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摘    要： 考虑含有外部干扰影响下的火星着陆器的大气进入段制导律设计问题，提出一种基于阻力跟踪的复合制导策

略。首先，根据火星着陆器的动力学模型，并结合阻力曲线定义，给出了含有外部干扰的阻力剖线动态方程；其次，为了

保证系统有良好的抗干扰性能和较快的跟踪速度，基于阻力剖线动态方程，设计了有限时间反馈制导律；然后，为进一步

提高系统的抗干扰能力，设计了干扰观测器，估计未知干扰，利用干扰估计值前馈补偿，最终形成复合制导律。最后，通

过对比仿真验证了该方法的有效性和优越性。
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0    引    言

大气进入段始于着陆器接触火星大气层时，止于

降落伞打开后。期间，由于大气阻力的作用，着陆器

消耗掉约99%的动能，速度由5 900 m/s左右降至约

2 Ma。该过程持续将近7 min，时间虽短暂，但进入段

却是不确定性因素最多、状态变化最快、气动环境最

复杂、对着陆精度影响最大的阶段。因此，进入段的

导航制导控制是实现整个火星精确着陆任务必不可少

的条件。

目前，火星大气进入段主要采用基于“阿波罗”式
的进入制导策略，制导律的设计是基于阻力剖线，因

为阻力可以直接从惯性制导元件中获取。基于反馈线

性化的标称轨迹跟踪方法是处理严重非线性系统控制

问题常用的方法，但由于火星进入段着陆器模型高度

的非线性和时变问题，单纯的反馈线性化会带来较大

的跟踪误差[1–2]；基于非线性预测控制的制导方法虽然

可以获得良好的跟踪精度，但计算量较大[3]；直接模型

参考自适应控制可以有效克服参数不确定性的影响，

但对建模误差和外部干扰(如阵风)没有很好的鲁棒性[4]。

为了提高系统的抗干扰性能，从反馈控制角度出

发，有限时间控制(finite time control，FTC)是一种有

效的控制方法。相比于传统的渐近稳定系统，有限时

间控制系统具有在平衡点附近的收敛速度快和抗干扰

性能好的明显优势[5]。因此，有限时间控制方法被广泛

应用于各种系统中[6–8]。

然而，和其他传统的反馈控制一样，有限时间控

制也只是通过反馈调节部分抑制干扰，并没有在控制

器设计时直接考虑对干扰的处理。当遇到强干扰时，

这些方法将会受到很大的限制。为了进一步提高系统

的抗干扰性能，前馈补偿技术是一种有效的方法。但

是实际中干扰无法通过传感器测量。干扰估计技术成

为一种可行的方法。干扰观测器(disturbance observer，
DOB)是一种有效的干扰估计方法，并广泛应用于系统

的前馈补偿设计中[9–11]。

本文提出一种干扰存在情况下火星着陆器的大气

进入段复合制导律设计方法。首先，根据火星着陆器

动力学模型，并结合阻力曲线定义，给出含有外部干

扰下的阻力剖线动态方程；其次，结合阻力剖线模型
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动态方程设计有限时间反馈控制器来保证系统具有良

好的稳定性和收敛速度；然后，针对模型中存在的干

扰，设计一种非线性干扰观测器来估计干扰，利用干

扰估计值前馈补偿；最后，通过对比仿真分析该方法

的有效性和优越性。

1    大气进入段着陆器模型

假设着陆器是刚性的质点，火星是均匀分布的球

体，不考虑火星自转和公转的影响，将着陆器视为刚

体，建立火星着陆器进入段模型为[12]

_r = V sin (1)

_µ =
V cos cos
r cosÁ (2)

_Á =
V cos sin

r (3)

_V = ¡D ¡ g sin (4)

_ =
1
V

·
L cos ¡

µ
g¡ V 2

r

¶
cos

¸
+ d (5)

_ =
¡1
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·
L sin +

V 2

r
cos2 cos tan

¸
(6)

_S = V cos (7)

其中：r是高度；θ是经度；Ф是纬度；V是速度；γ是
飞行路径角；Ψ是航向角；σ是倾侧角；S是航程；d为
外界未知干扰(如大气密度变化，阵风等)。D和L分别

为阻力和升力加速度，由下述表达式给出

D =
1
2
½V 2CDSr

m
=

1
2
½V 2

B f
(8)

L =
1
2
½V 2CLSr

m
(9)

其中：m是着陆器质量；Sr是着陆器的参考表面积；

ρ为大气密度，是高度的函数，大气密度的指数模型表

达式为

½(r) = ½s exp (¡ (r ¡ rs)) (10)

其中：ρs是在参考的高度rs处的大气密度；β是参考高

度的倒数；Bf是着陆器的弹道系数，由式(11)给出

B f =
m
CDSr (11)

其中：CD、CL分别称为阻力系数和升力系数；g为火

星重力加速度，其表达式为

g(r) =
¹

r2 (12)

其中μ是火星引力常数。

由动态模型可以看出，纵向动态方程和航向角动

态方程是解耦的。因此以倾侧角作为输入量设计制导

律时优先考虑纵向的设计，随后经过倾侧角翻转机制

可以实现对横向变量的有效跟踪[13]。本文给出了存在

外部干扰的情况下纵向制导律的设计方法。

2    制导控制律

基于阻力加速度剖线的制导律设计中阻力加速度

作为标称系统的状态变量其表达式由式(8)给出，在假

定弹道系数Bf和火星引力常数μ为常值的条件下对阻力

加速度表达式求一阶导数得到表达式

_D = ¡ 2D
V
(D + g sin )¡ D V sin (13)

此时，阻力导数表达式中不含干扰项，对阻力加速度

求二阶导数后得到含有干扰项的阻力加速度二阶导数

表达式

ÄD = [¡ _DV sin + D sin (D + g sin )¡
2D _D
V

¡ 2 _D
V
(D + g sin )¡

2D
V 2 (D + g sin )2 ¡ D (

V 2

r
¡ g)cos2 ¡

2Dg
V 2 (

V 2

r
¡ g)cos2 ]+

[¡D cos ( +
2g
V 2 )L ]u¡

(
2D
V
g cos + D V cos )d

= a + bu + f d (14)

其中：a、b是状态变量的非线性函数；f是干扰项的系

数；控制变量定义为u=cosσ，输出为阻力加速度，通

过设计复合制导律来实现对标称的阻力加速度曲线

Dr的跟踪。

控制器设计思路如下：首先，结合着陆器动态方

程，以及阻力加速度二阶导数动态方程，在假定实际

系统干扰值d可测的条件下，对倾侧角σ设计有限时间

控制律来保证系统的稳定性；其次，针对飞行路径角

γ项存在的干扰，设计非线性干扰观测器来估计干扰，

将估计值用来做前馈补偿消除干扰量；最后，结合干

扰观测器和控制器，将干扰观测器估计出的干扰值带

入控制器中得到最终的复合制导律。

带有干扰观测器的控制器结构如图1所示。

2. 1  非线性干扰观测器的设计

为了引入输入状态稳定的相关结论，考虑如下系统

_x = f (t ; x ; u); x 2 R n ; u 2 Rm (15)
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引理 1[14]. 如果以下条件成立

1)系统(15)是全局输入状态稳定的

lim
t!1

u = 02) 

lim
x!1

x = 0
则系统 ( 1 5 ) 的状态渐近稳定收敛到零，即

。

lim
t!1

d = 0假设干扰d在稳态时为常值[15–16] ，即 。

注释 1. 为了方便分析闭环系统的稳定性，这里给

出了假设。事实上，设计的干扰观测器也可以用来估

计不满足假设条件的外部干扰，这一点将通过仿真来

验证。

着陆器进入火星大气层时，若遇到有轻微的阵风

或是大气密度变化等干扰量影响其飞行路径角时，容

易导致着陆器直接飞离火星表面而无法进入大气层

中，这将直接导致着陆任务的失败。因此，针对火星

飞行路径上可能出现的影响其飞行路径角的不确定干

扰项的估计和补偿工作具有重要意义。

为了提高系统的干扰抑制性，设计非线性干扰观

测器来估计式(15)中存在的干扰，并将干扰估计值用

来前馈补偿，根据文献[10]，设计了如下的非线性干

扰观测器8><>:
d̂ = z + l

_z = ¡l 1
V

·
L cos ¡

µ
g¡ V 2

r

¶
cos

¸
¡ ld̂ (16)

其中l>0。

d̂

定理 1. 若系统满足假设条件，则非线性干扰观测

器的干扰估计值 能渐近收敛到系统的干扰真实值d。

e = d ¡ d̂证明：定义干扰误差为

应用公式(16)，可以得到干扰估计误差系统为

_e = _d ¡ _̂d = _d ¡ ( _z + l _)

= _d ¡

8>>><>>>:
¡l 1

V

·
L cos ¡ (g¡ V 2

r
) cos

¸
¡ ld̂

+l
1
V
[L cos ¡ (g¡ V 2

r
) cos ] + ld

9>>>=>>>;
= _d ¡ l(d ¡ d̂ ) = _d ¡ le (17)

由于系统(17)是全局输入状态稳定的，因此结合

lim
t!1

e = 0假设和引理1可以得到 ，即干扰估计渐近收敛

到干扰的真实值。

2. 2  有限时间控制器的设计

为了进行有限时间控制器的设计，首先给出以下

引理和定理。

引理 2[5]. 考虑如下形式的二阶系统

_x 1= x 2
_x 2= u (18)

设计的有限时间状态反馈控制器表达式为

u = ¡k1 jx 1j 1 sign( 1)¡ k2 j 2j 2 sign( 2)

其中 k 1 ， k 2 为大于零的常数，且 0 < α 1 < 1， α 2  =
2α1/(1+α1)。则在控制器的作用下，系统(18)是有限时

间稳定的。

结合含有干扰的火星着陆器阻力加速度二阶导数

表达式(14)，定义变量x1和x2，其中

x 1 = D ¡ Dr; x 2 = _D ¡ _Dr

则系统的状态空间表达式为

_x 1= x 2

_x 2= a + bu + f d ¡ ÄDr (19)

假定系统干扰d = 0时，给出如下的反馈控制器。

定理 2. 如果系统的反馈控制器设计为

u = [¡k1 jx 1j 1 sign( 1)¡ 2 j 2j 2 sign( 2)¡
a + ÄDr]=b (20)

则闭环系统(18)是有限时间稳定的。

证明：把控制器(20)代入系统(19)得到如下的闭环

系统

_x 1 = x 2

_x 2 =¡k1 jx 1j 1 sign( 1)¡ 2 j 2j 2 sign( 2) (21)

结合引理，可知闭环系统(18)是有限时间稳定的。

2. 3  复合制导律设计

根据2.1节和2.2节，将干扰观测器中估计出的干扰

值代入控制器中，给出如下的复合制导律

u = [¡k1 jx 1j 1 sign( 1)¡ 2 j 2j 2 sign( 2)¡
a ¡ f d̂ ¡ ÄDr]=b (22)

注释 2. 为了保证着陆器系统在复合制导律(22)作
用下的控制性能，只需把干扰观测器的估计速度调整

得比系统动态响应快。合理地选取干扰观测器的参

数，可以保证干扰观测器的动态比系统状态的动态要

快，并且结合调整反馈控制律的参数来保证闭环系统

的性能。

 
图 1    带有干扰观测器的系统结构图

Fig. 1    Block diagram of system with disturbance observer
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注释 3. 通常情况下，干扰观测器参数选取的越

大，干扰估计的动态响应速度越快，但这也会带来较

大的超调。因此，干扰观测器参数的选取要综合考虑

干扰估计的动态响应速度和超调的大小。 

3    仿真分析
 

为了突出本方法的有效性，将本方法(FTC+DOB)与基

于非线性干扰观测器的PD制导律(PD+DOB)进行对

比，其中PD+DOB制导律的设计形式为

u =
1
b
(¡a + ÄDr ¡ kD( _D ¡ _Dr)¡ kP(D ¡ Dr)¡ f d̂ )

假定着陆器弹道系数和火星阻力加速度系数为常

数的情况下，参考文献[12]标称系统仿真数据选取如

下：

着陆器的升阻比L/D = 0.24，弹道系数B f = 120
kg/m2, r = 3 457 200 m，θ = Ф = Ψ = 0，V = 5 700 m/s，
γ = –14°。火星大气密度呈指数模型ρs = 0.00 078 kg/m3，

rs = 3 429 000 m，β = 0.00 011 m。μ = 4.28 282 868 534 ×

8>>><>>>:
V > 3 500 m=s = 75±

1 500 m=s < V < 3 500 m=s = 0:012 5 + 31:25
dr = 0:01sin(t)

V < 1 500 m=s = 50±

1013 m/s2, 火星中心高度r0 = 3 397 200 m。倾侧角曲线

满足下述方程：

为了更好地模拟实际条件下控制器的跟踪过程，

实际系统的状态变量初值与标称系统存在一定差值，

图2～图7给出了初值存在一定偏差情况时两种控制器

作用下实际系统对标称系统的纵向状态变量的跟踪曲

线。图8是非线性干扰观测器对干扰值的估计曲线。图

9为干扰观测器的估计误差曲线。

着陆器刚接触火星大气层时由于大气稀薄，阻力

较小，着陆器速度衰减较慢，但随着火星大气密度的

增加，阻力数值显著增加，着陆器速度急剧下降。随

后，阻力逐渐趋于固定值，速度衰减值变化率也趋于

稳定。大气进入段速度的变化以及实际系统对标称系

统的跟踪效果如图2所示。其中图2(a)为PD+DOB制导

 
图 2    速度跟踪曲线

Fig. 2    Curve of velocity

 
图 3    经度跟踪曲线

Fig. 3    Curve of latitude
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律作用下速度的跟踪曲线，图2(b)为FTC+DOB制导律

作用下的速度跟踪效果曲线。可以看出，当初始值存

在偏差时，在PD+DOB制导律作用下，速度跟踪曲线

存在较大的偏差，而采用FTC+DOB制导律作用的系统

则能以较高的精度跟踪标称系统速度的变化。

由图3的仿真结果可以看出，图3(b)中实际系统对

标称系统的经度的跟踪效果很好，相比于PD+DOB制

导律，FTC+DOB制导律更能够实现实际系统对标称系

统的经度的有效跟踪。

图4是实际系统对标称系统阻力加速度的跟踪曲

 
图 4    阻力加速度跟踪曲线

Fig. 4    Curve of drag acceleration

 
图 5    阻力加速度变化率跟踪曲线

Fig. 5    Curve of the rate of drag acceleration

 
图 6    高度跟踪曲线

Fig. 6    Curve of altitude
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线，初始阶段由于实际的速度初始值和标称轨迹的速

度初始值之间存在差值，实际系统不能很好地跟踪标

称系统阻力加速度曲线的峰值变化，但经过两种控制

器的反馈作用后，实际系统最终都能以较高精度跟踪

标称系统。相对于FTC+DOB制导律，PD+DOB制导律

能够较快地实现实际系统对标称系统变量的跟踪。

图5给出了实际系统对标称系统的阻力加速度变化

率的跟踪曲线。由于实际系统中存在干扰信号，初始

阶段阻力加速度的变化率存在较大波动，当非线性干

扰观测器观测出的干扰值作用于制导律对干扰量进行

前馈补偿后，实际系统能很好地跟踪标称阻力加速变

化率曲线。

实际系统中，高度和航程的跟踪是我们关注的重

点。图6给出了实际系统对标称系统的高度跟踪效果

图。由图6(a)可以看出采用PD+DOB制导律作用时，实

际系统对标称高度的跟踪误差较大，而FTC+DOB制导

律作用下实际系统最终可以以较高的精度跟踪标称系

统的变化。

同样，图7给出了实际系统对标称系统的航程的跟

踪效果图。由仿真结果的对比可以看出PD+DOB制导

律作用下，航程的跟踪曲线出现较大的误差，而

FTC+DOB制导律作用下实际系统可以有效地跟踪标称

系统航程的变化。

图8是干扰观测器对干扰值的估计效果图，由仿真

结果可以看出，当干扰量为非假设的常值信号时，干

扰观测器仍然能很好地估计出干扰值。图9是观测器估

计的误差曲线，由仿真结果可以看出非线性干扰观测

器可以很好地估计干扰值，估计误差在4%以内。

注释 4. 通过观察仿真图，可以看出系统状态的动

态比较慢，干扰估计的动态比较快。 经过一段时间的

调节，干扰观测器可以准确地估计出干扰， 这样就可

以精确地补偿掉系统的干扰，从而改善系统的干扰抑

制性能。

4    结    论

本文研究了在干扰作用下基于阻力加速度跟踪的

火星着陆器大气进入段复合制导律设计问题，利用干

扰观测器来估计模型中的干扰，控制器采用有限时间

 
图 7    航程跟踪曲线

Fig. 7    Curve of crossrange

 
图 8    干扰真实值与估计值曲线

Fig. 8    Curves of the real value and estimated value of disturbances

 
图 9    干扰观测器估计误差曲线

Fig. 9    Curve of error of disturbance observer
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方法，保证系统具有良好的稳定性和收敛性速度。最

后将干扰观测器估计值代入控制器中构成FTC+DOB的
复合制导律。为了更好地验证本文方法的有效性，仿

真分析中将该方法与PD+DOB的制导律的跟踪效果进

行了对比分析。结果表明该方法可以实现实际系统对

标称系统良好的跟踪效果。特别是航程和高度跟踪方

面，FTC+DOB的跟踪方法相比于PD+DOB的跟踪方法

具有明显的优越性。
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Finite Time Anti-Disturbance Guidance Law Design for Mars Entry

YAN Xiaopeng1,2, SUN Haibin1,2, GUO Lei1,2

(1. School of Automation Science and Electrical Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China;

2. Science and Technology on Aircraft Control Laboratory, Beihang University, Beijing 100191, China)

Abstract: This paper considers the guidance design for Mars entry vehicles with disturbance modulation, providing a composite

strategy based on drag. First, according to dynamic equations of the vehicle and combining with the definition of drag, the drag

dynamic equation contained with disturbance is given. Second, in order to make sure the system obtain a better anti-disturbance

performance and more quickly track speed, the finite time feedback guidance law is designed based on drag dynamic equation. With

the purpose of further improving the anti-disturbance ability, a disturbance observer is designed to estimate unknown disturbance and

the estimated value is used for feed-forward compensation, then a composite law is obtained. In the end, a comparison simulation is

carried out to examine the efficiency and superiority of this strategy.

Key words: Mars entry; finite time feedback; disturbance observer; composite control
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