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基于燃料最优解的火星精确着陆制导策略研究
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  摘 要:针对火星着陆任务高实时性和低燃耗的需求,提出了一种新的基于开环燃料最优解的精确着陆制导

策略。通过分析开环燃料最优解特性,设计了利用发动机推力幅值切换处的状态作为路径点结合最优线性制导律

进行分段制导的制导策略,在无需存储全部燃料最优轨迹的前提下,实现具有近燃料最优特性的着陆任务,节省了

大量的存储空间。同时详细讨论了包括全局燃料最优解获取、路径点提取、路径点拟合等一系列关键问题,并通过

典型火星着陆场景的大量数学仿真验证了所提出策略的可行性和优越性。
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0 引 言

深空探测及行星着陆采样等关键技术为人类研

究宇宙起源、开发和利用空间资源奠定了基础。特

别是地球的近邻火星,成为人类向外太空开拓的首

选。美国“好奇号”火星车于2011年成功着陆,掀起

了新一轮行星探测及着陆任务热潮。印度和美国分

别于2013年11月5日和18日发射了“火星轨道探

测器”和“火星大气与挥发演化任务”探测器,各自已

经于2014年9月24日和22日成功进入火星轨道,
将为研究火星气候与环境的演变带来新的机遇。此

外,美国的火星样本取回计划:预计于2016年将

500g火星土壤带回地球。我国“嫦娥3号”的软着

陆和月球车投放任务的成功实施,实现了动力下降、
月面生存与深空测控通信等一系列关键技术的突

破,未来的火星探测及着陆任务也进入最后的准备

阶段。
在包括火星在内的所有行星着陆的最后阶段,

均需利用反推力发动机进行有效减速并实现目标点

安全精确着陆,该阶段即动力下降段。由于不同行

星大气层的成分及厚度等信息存在差异,对应动力

下降段的时间跨度各不相同。动力下降段面临精度

需求高、复杂地形多、环境不确定性强以及时间短等

诸多挑战,因此其导航、制导与控制系统的性能将直

接决定整个着陆任务的成败,是火星探测任务需要

攻克的最关键技术之一[12]。
动力下降段制导与控制系统的目的是在满足控

制约束、障碍回避及燃料约束的前提下,通过设计加

速度或推力指令,利用推力发动机产生推力,实现预

定着陆点或其附近区域安全着陆。已有的制导系统

设计可大致分为显式制导律、轨迹优化以及轨迹跟

踪制导律三种。
显式制导律中最经典的方法为阿波罗任务月球

着陆器采用的二次多项式制导方案,此外还包括

D’Souza等 (1997)[3]总 结 提 出 的 最 优 制 导 律、

Steinfeldt等(2010)[4]改进的基于自调节飞行时间

的最优制导律、Najson等(2006)[5]提出的燃料高效

末端制导律、Furfaro等(2011)提出的基于非线性滑

模的精确着陆制导律[6]以及基于强化学习方法的燃

料高效精确着陆制导策略[7]、Guo等(2013)[8]提出

的通用的基于零控位置误差/零控速度误差(ZEM/

ZEV)的最优制导律等,此外针对行星表面障碍物

的探测和规避问题也有一定研究进展[9]。显式制导

律具有实时性好、鲁棒性高等优点,但是在燃耗性

能、障碍回避能力等方面表现不佳,不适合未来发展

需求。
获取燃料最优解是所有消耗燃料的航天器需要

面对的问题,而该问题对于深空探测任务尤为重要。
由于着陆过程一般采用可变推力发动机,着陆任务

完成前需保持点火状态,因此存在最大和最小推力



约束。目前已有的研究方法包括基于凸优化方法的

燃料最优火星精确着陆轨迹优化[10]、基于凸优化的

燃料有限情况下火星着陆区优化[11]、基于勒让德伪

谱法的火星燃料最优轨迹优化[12]、基于降敏感度最

优控制的燃料最优化分析[13]、以及粒子群算法[14]、

θ-D 方法[15]等。随着优化理论的发展和计算机计

算能力的提升,基于在线轨迹优化的制导系统将成

为未来任务首选,但当前的探测器尚不足以完成全

自主在线优化计算。
为使得探测器实现燃料最优或近最优精确着

陆,可行的方案为通过载入离线优化得到的最优轨

迹作为参考轨迹,设计轨迹跟踪制导策略,在存在导

航误差、模型不确定性和未知干扰的情况下,确保实

际飞行轨迹与参考轨迹一致,已有的轨迹跟踪制导

方案见文献[16]~文献[18]。但是对于参考轨迹的

特征提取以及存储方式目前研究较少,存储所有可

能的最优轨迹对于探测器的存储量和计算量需求过

高,且依赖开环优化轨迹并不能根据当前状态调整,
所以该制导策略存在性能退化甚至障碍碰撞危险。

针对以上问题,Guo等(2013)[19]提出了利用一

个优化所得的路径点结合最优显式制导律实现近燃

料最优火星精确着陆的新思路,仅通过存储离线优

化得到的一个路径点而非整条轨迹,利用实时性较

好的最优制导律依次使得探测器飞行到路径点和期

望着陆区。不过该方法依赖第三方优化软件性能,
不能确保路径点的有效性,且在处理各种约束情况

时不够灵活。
综上,本文将继续研究基于燃料最优解的火星

精确着陆制导方案,在分析归纳基于轨迹优化解的

制导方法和燃料最优轨迹特性的基础上,提出一种

新的路径点选取方法,最后针对典型火星着陆场景

进行数学仿真验证,对本文提出的方案的有效性和

实用性开展深入分析。

1 动力下降段问题描述

考虑火星着陆器在动力下降段已经接近火星表

面且速度相对较低,忽略火星大气气动阻力的影响

以及火星的自转,火星着陆器在动力下降段的运动

方程可表示为

ṙ=v
v̇=g+a
a=T/m
T=-̇

ì

î

í

ï
ïï

ï
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(1)

其中:r,v分别表示探测器相对期望着陆点的位置

和速度矢量;a为推力发动机产生的控制加速度矢

量,对应推力矢量和推力幅值分别为T和T;g为火

星的重力加速度矢量;m 为着陆器质量;c为推力发

动机质量排出速度。

2 燃料最优轨迹优化问题及求解

2.1 问题描述

对于给定探测器初始时刻和最终时刻tf 状态

r(0)=r0,v(0)=v0,m(0)=m0

r(tf)=v(tf)=[0 0 0]{ T
(2)

其中:r0 为探测器初始位置;v0 为探测器初始速度;

m0 为探测器初始质量。
考虑发动机存在最大 T2 和最小 T1 的推力

约束

0<T1 ≤T≤T2 (3)

  以及着陆过程下降倾角θ约束

r2x +r2y
rh

≤tanθ (4)

其中ri(i=h,x,y)代表探测器位置矢量在垂直以及

水平面内两个正交方向的分量。
最小化如下性能指标

J=min(m0-mf) (5)

  对应的最优解r*即为燃料最优着陆轨迹。

2.2 问题求解

轨迹优化将连续系统的最优控制转换为离散系

统的非线性规划问题。对于一般的轨迹优化问题,
常用的方法有间接法和直接法。前者需要结合系统

动力学或结构特性进行求解,而后者则通过参数化

方法转换得到等价的数值优化问题,特别是随着非

线性优化和计算机速度的发展,各种商用及免费的

优化软件不断涌现,为该问题的求解带来便利。
对于2.1节描述的轨迹优化问题,针对式(3)所

示的非凸约束,可以参考文献[10]先将其等价转换

为凸约束的二阶锥优化(SOCP)问题求解,也可以

直接利用优秀的商业优化软件TOMLAB等计算,
均可得到一致的燃料最优轨迹及控制力矢量等。不

过,在飞行时间未给定的情况下,为了获得全局最优

解,文献[10]采用了线性搜索法,计算时间较长。
大量数值计算研究发现,不同飞行时间对应的

最小燃耗具有凸函数性质,因此可借鉴二分法思想,
采用如下三分法获得全局最优解。

1)利用二分法确定最小可行飞行时间tl,结合
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任务需求及经验给定区间[tl,tu],求解端点时刻燃

料最优化问题,获得优燃耗ml和mu。

2)将该区间三等分,即t1=tl+(tu-tl)/3,t2=
tu-(tu-tl)/3,获得对应最优燃耗m1 和m2。

3)若m1>m2 则取[t1,tu]为新的区间,否则取

[tl,t2]。

4)重复步骤2和3,直到满足系统精度需要。

3 基于燃料最优解的制导方案设计

3.1 轨迹跟踪策略

无论存储完整燃料最优轨迹还是路径点,探测

器都不可能遍历所有可能的情况。如果实际着陆时

初始状态不能和未能直接匹配,需要通过函数拟合

或插值的方法获得任意初始状态对应的最优轨迹。
因此,可设计轨迹跟踪制导策略来跟踪燃料最

优轨迹,主要步骤为:

1)将探测器可能的初始状态分割成均匀的网

格,针对网格状态优化得到最优轨迹和最优控制;

2)对最优轨迹进行分段、编码,生成轨迹库,存
储到探测器中;

3)探测器在动力下降段开始时刻,查询轨迹库

中与当前状态最接近的一组或几组状态拟合得到参

考最优轨迹和参考最优控制;

4)设计基于标称模型的轨迹跟踪制导律来跟踪

最优轨迹。
此外,由于动力下降段的起点为探测器推力发

动机点火,其初始质量可视为已知量,而初始位置、
初始速度等则需要进行大量的计算和分析。

直接基于最优控制加速度和状态的跟踪制导律

可设计如下

a(t)=a*(t)+Kr[r*(t)-r(t)]+
Kv[v*(t)-v(t)] (6)

其中:a*(t)、r*(t)和v*(t)分别为利用轨迹库中

的离散点和当前时刻插值得到的当前时刻的最优控

制加速度、位置矢量和速度矢量;Kr 和Kv 为待选取

的增益矩阵。
然而该方法需要给探测器注入大量的轨迹,很

难满足着陆任务的实时性、可靠性、鲁棒性等需求。

3.2 基于燃料最优解的路径点获取

虽然文献[19]已经提出基于路径点的着陆制导

策略,并充分说明了该方案的优越性,但路径点的获

取需要编写单独的优化程序,且目前尚不能够有效

处理如最小推力幅值等约束。

由燃料最优化问题的特性可知,其最优控制仅

工作在极值状态,对应本文研究的精确着陆问题,即
推力发动机幅值始终处于上限或下限。针对某典型

情况的推力程度统计结果如图1所示(对应着陆轨

迹详见仿真分析部分图7)。

图1 典型燃料最优解对应推力幅值分布情况

Fig.1 Typicalthrusterforcedistributionoffueloptimalsolution
 

大量仿真计算表明,推力幅值曲线可分为“最
大-最小-最大”和“最小-最大”两种情况。因此,
若能将燃料最优解中推力切换处的状态设置为路径

点,分别定义为(tw1,rw1,vw1)和(tw2,rw2,vw2),利用

具有线性特性的制导律实现分段控制,则可能使得

探测器沿着燃料最优轨迹飞行,进而具备近燃料最

优的特性。
路径点策略在实际应用时同样面临不能遍历的

情况,最简单的方式是采用距离最近的网格对应的

路径点作为指令状态,但该情况需要网格足够精细,
否则可能带来着陆性能的显著下降甚至失败。另一

种可行的方法为利用k个距离最近的网格拟合,设
探测器初始状态可表示为

r0=∑
k

i=1
mi·r0{i}, v0=∑

k

i=1
ni·v0{i} (7)

其中:mi 和ni 为权重系数;r0{i}和v0{i}代表第i组

网格对应的初值。
加权后即可获得指令路径点时间和状态如下

tw1=1k∑
k

i=1
mi+λn( )i tw1{i}

tw2=1k∑
k

i=1
mi+λn( )i tw2{i

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï }

(8)

rw1=1k∑
k

i=1

(mi+λni)rw1{i}

rw2=1k∑
k

i=1

(mi+λni)rw2{i

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï }

(9)

其中加权常数λ需要基于最优数据根据经验选取。
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3.3 线性反馈制导律

路径点选取后,还需要设计具有线性特性的制

导律,设线性制导律形式的控制加速度为

a(t)=tm+n-g (10)
其中m,n为待定常矢量,则有t时刻探测器速度矢

量为

v(t)=v0+∫
t

t0

[a(τ)+g]dτ=

v0+m
2
(t2-t20)+n(t-t0) (11)

其中t0 为初始时刻。
进一步地,有t时刻探测器位置矢量为

r(t)=r0+∫
t

t0
v(τ)dτ=

r0+v0(t-t0)+16
(t-t0)2(t+2t0)m+

1
2
(t-t0)2n (12)

  特别地,对于给定期望末端时刻tf 和末端状态

vf,rf,并定义tgo=tf-t0,有

vf =v0+12tgo
(tf+t0)m+tgon (13)

rf=r0+tgov0+16t
2
go(tf+2t0)m+12t

2
gon(14)

  联立方程和方程,可得

m=6t3go
[tgo(vf+v0)-2(rf-r0)]

n=2t3go
3(tf +t0)(rf -r0-tgov0)

-tgo(tf +2t0)(vf -v0
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú)

(15)

  将式代入方程,可得在当前时刻的控制加速

度为

a(t)=t0m+n-g=
6
t2go

rf -r( )0 -2tgo
vf +2v( )0 -g (16)

  考虑控制推力幅值上限情况时,可对控制加速

度的幅值进行约束

a=sat
Tmax/m

6
t2go

rf -r( )0 -2tgo
vf +2v( )0 -é

ë
êê

ù

û
úúg

(17)
其中Tmax为推力幅值上限,饱和函数的定义为

sat
U
(q)=

q |q|≤U
q

|q|
U |q|>{ U

(18)

其中|q|表示矢量q的元素的最大绝对值。
特别地,定义零控位置误差(zero-effort-miss,

ZEM)和零控速度偏差(zero-effort-velocity,ZEV)

为不加入控制推力情况下tf 时刻探测器位置和速

度与期望位置和速度偏差,如下

ZEV ≡vf - vt+∫
tf

t
gd( )τ =

vf -vt-tgog (19)

ZEM ≡rf - rt+tgovt+∫
tf

t
(tf -τ)gd[ ]τ =

rf -rt-tgovt-12t
2
gog

  则制导律可表示为

a=sat
Tmax/m

6
t2go

ZEM -2tgo
é

ë
êê

ù

û
úúZEV (20)

4 典型数值仿真验证及结果分析

本节以某火星探测器为背景,来验证所提出的

“路径点+线性制导”策略的有效性。该探测器及进

行轨迹优化相关的参数如表1所示。

表1 火星探测器参数

Table1 ParametersofMarsexplorer
参数 参数值

探测器初始质量(m0)/kg 2000
火星表面重力加速度(g)/(m·s-2) [-3.7114,0,0]
推力发动机质量排出速度(c)/(km·s) 2
推力发动机最大推力幅值(Tmax)/kN 15
轨迹优化中推力幅值上限(T2)/kN 13.5
轨迹优化中推力幅值下限(T1)/kN 1.5
轨迹优化中下降倾角约束(θ)/(°) 90

4.1 某典型初值情况

设探测器在到达2000m高度时切换到动力下

降阶段,取初值r0 和v0 分别为[2000,0,-8000]m
和 [-75,0,100]m/s,参考文献[10]将燃料最优化

问题转换为SOCP问题,并利用SDPT3软件求解,
利用三分法搜索可得最优下降时间tf*为69.8s,
进而可得燃料最优解对应的位置、速度、控制加速

度、推力幅值以及着陆器质量变化曲线如图2~图

6(标记为FuelOpt的曲线)所示。
图5所示的推力幅值曲线呈现“最大-最小-

最大”的结构,且三个阶段对应图4的各轴控制加速

度曲线近似为线性,因此可提取两次切换状态作为

两个路径点,路径点一位于25.1s,对应位置和速度

分别为[997.0,0.0,-4716.7]m和[0.45,0.00,

147.27]m/s,路径点二位于42.5s,对应位置和速

度分别为[555.8,0.0,-2168.0]m 和[-50.40,

0.00,144.03]m/s。
利用3.3节给出的最优线性反馈制导律(17)驱
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动探测器依次飞行到两个路径点及最终着陆区,对
应的仿真结果如图2~图6(标记为 Waypoint曲线)
所示。可以看出,利用本文所提出策略对应的位置、
速度曲线几乎与燃料最优结果完全重合,充分验证

了采用线性制导律进行分段制导的可行性;图4所

示的两种策略的控制加速度曲线在路径点切换时存

在显著区别,主要是在到达制导目标前tgo出现极小

值造成的,基本不会影响着陆性能。虽然线性制导

律对应图5所示的推力幅值曲线与燃料最优情况存

在一定差别,但始终未超出推力发动机最大幅值,对
应的燃耗情况也极为接近。需要注意的是,由于两

种策略考虑的最大推力幅值并不相同,所以不宜简

单通过燃耗评价优越性。

图2 不同策略对应位置曲线

Fig.2 Timehistoriesofpositionusingdifferentstrategies
 

图3 不同策略对应速度曲线

Fig.3 Timehistoriesofvelocityusingdifferentstrategies
 

4.2 多种初值情况

为充分验证本文提出方案的实用价值,继续采

用表1中的探测器参数和4.1节中的初始速度,保

图4 不同策略对应控制加速度曲线

Fig.4 Timehistoriesofcontrolaccelerationusingdifferent
strategies 

 

图5 不同策略对应推力幅值曲线

Fig.5 Timehistoriesofcontrolforcemagnitudeusingdifferent
strategies 

 

图6 不同策略对应着陆器质量曲线

Fig.6 Timehistoriesofspacecraftmassusingdifferentstrategies
 

持初 始 高 度 为 2000m,初 始 位 置 水 平 方 向 从
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-8000到3000m改变,可得开环燃料最优和本文

提出 制 导 策 略 对 应 的 下 降 轨 迹 簇 如 图7所 示,
图7还分别给出了每种情况对应的两个路径点位置

分布情况,其中初始水平位置为-2000m时对应推

力幅值为“最小-最大”形式,因此设定路径点一为

起点。

图7 不同起点情况下本文算法与燃料最优着陆轨迹对比

Fig.7 Landingtrajectorycomparisonsoftheproposedmethod
withfueloptimalresultsforvariousinitialconditions

 

由轨迹对比情况可以看出,本文提出“路径点+
线性制导”策略完全可以达到“最优轨迹+轨迹跟

踪”制导策略的性能,而且对于数据存储的需求极

低,且该线性制导律的高度通道可以加入障碍回避

项,使其具有更高的自主性和可靠性。

4.3 一组路径点用于多组初值情况

考虑探测器实际着陆时初始速度与最优轨迹对

应一致,但高度和水平位置分别在2000~2500m
和1500~2500m 取值时,直接应用[2000,0,

2000]m对应的两个路径点与线性制导律结合,可
得着陆轨迹簇和不同初值对应的燃耗情况如图8~
图9所示。

可以看出,对于该初始情况,由于路径点一处于

飞行过程后段,因此线性制导律有较多的自由度和

时间实现状态转移,确保了路径点二和最终着陆区

的着陆精度。此外,由图9可以看出,虽然探测器初

始位置在较大范围内变化,但对应的燃料消耗却大

致在390~410kg区 间 内 变 化,上 下 幅 度 小 于

2.5%,一定程度上说明了单组路径点的使用范围。

4.4 路径点线性拟合情况

虽然上节的测试说明路径点允许初始情况在一

定范围变化,但主要还是对于处于“最小”推力的时

间较 长 的 情 况,比 如 图 7 中 水 平 位 置 初 始 为

图8 不同初始位置对应的着陆轨迹

Fig.8 Trajectoriescorrespondtovariousinitialpositions
 

图9 不同初始位置对应的燃耗

Fig.9 Fuelusagescorrespondtovariousinitialpositions
 

-1000m情况,推力发动机绝大多数工作在最大推

力状态,就会对于初值非常敏感。
本节测试采用线性拟合的方式获得路径点的性

能。基于图7给出的燃料最优轨迹路径点,保持探

测器初始高度不变,初始水平位置在-8000~
3000 m内连续取值,利用线性插值可得两个路径

点,对应采用线性制导律得到的探测器着陆轨迹和

燃耗性能曲线如图10~图11所示。
图10中的实线和虚线分别代表燃料最优轨迹

和“拟合路径点+线性制导”策略对应轨迹,可以看

出后者出色地完成了精确着陆任务,且对应轨迹基

本位于最近的两条燃料最优轨迹中间,说明了路径

点拟合方法的重要应用价值。图11所给出的燃耗

性能对比说明了通过拟合路径点可以以近燃料最优

的性能完成着陆任务。
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图10 线性插值拟合获取路径点对应的着陆轨迹

Fig.10 Trajectoriescorrespondtowaypointsobtainedthrough
linearinterpolation

 

图11 线性插值拟合获取路径点的燃耗性能

Fig.11 Fuelusageperformanceusing waypointsobtained
throughlinearinterpolation

 

5 结 论

由于火星着陆燃料最优解对应的控制力呈现分

段连续状态,且每一段大致为线性,本文通过设定最

优控制切换时刻对应状态为路径点,并利用线性制

导律进行分段制导,构造了一种新的“路径点+线性

制导律”的制导策略。该策略不仅具备显式制导的

强实时性和高可靠性特性,还可以使得探测器基本

沿燃料最优轨迹飞行,进而具备近燃料最优特性,且
不需要存储全部飞行轨迹。典型火星着陆场景验证

了该方案的优越性,也分析了路径点线性拟合策略

的可行性,充分表明了其工程应用价值。
值得提出的是,本文的数值仿真算例仅给出了

几种典型的火星着陆任务,且仅考虑了初始位置的

变化,后续工作尚需要进一步完善和测试路径点拟

合机制,同时在线性制导律中加入自主障碍回避等

功能。
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MarsPrecisionLandingGuidanceStrategybasedonFuelOptimalSolutions

GUOYanning1,MAGuangfu1,ZENGTianyi1,CUIHutao2
(1.DepartmentofControlScienceandEngineering,HarbinInstituteofTechnology,Harbin150001,China;

2.DeepSpaceExplorationResearchCenter,HarbinInstituteofTechnology,Harbin150001,China)

Abstract:InordertosatisfyrealtimeandlowfuelconsumptionrequirementsofMarsdescentphrase,anew
Marsprecisionlandingguidancestrategywasproposedbasedonfueloptimalsolutions.Basedonthecharacteristic
analysisoftheopenloopfueloptimalsolutions,statescorrespondingtothrusterforcemagnitudeswitchingtimeare
directlyselectedasintermediatewaypoints,andthenalinearguidancealgorithmwasimplementedineachsegments
toachievefueloptimalperformance.Severalkeyproblems,includingthecomputationofglobalfueloptimal
solution,waypointselection,waypointfitting,andderivationoflinearguidancealgorithm,werediscussedin
details,andthefeasibilityandsuperiorityoftheproposedstrategyhavebeenevaluatedthroughavarietyoftypical
Marslandingscenarios.
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