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火星探测器进入段预测校正制导方法
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(北京理工大学 自动化学院,北京100081)

  摘 要:根据美国宇航局的计划,未来火星探测任务的要求是能确保在高精度和高海拔的火星表面着陆,而进

入段所使用的制导方法是探测器能够精确着陆的关键。文章首先介绍了两种进入段制导算法———标称轨迹算法

和预测校正算法,通过比较得出预测校正算法对于初始扰动的敏感性较低,但需要有较高的在线计算能力;其次,

文章对于预测校正中的横向控制,纵向控制算法和航向调整算法进行了详细介绍,同时提出一种通过增加检测点

的改进预测校正算法;最后对算法进行软件仿真,仿真结果表明:这种进入段预测校正制导算法在有很高不确定性

的情况下仍然能体现出可靠性和鲁棒性。
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0 引 言

随着20世纪60多代,前苏联向火星发射第一

枚探测器起,人类对于火星的探索就从来没有停止

过。进入21世纪后,随着航空航天技术的不断发展

与进步,深空探测作为一个国家综合实力和科学技

术发展水平的重要标志,引起了世界各国的广泛关

注。火星由于紧靠地球,其自然环境相比于其他行

星更接近于地球。因此,人类多少年来一直对火星

探测充满兴趣。火星探测作为深空探测的重要组成

部分已经成为现在和未来一段时间内,人类进行深

空探索的热点之一[12]。
由于火星具有大气层,因而要实现火星表面软

着陆就必须经历大气进入、下降以及最终着陆段

(entry,descent,landing,EDL)三个过程。探测器

的进入段一般开始于着陆器接触火星大气层,结束

于降落伞完全打开。整个过程仅利用火星大气进行

减速,消耗掉99%的动能,将探测器速度减到合适

的开伞条件,期间经历制动过载、动压峰值同时产生

大量的气动热,是整个EDL过程中气动环境最恶

劣,也是整个过程中最重要的阶段[3]。另外,由于火

星大气密度非常稀薄,仅为地球的1%,探测器仅依

靠自身的气动外形进行减速,因而合适的气动外形

是确保火星探测器安全通过进入段的高速高温飞行

区,并最终实现在火星表面软着陆的重要保障[4]。
目前,航天器大气进入段的制导算法大体分为

两类:标称轨迹制导法和预测校正制导法。标称轨

迹制导法,在获取飞行器进入时刻状态参数以及期

望开伞点的信息后,设计一条满足过程约束(动压、
热量、速度等)和终端约束(经纬度、速度、高度、压力

等)的标称轨迹,制导系统通过获取飞行时刻的状态

参数与标称轨迹参数的误差信号,通过反馈控制律

给出控制信号,从而让飞行器尽可能地沿着已设计

的标称轨迹飞行,达到指定的开伞点[5];预测校正制

导算法,在每个制导周期开始,根据当前的状态参数

以及期望的落点位置,设计一条满足约束条件并能

到达期望位置的飞行轨迹,进而给出控制信号,实现

对飞行器飞行轨迹的控制,达到期望开伞点。预测

校正制导算法不需要设计并跟踪标称轨迹,而是在

每段采样时间间隔内实时设计能满足各项要求的飞

行轨迹,需要进行在线的预测和校正,因此在线计算

量较大。
本文主要介绍一种完整的预测校正制导算法,

用来对飞行器的进入段进行制导控制。该预测校正

算法包括纵向的预测校正、横向滚转角的翻转策略。
最后将航路点制导算法与传统的预测校正算法相结



合,提出新的改进制导算法—新型航路点分段预测

校正制导算法。此外,算法的仿真结果验证了传统

预测校正算法和航路点分段预测校正算法的有效性

和鲁棒性。

1 火星进入段动力学模型

根据文献[6]和文献[7],火星进入段的大气动

力学模型可以表示为
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其中:L和D 分别为探测器在进入火星大气阶段所

受到的空气升力加速度和阻力加速度,他们与探测

器的飞行速度,有效横截面积,火星大气密度等因素

相关[7];θ为火星的经度;ϕ为火星的纬度;V 为探测

器在火星大气中运行时的速度;r为探测器质心到

火星质心之间的距离;ψ表示探测器运行的航向角,
其表示的意义为速度在水平面的投影与正东方向的

夹角;γ表示探测器的飞行路径角;σ称为滚转倾侧

角,表示探测器所受的升力与竖直方向的夹角,倾侧

角右偏定义为正方向。

2 火星大气进入段制导控制算法

如引文所述,进入段的制导控制方法主要分为

两种:一种是标称轨迹跟踪控制;另一种是预测校正

算法。两种算法的特点如下所示:标称轨迹跟踪控

制方法不需要很精确的模型,可以在线或离线设计

标称轨迹,不要求很高的在线计算能力,但是其缺点

是对初始条件具有较高的敏感性;预测校正算法可

以有效克服初始扰动对制导控制精度的影响,但是

其却有在线计算量大、计算时间较长的缺点。

2.1 标称轨迹跟踪控制方法

“阿波罗”任务首次采用标称轨迹制导法[6]。目

前火星探测器的大气进入段轨迹规划基本都源自

“阿波罗”任务,跟踪控制律的设计主要采用反馈线

性化的方法来设计。标称轨迹制导法对模型的依赖

较小,也不需要很高的在线计算能力,对机载计算机

的要求较小,但是其对初始条件具有很高的敏感性,
当初始条件的误差达到一定程度时,将不能实现对

标称轨迹的跟踪,导致很大的落点误差。XiaY.等
(2014)[7]提出了一种方法将自抗扰控制算法(active
disturbancerejectioncontroller,ADRC)作为反馈

控制律应用到火星进入段制导问题当中,通过仿真

显示了该方法相比于传统 PID算法具有更好的

性能。

2.2 预测校正算法

与上述的标称轨迹制导法相比预测校正制导法

则正好相反,其具有对初始误差不敏感、受飞行过程

中各种扰动因素的影响较小、抗干扰能力强和落点

精度高等优点,但是需要精度较高的火星大气模型

和动力学模型。同时,在进入过程中每个制导周期

都要重新规划飞行轨迹,并要求很高的计算速度,这
对机载计算机的计算能力要求很高。

大气进入段的预测校正制导算法首次应用于美

国的“双子座”计划中。“双子座”计划采用两种不同

进入段预测校正制导策略[8]。第一种通过经典预测

校正算法来预测落点误差并调整飞行轨迹;第二种

则是采用全升力弹道式轨迹来预测终端纵程误差,
通过不 断 翻 转 探 测 器 来 调 整 飞 行 轨 迹。后 来,

Kluever等(2008)[9]采用一种在线预测校正制导算

法,该算法假设一个常值的滚转角剖面以及安排了

滚转角反转时间表,并通过给出的滚转角控制信号

来实现飞行轨迹的控制。

3 进入段预测校正算法的步骤及其
改进

  本文介绍的火星探测进入段预测校正算法是在

BrunnerCW和LuP(2008)[10]为月球返回任务提

出的跳跃式进入段制导算法的基础上改进的。该预

测校正算法的主要优点是它总是能确保探测器在一

条能满足各种约束条件的轨迹上飞行,并且能获得

适合的指令滚转角输出来控制飞船飞行。然而,该
算法需要大量的计算时间,这个缺点削弱了上述的

优点。该算法所需的总代码数远远多于其他的制导

算法。因此本文提出了一种改进的预测校正算法来

缩短在线计算时间。

3.1 纵程、横程和航程

在预测校正算法中,探测器的飞行航程被分解

为纵向航程(纵程)和横向航程(横程),其定义分别
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如图1所示。

P1 点为探测器的进入点,P2 为期望的开伞点

位置,P3 为实际落点,过P1 和P2 点做经过地心的

大圆弧P1P
췍 췍——

2,过 P3 点做一条与P1P
췍 췍——

2垂直的直线

P3P4,称P1P
췍 췍——

4为探测器运行的纵程,P3P4 为横程。

而弧P1P
췍 췍——

3称为探测器实际运行航程,可以由如下

方程

ṡ=Vcosγ
r

(2)

  通过积分得到。

图1 航程示意图

Fig.1 Illustrationofcrossrangeanddownrangeduringtheentry
 

3.2 纵向预测校正算法

预测校正算法的核心是纵向平面制导算法,其
大体上可以分为预测和校正2个环节,其中预测环

节是根据当前初始状态和设计的滚转角策略数值积

分得到终点的位置信息,然后校正环节根据位置信

息与期望的位置进行比较,给出校正预测角。本文

预测环节算法与文献[10]中的算法有不同之处,文
献[10]中的预测滚转角选择为一种线性滚转角策

略,即首先通过设置初始时刻和末端时刻的滚转角,
然后其余各个时刻按照线性规律确定相应的滚转

角,这种算法的设计较为复杂、计算量大。本文在预

测环节采用一种较为简单的常值滚转角策略,其中

每一个预测部分滚转角的选取如下文所述。

3.2.1 预测调整算法

预测环节的主要任务是计算需要完成的待飞航

程Stogo和预测的航程Sp。其中待飞航程[11]Stogo可
以表示为

Stogo=arccos[sinϕcsinϕs+
cosϕccosϕscos(θc-θs)] (3)

其中:下标C表示当前的位置;S表示目标点位置;

θc,θs 和ϕc,ϕs 分别表示当前位置和目标点位置的

经度和纬度。由此可以看出,待飞航程由当前位置

的经度、纬度和目标开伞点的经纬度来决定的。对

方程式(2)从当前时刻到开伞时刻进行积分便可以

得到预测航程Sp。应当注意的是,上述的待飞航程

和预测航程的单位均为弧度(rad)。
由于每个制导周期中都需要控制输入滚转角对

动力学方程进行积分以得到预测航程,所以在预测

环节中需要一个滚转角规划策略,称之为滚转角策

略。本文采用一种最简单的滚转角策略—常值滚转

角,该策略将当前的指令滚转角用到预测范围的每

个制导周期中。对于常值滚转角策略而言,由于每

一个制导周期内滚转角是恒定的,因此对于滚转角

初始值的选取就显得尤为重要了。考虑到在进入段

的初始时刻数值较小的滚转角能满足热负载、减速

负载的限制要求,该算法在轨迹的数值仿真中假设

给出的是10°的初始滚转角[10]。在进入段的中后

期,一个较大的滚转角能够用来快速的降低速度以

使得探测器能够满足飞行中的动压约束,此时在每

个制导周期内滚转角要选取的大一些。然后在每一

个预测周期按照已设定的滚转角规划策略得到探测

器总的预测航程Sp,并与探测器需要完成的待飞航

程Stogo作比较,最后求出待飞航程与预测航程之间

的差值Δs。
需要指出的是,预测部分得到的滚转角并不是

实际飞行时的滚转角,实际飞行时刻所采用的滚转

角应当由预测和校正部分共同确定。

3.2.2 校正环节

校正环节的目的是当纵程的误差没有满足要求

时,滚转角会被修正以使得所求的纵程误差足够小。
根据经验可以得知预测的航程与当前的指令滚转角

数值呈反相关。由航程差可知,为了增大预测的航

程,指令滚转角数值应该减小。
本文应用一种迭代计算过程来进行滚转角的校

正[11],迭代算法如下

cosσn+1=cosσn - cosσn -cosσn-1

Δs(σn)-Δs(σn-1)
Δs(σn)(4)

  可以看出校正环节需要预测两次的航程差以得

到新的滚转角。第一个采样周期来初始化这个迭代

过程,首先需要一个初始的估计滚转角;另一个需要

考虑的参数是在每个制导周期中第二次预测所需的

滚转角增量。因为校正环节需要之前的两次预测来

获得新的滚转角,所以在每个制导周期中第二次预

测所需的滚转角需要通过增加第一次所预测滚转角

的数值来得到。从仿真结果中可以看到,这个增量

043 深空探测学报 第2卷



最好选取为30°~50°,可以显著地减少迭代的次数。

3.3 横向控制逻辑

为了使飞船能够朝着目标点飞行,还需要采用

横向控制逻辑,通过滚转角翻转来将横向误差限制

在一个可以接受的区域之内。对于具有低升阻比的

火星探测器而言,本文采取的横向控制方法———横

向误差的滚转角翻转策略,设计思路是:当探测器的

横向航程超过所设定的阈值时,探测器滚转角的符

号会翻转。其中横向航程的误差阈值可以为一个关

于速度标量的二次型或简单的线性方程。根据计

算,可以得到横向航程误差与探测器的待飞航程

Stogo、探测所处位置的航向角以及在该处计算得到

的天顶角Ψ 有关[12]。
如果航向角误差超出了提前设定的阈值,横向

控制逻辑就会翻转滚转角的符号。否则,滚转角的

符号就会保持不变。这个方法的目的是使飞船朝着

目标开伞点飞行。在最优的航程控制中,翻转的次

数应该最少化,同时保持可以接受的横向航程误差

控制。理论上来说,一次滚转角翻转就足以完成对

横向误差的控制[13]。

3.4 航向制导

对火星精确着陆任务来说,在进入段探测器精

确到达开伞点是必须条件。待探测器速度降到一定

条件时,控制方式则由预测校正算法切换到航向制

导控制算法,这样可以提高开伞点水平方向精度。
本文在进入段的末端采用了一种航向调整的控制策

略,这种控制策略的原理是根据经典的反馈线性化

过程,确定关于航向角的一阶误差动力学方程,通过

对期望航向角的设计使得探测器的航向角与输入的

期望航向角相同,从而减少末端水平方向的误差。
用φd 表示期望的航向角,φ 为实际的航向角。

其中期望的航向角可以进行人为的设定或者由飞行

器的位置决定。定义航向角的误差如下式

e(t)=φ(t)-φd(t) (5)

  根据反馈线性化过程,我们确定了航向角期望

的一阶误差动力学模型

ė(t)+k1e(t)=0 (6)

  若使得k1 为正数,则误差会趋于零。将上式带

入探测器的动力学方程(1)中,可以得到进入段末端

的滚转角制导规律

sinσ=-Vcosγ
L

[-k1(ψ-ψd)+̇ψd] (7)

  若调节参数k1 选取得合适,探测器在进入段的

末端会实现精确的制导,大大降低开伞点的水平

误差。

4 改进的预测校正算法

尽管以上提出的预测校正算法能很好的实现精

确制导的要求(见仿真结果),但是它至今还没有被

运用在实际的制导过程中。其中一个主要的原因就

是当前的机载计算机不能满足算法所需要的较快的

计算速度。但是随着科技的发展,将来高速的计算

机可能能够满足这一要求。另一种解决的方法就是

我们通过改进现有的预测校正算法来减少所需的计

算时间。

4.1 分段预测校正算法

基于以上所述,本文提出了一种改进的基于航

路点的预测校正算法,并且采用一种分段制导的方

法来提高精度,该分段制导法结合了预测校正和航

向制导的优点,其过程如下:根据预测的进入点和目

标开伞点位置预先设计好标称的轨迹;在标称轨迹

上选取若干点作为航程点(目标点);使用上文详细

介绍的预测校正算法来依次朝着每个目标点飞行;
在进入段的末端采用航向制导法以提高探测器在开

伞点的精度。
所选择的航程点可以作为换向的触发标志。当

从上一个换相点到当前位置的航程等于这段轨迹两

点间的待飞航程时,飞行器自动切换目标点,朝着下

一个目标点飞去。这个基于航路点的预测校正算法

不仅能保持传统预测校正算法的优点:对初始扰动

不敏感,同时又能显著地减少总的计算时间。

4.2 过程约束与航程点的选择

火星探测器在进入段的飞行当中,由于受到火

星大气不确定性、火星自转等因素的影响,使得探测

器在进入段飞行时受到各种飞行过程约束的制约,
其中最典型的过程约束包括:热流约束、过载约束以

及动压约束。过程约束的方程式如下[14]

q̇=cρV3.15 ≤q̇max (8)

an = (Lcosα)2+(Dsinα)2 ≤amax (9)

췍p=12ρV
2 ≤췍pmax (10)

其中:c为热流常数项;ρ为火星大气密度;an 为探测

器飞行过程中所受到的过载加速度;α为探测器的

飞行攻角;m 为探测器的自身质量;췍p为动压;̇qmax、

amax和췍pmax分别表示探测器在飞行过程中所受到的

热流、过载和动压的峰值。可以看出:若探测器能够
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安全飞行直至到达目标开伞点,则整个飞行过程就

必须满足这3个过程约束。
对探测器进行动力学分析可以发现,在进入段

的初始阶段由于探测器的飞行速度较大,因此主要

考虑 热 流 约 束 是 否 满 足;当 探 测 器 的 速 度 降 为

2000m/s左右时,此时探测器的升力和阻力会达到

一个峰值,因此这段时间内动载是主要的考虑因素;
在探测器的飞行末端,由于所设计的开伞点对于探

测器的末端速度有着较高的要求,因此在探测器的

末端动压约束就成为主要过程约束,可以看出航程

点的选择就要根据过程约束来确定。此外,在最优

的航程控制中,目标之一是在保持可以接受的横程

误差条件下,滚转角的翻转次数应该最少。根据气

动力学方程,当滚转角增大时,航向角偏差增大,因
此在保证航程误差的条件下,应尽量减小滚转角以

减少翻转次数。

5 仿真结果

本文采用“火星科学实验室号”的数据来进行数

值仿真实验[15],飞行器进入段的初始以及末态位

置、姿态信息如表1所示。

表1 进入段的初态和末态信息

Table1 Theinitialandterminalconditionsofthevehicle
duringtheentryphase

参数 初态 末态

经度θ/(°) -90.072 -73.260
纬度ϕ/(°) -43.898 -41.450

距地高度r/km 125.3 7.8
航向角ψ/(°) 4.99 -

速度V/(m·s-1) 5505 -
飞行路径γ/(°) -14.15 -

根据上表中关于进入段的信息参数对文章中的

算法进行仿真,仿真结果如图2所示。
图2表示校正时采用固定的滚转角增加量所得

到横程及其阈值,图3表示改进后采用分段预测校

正算法所得到的横程及其阈值关系图。可以看出改

进后,在保证横程误差不变的前提下,滚转角翻转的

次数有所减少。
图4和图5分别显示了执行预测校正算法和分

段预测校正算法时的轨迹曲线图。为了简单起见,
我们从预先设计的轨迹上选取了3个点。这3个点

的 坐 标 分 别 是 (-84°,-43.24°),(-80°,

-42.71°),(-76°,-42.07°)这三个坐标点的选取

分别是按照满足动压约束最大值、加速度约束最大

图2 预测校正算法得到的横程及其阈值

Fig.2 Crossrangeandthresholdusingthepredictor-corrector
algorithm 

 

图3 分段预测校正算法得到的横程及其阈值

Fig.3 Thecrossrangeandthresholdusingsegmentguidance
predictor-correctoralgorithm

 

图4 预测校正算法生成的轨迹图

Fig.4 Thetrajectoryusingpredictor-correctoralgorithm
 

值和速度约束最大值来进行选取的。飞行器在每个

阶段采用分段预测校正制导飞行,朝着目标点飞行。

243 深空探测学报 第2卷



图5 分段预测校正算法生成的轨迹图

Fig.5 Thetrajectoryusingsegmentguidancepredictor-corrector
algorithm 

 

图6 预测校正算法得到的开伞点位置分布图

Fig.6 Deploymentpositionsusingpredictor-correctoralgorithm
 

图7 分段预测校正算法得到的开伞点位置分布图

Fig.7 Deploymentpositionsusingsegmentguidancepredictor-
correctoralgorithm 

 

仿真是在IntelCore2DuoT6600,2.2GHz
CPU的电脑上进行的,制导周期设置为1s。两种

算法的计算时间分别为:3.601s和1.824s,由此可

以看出,分段制导的仿真时间仅是传统预测校正算

法仿真时间的一半。
预测校正制导算法和分段制导算法目标开伞点

位置坐标的蒙特卡洛仿真结果如图6和图7所示。
其中2个圆圈分别表示距离目标点5km和10km
的距离。图6的结果显示采用预测校正算法时,进
入段的降落点中大约有98%离目标点的距离在

5km之内,全部都在10km的范围之内;采用分段

制导算法的开伞点精度要低于采用传统预测校正算

法的精度,有86%的末端降落点在离目标点5km
的范围内,但全部降落点都在10km的范围内,这
是因为分段制导在每个阶段都有一定的误差积累。
两种制导算法的平均纵程误差基本相同,这就证明

了分段制导能像传统的预测校正算法一样有效地将

纵程误差控制在可接受的范围之内。
因此,仿真结果证实了传统的预测校正算法和

改进的预测校正算法———分段制导算法在有很大不

确定性的情况下具有很强的鲁棒性和可靠性,并且

可以实现精确着陆的要求。尽管分段制导的横程误

差比传统的预测校正算法大,但是该误差仍在一个

可以接受的范围之内。与此同时,分段制导方法具

有较少的仿真时间,这表明了它可以在实际制导应

用中显著地减少飞船在线计算时间。

6 结 论

文章主要介绍了在较低的升阻比条件下,对火

星着陆器的一种新型制导控制方法———预测校正算

法进行了研究。这种制导策略包括一个纵向的预测

校正制导、一个横向控制逻辑和飞行末段的航向制

导策略。其中在纵向制导中,滚转角的数值能自动

地改变来满足纵程误差的要求;当横向航程误差大

于提前选定的阈值时,滚转角的符号会发生翻转。
最后,航向调整控制器会使飞船朝着目标开伞点飞

行。此外,仿真结果证实了该算法的鲁棒性和可靠

性,以及其减少飞船在线计算时间的优点。
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MarsEntryGuidanceBasedonPredictedCorrectorAlgorithm

XIAYuanqing,SHENGanghui,SUNHaoran,ZHOULiuyu
(SchoolofAutomation,BeijingInstituteofTechnology,Beijing100081,China)

Abstract:Thispaperdescribesthedevelopmentandevaluationofthecommonnumericalpredictedcorrector
algorithmandgivesanimprovedalgorithmforthe Marsentryguidance.First,itintroducestwoguidance
strategies:trackingthereferencetrajectoryandpredictedcorrectoralgorithm,findingthatthecommonpredicted
correctoralgorithmcanbelesssensitivetoinitialdispersions,butneedsfaston-boardcomputation.Second,the
downrangealgorithm,lateralcontrollogicandheadingalignmentaredescribedindetails,whichareprovidedto
improvethehorizontalaccuracyofthevehicles.Furthermore,thesegmentedguidancepredictedcorrectoralgorithm
isusedtoshortentheon-boardcomputationaltime.Simulationresultsshowthatthisentryguidancealgorithm
demonstratesreliableandrobustperformanceinsituationswithhighuncertainties.

Keywords:entryguidancemethod;predictor-corrector;lateralcontrol;headingalignment
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