprecision
landingwiththecontrolconstraintbeingsatisfied.
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