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火星软着陆能量最优制导律转移能力分析
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  摘 要:着陆器在动力下降段的转移能力是影响定点软着陆的重要因素。文章从转移能力的角度出发,研究

火星软着陆动力下降段能量最优制导律,分析燃料质量系数、时间权重以及不同初始高度和速度对转移能力的影

响。由于能量最优制导律不能保证满足路径约束,因此对于确定的着陆器初始状态,着陆器转移能力不仅与燃料

质量系数有关,还受到制导律本身的制约。当转移距离超过一定的界限时,尽管燃料充足,着陆轨迹会进入地表以

下,造成任务失败。时间权重是能量最优制导律的关键参数,既影响燃耗,也影响着陆轨迹的形状。实际工程任务

中,为实现燃料的充分利用,需根据着陆器状态调整制导律中的时间权重。本文给出了最优时间权重的确定方法,

实现了一定燃料质量系数下的最大转移能力。
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0 引 言

动力下降段制导律是实现火星精确软着陆的关

键,着陆器抛伞后,需根据某一制导律减速,同时飞

往目标着陆点。目前,主要将动力下降段制导律分

为重力转弯制导、标称轨迹制导和闭环显式制导三

类。重力转弯制导的基本思想是通过着陆器的姿控

系统使得发动机的推力方向与着陆器的速度方向保

持反向,实施制动减速,实现垂直软着陆[12]。该方

法简单易行,对控制系统要求低,工程应用价值大。
但重力转弯不能保证燃耗最优,也无法实现定点着

陆。标称轨迹制导是指预先设计一条标称轨迹,然
后将着陆器的位置和速度与标称轨迹进行对比,综
合制导控制使着陆器跟踪标称轨迹[34]。若设计一

条燃料最优标称轨迹,该制导方法理论上可实现燃

耗最优。但实际任务中由于存在扰动、噪声及初始

偏差,着陆器不一定能完全跟踪标称轨迹,因此难以

实现最优。显式制导方法是根据着陆器的运动状

态,按照泛函的显函表达式实时计算控制量的制导

方法[56]。该方法对噪声和干扰的鲁棒性较强,但
对GNC计算机的速度和容量要求较高。

“好奇号”之前的火星着陆任务在动力下降段以

减速为主要目的,因此均采用重力转弯制导律,导

致较大的着陆误差[5]。“好奇号”在动力下降段采用

了多项式标称轨迹制导律,将着陆器的加速度设为

时间的二次函数,得到一条标称轨迹,再通过一定的

跟踪控制律去跟踪标称轨迹[7]。多项式制导律可实

现定点软着陆,但仍未考虑燃耗性能。凸规划制导

是动力下降段制导律的代表性成果之一[4],该制导

律以燃耗为性能指标,并综合考虑了终端状态、控制

力幅值等约束,虽然将非凸约束凸化后大大提高了

优化效率,但其本质仍为标称轨迹制导。D’Souza
提出了动力下降段经典的能量最优制导律。该制导

律将加速度平方和的积分加上时间权重作为性能指

标,根据变分法推导出了控制量的显式表示式。但

由于制导律设计过程中没有考虑过程状态约束,在
采用该制导律时,着陆器高度可能小于零,意味着着

陆器在到达目标着陆点前会与火星表面相撞。能量

最优制导律的这一特点大大限制了着陆器的水平转

移能力。若目标点距离抛伞点水平距离较远,即使

着陆器携带足够的燃料,也不一定能够安全达到着

陆点。
本文从转移能力的角度对能量最优制导律作了

分析。首先分析了燃料质量系数(propellantmass
fraction,PMF)、着陆器初始状态及时间权重对转

移能力的影响。增大时间权重可以使着陆轨迹变得



更加平直,以此方式可以避免着陆器与火星表面相

撞,提高着陆的安全性。然而增大时间权重会影响

制导律的燃耗性能,过大的时间权重使得燃耗性能

降低,限制了一定燃料质量系数下的转移能力。综

合两方面因素,本文给出了最优权重系数的确定方

法,实现了燃耗的充分利用,可获得一定燃料质量系

数下的最大转移能力。

1 能量最优制导律

考虑动力下降段速度较小,可忽略气动力,只考

虑重力和发动机推力的作用,简化的动力学模型可

由式(1)和式(2)表示

ṙ=v (1)

v̇=a+g (2)
其中:a为控制加速度;g 为火星当地重力加速度,
此处假定g为常矢量。

动力下降段理想的制导律应具备燃料最优的特

点,而且计算量要小,可在星载计算机上应用。然

而,根据文献[7],燃料最优的制导律通常得不到解

析解,需要离线优化,计算量大,不适用于在线实时

制导。考虑如下性能指标

J=Γtf +12∫
tf

t0
aTadt (3)

其中:a为发动机推力产生的控制加速度;tf 为着陆

所需时间;Γ为时间权重,同时受到动力学方程及如

下状态约束

r(t0)=r0,r(tf)=rf,v(t0)=v0,v(tf)=vf (4)

  根据变分法,可以得到控制加速度表达式如

式(5)所示

a=-4v-vf

tgo -6r-rf

t2go
-g (5)

式中tgo=tf-t,称为剩余时间。对于火星定点软着

陆,着陆器在着陆坐标系下的终端位置和速度都为

零,因此火星软着陆的能量最优制导律为

a=-4vtgo-
6r
t2go

-g (6)

  由式(6)可知,控制加速度是着陆器当前状态和

剩余时间的函数。剩余时间为如下方程的正实根

(Γ+g2
2
)t4go-(2vTv)t2go-(12vTr)tgo-18rTr=0

(7)

  根 据 着 陆 器 当 前 状 态 求 得 剩 余 时 间,代 入

式(6),便得到了控制加速度的显式表达式。
能量最优制导律具有解析解,且燃耗性能与燃

料最优制导律接近,可用作在线闭环实时制导[8]。
然而在设计该制导律时未考虑过程状态约束,即未

限制着陆器的高度大于零。当着陆器距离目标着陆

点的水平距离较大时,根据能量最优制导律飞出的

轨迹会到火星表面以下,不能满足工程需求。能量

最优制导律这一特点限制了着陆器的转移能力。本

文将通过选取最优时间权重,实现燃耗的充分利用,
获得最大转移能力。

2 着陆器转移能力分析

抛伞后,着陆器能够转移的最大水平距离为着

陆器的转移能力,是着陆制导律的关键性能参数。
若转移能力较小,着陆器则有可能无法到达目标着

陆点。本节首先分析了Γ=0时着陆器转移能力与

燃料质量系数的关系;随后,根据转移着陆制导律存

在的缺陷,分析了转移能力与高度和竖直速度的

关系。

2.1 燃料质量系数对转移能力的影响

在动力下降段的初始时刻,着陆器具有一定的

水平速度,沿此速度方向的转移能力必然大于逆此

速度方向的转移能力,在分析燃耗质量系数对转移

能力影响时,忽略水平速度的影响,即假设着陆器速

度竖直向下。制导律中的时间权重取为0,其余参

数参考火星科学实验室 (MarsScienceLaboratory,

MSL)动力下降段数据[9],如表1所示。

表1 MSL动力下降段着陆器参数

Table1 Landerparametersofthe MSLpowereddescent

phase 
参数 数值

高度/m 1620
初始速度/(m·s-1) 125

初始质量/kg 1729
比冲/s 200

转移能力随燃料质量系数的变化如图1所示。
显然,燃料质量系数越大,着陆器的转移能力越大。
以 MSL为例,其总共携带了380kg的燃料,且绝大

部分 用 于 动 力 下 降 段,因 此 燃 料 质 量 系 数 约 为

0.21。不考 虑 其 他 限 制,着 陆 器 的 转 移 能 力 为

3.75km。实际上,着陆器的转移能力并不一定能

达到3.75km,因为转移能力还与着陆器初始高度

和速度相关,而着陆器的高度和速度具有较大的不

确定性,在2.2节中会对此作进一步的分析。此外,
需注意,在燃料质量系数相同的前提下,着陆器初始
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总质量和燃料质量并不影响转移能力。图2给出了

初始质量为550kg“凤凰号”着陆器的质量时,着陆

器的转移能力。与图1对比可以看出,相同燃料质

量系数下,着陆器的转移能力相同。

图1 m0=1729kg时转移能力与燃料质量系数的关系

Fig.1 ThedivertcapabilitychangewithrespecttoPMFwhen
m0=1729kg

 

图2 m0=550kg时转移能力与燃料质量系数的关系

Fig.2 ThedivertcapabilitychangewithrespectPMFwhen
m0=550kg

 

2.2 初始高度和速度对转移能力的影响

着陆器转移能力除与燃料质量系数相关外,还
受着陆器初始高度和速度的影响。取Γ=0,图3给

出了燃料质量系数为0.2时,不同高度和速度下对

应的转移能力。从图3可以看出,在相同的初始高

度下,初始速度越大,着陆器转移能力越小。当初始

速度相同时,初始高度增大,转移能力也会略微增

加。实际任务中,由于着陆器的状态在抛伞后就有

较大的不确定性,从安全性角度出发,应根据着陆器

可能出现的最小高度和最大速度评估其转移能力。
在计算图3中所示的转移能力时,只考虑了燃

料质量系数的限制,即认为只要着陆所需的燃料小

于总燃料,着陆器就能实现安全着陆。实际上,由于

图3 PMF=0.2时转移能力与初始高度及速度的关系

Fig.3 Thedivertcapabilitychangewithrespecttoinitialheight
andvelocitywhenPMF=0.2

 

制导律未考虑状态约束,当目标点距离抛伞点的水

平距离较大时,着陆轨迹会进入地表以下,这意味着

着陆过程中,着陆器将与地面发生碰撞,无法实现安

全着陆,如图4所示。
图 4 中,4 条 着 陆 轨 迹 的 初 始 高 度 均 为

1620m,速 度 为125m/s,根 据 图 3 的 结 果,当

PMF=0.2时,此初始条件下着陆器的转移能力约

为3300m。但由图4可以看出,当 转 移 距 离 为

1500m和2000m时,着陆轨迹均有一部分位于地

表之下,在实际任务中显然不允许出现此类情况。
因此受制导律本身的限制,即便着陆器的燃料质量

系数为0.2或者更大,其转移能力也无法突破制导

律所限制的最大距离。根据文献[10],着陆轨迹始

终位于地表之上的条件为

tf <-3z0
w0

(8)

  当初始高度和竖直速度一定时,着陆时间随着

水平距离的增大而增大,定义tf=-3
z0
w0

时,着陆器

距目标点的水平距离为极限转移距离。若转移距离

超出了极限转移距离,着陆器将与火星表面发生碰

撞。图5给出了着陆器燃料质量系数为0.2时,不
同初始高度和速度下,着陆器的极限转移距离(此时

极限转移距离与转移能力相等),以及着陆器实现极

限距离转移所需的燃耗。
图5和图6中,左上方空白区域表示转移极限

距离所需燃料质量系数大于0.2;右下方区域表示

着陆所需燃料质量系数小于0.2;交界线则表示着

陆所需燃料质量系数等于0.2。可以看出,在右下

方区域内,即使着陆器携带了足够的燃料(PMF=
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图4 不同转移距离的着陆轨迹

Fig.4 Thelandingtrajectorieswithvariousdivertdistance
 

图5 不同初始高度和速度下的极限转移能力

Fig.5 Thedivertcapabilitywithvariousinitialheightandvelocity
 

图6 极限距离转移所需燃料质量系数

Fig.6 TherequiredPMFtoachievethelimiteddivertdistance
 

0.2),由于受制导律的限制,着陆器也无法将其充分

利用,因此转移能力受到限制。与图3相比也可发

现,在此区域内,图5中的极限转移距离均小于

图3中的转移能力。图6中,PMF=0.2的区域只

有边界处,而边界上的极限转移距离与图3中同一

状态对应的转移能力相等。因此只有当着陆器具有

边界线上对应的初始状态时,才能既充分利用其携

带的燃料,又不受制导律的限制,获得最大的转移

能力。

3 最优时间权重

为了在动力下降段充分利用着陆器的燃料,获
得最大转移能力,需要调整制导律中的时间权重Γ。

Γ增大,意味着性能指标中着陆时间的权重变大,最
优着陆时间会减小。图7给出了不同时间权重下的

着陆轨迹。

图7 时间权重对着陆轨迹的影响

Fig.7 Theinfluenceofthetimeweightonlandingtrajectory
 

从图7中可以看出,时间权重增大后,着陆轨迹

变得更平缓,当Γ=60时,着陆轨迹始终位于地表

之上,满足了安全着陆的要求。因此,增加时间权重

Γ可以增大极限转移距离。然而,Γ 增大又必然会

影响制导律的燃耗性能,当Γ 增大到一定程度时,
着陆器实现极限距离转移所需的燃料恰好等于其携

带的燃料,此时,Γ 达到最优值,着陆器的转移能力

达到最大值,并等于其极限转移距离。假定目标点

位于坐标原点,最优时间权重问题归结如下:性能

指标

D= Δx20+Δy20 → max (9)

  动力下降段控制指令由能量最优制导律生成,
着陆器运动受动力学约束,转移着陆所需的燃料质

量系数需小于动力下降初始时刻的燃料质量系数。
此外,为确保着陆轨迹位移地表之上,需对着陆时间

做出约束。综上,该优化问题除受式(1)、(2)、(4)、
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(6)、(7)约束外,还受到如下的约束

PMFr≤P0,tf ≤-3z0
w0

(10)

其中:PMFr 为着陆所需要的燃料质量系数;P0 为

着陆器初始时刻的燃料质量系数;优化参数为Γ,着
陆器的初始状态均为已知。选取P0=0.2,不同初

始状态下的最优时间权重及着陆器的转移能力如图

8和图9所示。

图8 不同初始状态下的最优时间权重

Fig.8 Theoptimaltimeweightundervariousinitialconditions
 

图9 Γ取最优值时不同状态下的转移能力

Fig.9 Thedivertcapabilityundervariousinitialconditionswiththe
optimaltimeweight

 

图中左上方空白区域表示着陆器实现极限距离

转移所需的燃料质量系数大于0.2,此时,着陆器的

转移能力要小于极限转移距离。Γ 取最优值时,转
移能力随初始速度的增大而减小。对于同一初始速

度,相比Γ=0时(如图5所示),着陆器在高度较低

的区域,其转移能力大大提升,但在高度较大的区

域,由于时间权重较小,着陆器的转移能力并没有大

幅度的提升,与图5显示的结果相近。因此,选取最

优时间权重对抛伞点高度较低的着陆器具有重要意

义。当着陆器的初始状态位于左上方空白区域时,
其转移能力要小于极限转移距离,燃料质量系数是

限制转移能力的主要因素。此时时间权重可取为

零,可通过图3确定着陆器转移能力。需注意的是,
尽管着陆器在低海拔区域的转移能力大大提高,但
在海拔最低处,其转移能力依然最小。

4 结 论

本文研究了能量最优制导律的转移能力。转移

能力与燃料质量系数、初始高度和竖直速度以及时

间权重有关。当时间权重固定时,受制导律本身的

限制,对于一定的初始高度和速度,存在一个极限转

移距离,且初始高度越大,极限转移距离越大,初始

速度越大,极限转移距离越小。极限转移距离的存

在使得着陆器在绝大多数情况下不能充分利用其携

带的燃料,限制了转移能力。本文通过对时间权重

的优化选取,避免了制导律对转移能力的限制,使得

着陆器在不同的初始条件下都能实现燃料的充分利

用,获得最大转移距离。
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QINTong,ZHUShengying,CUIPingyuan
(SchoolofAerospaceEngineering,BeijingInstituteofTechnology,Beijing100081,China)

Abstract:Thispaperinvestigatestheoptimalenergyguidancelawin Marssoftlandingdescentphaseand
analyzestheinfluenceofthepropellantmasscoefficient,timeweightandvariousinitialconditionsondivert
capability.Forcertaininitialstates,thedivertcapabilityhassomethingtodowithnotonlythefuelbutalsothe
natureoftheguidancelaw.Inarealengineeringmission,tomakethebestuseoffuel,thetimeweightshouldbe
adjustedaccordingtotheMarslanderstates.Theoptimaltimeweightisdeterminedandthedivertcapabilityis
maximizedwithacertainpropellantmasscoefficient.
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