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摘要 针对火星探测器动力下降段过程中依赖的自主导航设备存在有界测量误差的问题, 本文提出了一种基于

凸优化的鲁棒轨迹优化算法. 首先, 对传统的基于凸优化的轨迹优化方法进行改进修正, 建立基于序列凸优化的

快速、精确求解方法. 然后, 分别对高度、位置和速度存在导航误差的情况进行建模和分析, 并给出不同情况对

应的修正斜坡约束. 接着, 分别提出针对位置和速度误差的鲁棒轨迹求解算法. 最后, 通过仿真案例对提出的改进

凸优化算法和鲁棒轨迹优化算法进行了验证, 结果表明所得的解具有准确性和鲁棒性.
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1 引言

近些年, 随着航天技术的不断发展, 以月球和火星

为代表的行星探测引发了广泛的关注
[1–3]. 其中, 载人

登月、国际月球科研站、火星移民等任务都需要着陆

到行星表面后再开展深入的科学研究. 这些任务对行

星探测中的软着陆技术提出了更安全、更高效、更高

精度的要求
[4].

不同于地球上可回收火箭着陆过程中有高精度的

地面导航设备与测控站提供导航支持, 行星探测任务

距离地球远, 难以实现地面设备实时测控与通信
[5,6].

因此, 行星软着陆过程中需要依靠自主导航来进行着

陆过程中的障碍探测与落点选取, 并对相对位置、相

对速度等导航参数进行测量
[7–9]. 在这一过程中不可避

免地会产生导航测量误差, 在未考虑测量误差的情况

下可能会导致着陆阶段碰撞到障碍物, 进而导致着陆

任务的失败. 此外, 动力下降段作为着陆任务中的最

后关键一环, 在这一过程中依靠着陆器主发动机点火

进行反推减速与制导, 着陆发动机会消耗大量的燃料.
所以, 节约动力下降段的燃料消耗可以帮助搭载更重

的科学载荷, 提高任务的最终效率.
目前动力下降段的制导方法主要可以分为解析制
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导、优化制导以及基于学习的制导. 其中, ZEM/ZEV
制导

[10]
、多项式制导以及凸曲率制导

[11,12]
是解析制导

中的典型方法, 其主要优点是运算量小、速度快, 但是

难以处理复杂的过程约束, 以及得到最优的燃料消耗.
优化制导中以凸优化制导

[13,14]
最为有效, 由于凸优化

的快速求解特性, 能够实现实时的机载运算, SpaceX
的可回收火箭的着陆制导就是利用了这一项技术, 因

此这项技术有广阔的应用前景. 基于学习的制导
[15]

在

近些年也引起了广泛的关注, 如基于强化学习的制导,
但是在应用上还存在着不稳定的因素.

在着陆制导的现有相关文献中, 一般将导航误差

视为扰动和不确定性来进行处理
[16,17]. 文献[18]结合

Tube-MPC思想设计了扰动环境下的规划与重规划算

法. 文献[19]将鲁棒优化方法运用到存在不确定风场

扰动下的动力下降段轨迹优化. 文献[20]采用组合干

扰补偿的方式来处理多种类型干扰的影响. 此外, 还

有文献基于多项式混沌展开的方法
[21], 将不确定性进

行概率量化, 进而基于期望和方差的指标来进行优化,
而这类方法在实际应用上需要大量的数据作支持来得

到相应的概率分布.
考虑到导航设备是有一定的精度范围的

[22,23], 本

文将导航误差设定在一个有界闭集合. 并在优化问题

中预先考虑导航误差带来的影响, 进而得到的优化算

法能在一定程度上兼具鲁棒性和最优性. 同时本文采

用的凸优化方法也具有快速求解的特性, 能够为实际

工程提供一定的参考作用.

2 问题描述

着陆器在动力下降段过程中利用主发动机产生的

反推力, 实现减速和降低高度, 最终以零速度降落在落

点位置. 在一些复杂的场景中着陆时, 如陨石坑、火山

口这一类地形, 还需要考虑对障碍物的规避.
选取着陆点为坐标原点 IO , x轴为竖直向上方向, y

轴为正东方向 , z轴为正北方向 , 构成了惯性坐标

系 IO xyz. 在此过程中受到火星重力、发动机推力的作

用. 坐标系与着陆场景如图1所示.

2.1 动力学建模与燃料最优问题描述

根据场景描述, 在 IO xyz坐标系下, 对动力下降段

的动力学进行建模, 表示为

t t

t t
m t

m t t

r v

v g T

T

( ) = ( ),

( ) = + ( )
( ) ,

( ) = ( ) ,

(1)m

2

式中, Rr r rr = [ , , ]x y z
T 3和 Rv v vv = [ , , ]x y z

T 3分别表

示着陆器的位置和速度, RT T TT = , ,x y z
T 3表示发动

机的推力. gm为火星地表重力加速度, 为常量. > 0为
燃料消耗系数, 本文中假设燃料的消耗与推力幅值大

小为恒定系数的线性关系. m为着陆器的总质量, 会随

着燃料消耗而减小.
在动力下降段降低高度和减速的过程中, 还需要

对复杂地形中的障碍物进行规避, 本文将复杂地形障

碍进一步简化为漏斗状的斜坡约束, 如图2所示, 并建

模为如下公式:
r

r r
tan

+
, (2)gs

x

y z
2 2

式中, gs为锥约束角, 也称为斜坡约束角.
考虑到主发动机点火后只能在终端时刻关闭, 因

此过程中的最小推力大于0, 对于推力的约束表示为

T t TT0 < ( ) , (3)min 2 max

式中, Tmin和Tmax分别为推力的最小幅值和最大幅值.
对于初末状态, 位置r、速度v以及质量m相应的

约束表示为

t t m t m
t t m t m

r r v v
r r v v
( ) = ,  ( ) = ,  ( ) = ,
( ) = ,  ( ) = ,  ( ) ,

(4)
f f f f f

0 0 0 0 0 wet

dry

图 1 (网络版彩图)动力下降段坐标系和着陆场景示意图
Figure 1 (Color online) Schematic of coordinate system and landing
scenario for powered descent phase.
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式中, t0表示初始时刻, tf表示终端时刻. mwet为着陆器

初始总质量, mdry为不含燃料的着陆器干质量.
综上, 动力下降段的燃料最优轨迹优化问题可以

表示为问题P1:

P m t t tT1 : min ( ) min ( ) d

      subject to:  (1) (4),
(5)t f t

t

T T( ) ( ) 0 2
f

式中, 终端的燃料最优等价于推力器消耗的燃料最少,
整个动力下降段需要满足动力学约束、锥形约束、推

力器幅值约束以及初末状态约束, 是一个非凸的优化

问题.

2.2 修正凸优化方法

问题P1给出了燃料最优问题的基本描述, 基于文

献[13,18]对问题进行等价重构, 定义如下的变量替换:

z t m t

t t
m t

t t
m t

u T
( ) = ln ( ),

( ) = ( )
( ) ,

( ) = ( )
( ) ,

(6)

式中, Γ(t)用于替换问题P1中的||T(t)||2. 动力学方程(1)
转化为

t t
t t

z t t
t t

r v
v g u

u

( ) = ( ),
( ) = + ( ),
( ) = ( ),
( ) ( ).

(7)m

2

z(t)对时间求导得到

z t m t
m t

t
m t t( ) = ( )

( ) = ( )
( ) = ( ). (8)

求解微分方程
m t
m t t( )

( ) = ( ), 得到

m t m( ) = e . (9)wet
( ( ))d

t

0

因此, 根据式(9), 问题P1中的目标函数等价转

换成

z t t tmin ( ) min ( )d . (10)f
t

0t t t t

f

u u( ), ( ) ( ), ( )

经过变量替换, 式(3)的推力幅值约束转换为

T t T0 < e ( ) e . (11)z t z t
min

( )
max

( )

采用一阶泰勒展开对式(11)进行线性化近似后

得到

[ ] [ ]

[ ]

T z t z t z t z t t

t T z t z t

e 1 ( ) ( ) + 1
2 ( ) ( ) ( ),

( ) e 1 ( ) ( ) ,
(12)

z t
l l

z t
l

min
( ) 2

max
( )

l

l

式中, z t m T t( ) = ln( )l wet min .
此外, 将式(2)转化为二阶锥约束的标准形式:

r
r
r

r
r
r

0 1 0
0 0 1

1
tan 0 0 . (13)

x

y

z
gs

x

y

z
2

相应的初末状态约束也替换为新的变量, 表示为

t t z t m
t t z t m

r r v v
r r v v
( ) = ,  ( ) = ,  ( ) = ln ,
( ) = ,  ( ) = ,  ( ) ln .

(14)
f f f f f

0 0 0 0 0 wet

dry

综上, 原始的问题P1转化为如下的凸问题P2:

P z t t t2 : min ( ) min ( )d

subject to: (7), (12) (14).
(15)f

t

0t t t t

f

u u( ), ( ) ( ), ( )

问题P2是一个连续系统凸优化问题, 为了能够快

速求解, 需要将连续系统离散化, 首先将连续系统描

述为标准形式:

Gt t
t
t

X A X B
u

B( ) = ( ) +
( )
( )

+ , (16)c c c m

式中,

Gt
t
t

z t

I
I

X
r
v

g

A B

( ) =
( )
( )
( )

,  =
0

,

=
0 0
0 0 0
0 0 0

,  =
0 0

0
0

.

(17)

m
m

c c

3×3 3 3×1

3×3 3×3 3×1

1×3 1×3 1×1

3×3 3×1

3 3×1

1×3

图 2 (网络版彩图)动力下降段避障与锥约束示意图
Figure 2 (Color online) Schematic diagram of obstacle avoidance and
cone constraint for powered descent phase.
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定义采样时间间隔∆t为 t
t t
N= + 1
f 0,令t0=0,则离散

时间点ti表示为

t i t i N N= ,   = 0, 1, , , + 1. (18)i

本文采用零阶保持器对系统进行离散化处理, 得

到如下的离散系统:

Gt t
t
t

X A X B
u

B( ) = ( ) +
( )
( )

+ , (19)k d k d
k

k
d m+1

式中, k N= 0, 1, , . 矩阵Ad和Bd通过如下式子计算:

A B B= e ,  = e d , (20)d
t

d
t t

c
A A

0

( )c c

得到,

t
t

t

t

t

t

t
t

t
t

A

B

=

1 0 0 0 0 0
0 1 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0
0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 0 1

, 

=

2 0 0 0

0 2 0 0

0 0 2 0

0 0 0
0 0 0
0 0 0
0 0 0

.

(21)

d

d

2

2

2

迭代式(19), 得到 tX( )k +1 的计算公式和式(7)的离散

形式:

t t
g

t t

X A X

u

( ) = ( ) + 0 + ,

( ) ( ),
(22)k d

k
k k k

k k

+1
+1

0

2

式中, k N= 0, 1, , . , ,k k k为

A B A B B

A B A B B

u

= + + + ,

= ,

= ,  = .

(23)

k d
k

d d
k

d d

k d
k

d d d d

k
k

k

k
k

k

1

0

1

推力幅值约束公式(12)的离散形式为

[
[ ]

T z t z t

z t z t t

t T z t z t

e 1 [ ( ) ( )]

+1
2 ( ) ( ) ( ),

( ) e [1 [ ( ) ( )]],

(24)

z t
k l k

k l k k

k
z t

k l k

min
( )

2

max
( )

l k

l k

式中, t
t t
N k= + 1k
f 0 , z t m T t( ) = ln( )l k kwet min .

斜坡约束公式(13)的离散形式为

r
r
r

r
r
r

0 1 0
0 0 1

1
tan 0 0 , (25)

x k

y k

z k
gs

x k

y k

z k

,

,

,
2

,

,

,

式中,

r t r t

r t

X X

X

= 1 0 ( ),   = 0 1 0 ( ),

= 0 0 1 0 ( ).
(26)

x k k y k k

z k k

, 1×6 , 1×5

, 1×4

初末状态约束公式(14)的离散形式为

( )

( )

t
m

I
I t

t m

X
r
v X

r
v

X

( ) =
ln

,  
0 0

0 0 = ,

0 0 1 ln .

(27)
f

f

f

f

0

0

0

wet

3 3×3 3×1

3×3 3 3×1

3×1 3×1 dry

综上, 连续凸问题P2转化为离散的凸问题P3:

( ) ( )
P z t t t3 : min ( ) min ( )

      subject to: (22) (27).
(28)t t

N
t t k

N

k
u u( ),

+1
( ), =0k k k k

离散的凸优化问题P3可以采用开源框架YALMIP
或CVX进行建模, 采用求解器SDPT3或MOSEK进行

快速求解. 然而, 注意到现有的文献中都是采用式(12)
中的泰勒展开进行近似处理, 而线性化的误差会随着

时间的增加而提高, 因此对该凸近似方法进行修正是

有必要的.
定义如下集合为u X( ), ( ), ( ):

{ }
{ }
{ }

t k N
t k N
t k N

u u

X X

( ) = ( )| = 0, 1, , ,

( ) = ( )| = 0, 1, , ,

( ) = ( )| = 0, 1, , + 1 .

(29)
k

k

k

定义离散问题P3的解集为u X( ), ( ), ( ),根据 tX( )k

的定义有z t tX( ) = 0 1 ( )k k1×6 , 则式(24)在 u( ), ( ),

X( )的泰勒展开为
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[ ]

[ ]

[ ]

T z t z t

z t z t t

t T z t z t

e 1 ( ) ( )

+1
2 ( ) ( ) ( ),

( ) e 1 ( ) ( ) .

(30)

z t
k k

k k k

k
z t

k k

min
( )

2

max
( )

k

k

因此, 基于序列凸优化修正的问题P4表示为

( ) ( )
P z t t t4 : min ( ) min ( )

      subject to: (22), (23), (25) (27), (30).
(31)t t

N
t t k

N

k
u u( ),

+1
( ), =0k k k k

综上, 基于序列凸优化的动力下降段轨迹优化方

法如算法1所示.
算法1给出了修正的动力下降段无损凸优化方法,

求解后得到零导航误差条件下的燃料最优轨迹优化问

题的标称解. 考虑到在实际任务中, 导航存在一定的测

量误差且误差在一定的精度范围内. 因此, 将进一步考

虑存在导航误差条件下的鲁棒轨迹优化方法.

3 考虑导航误差的鲁棒凸优化算法

在自主着陆过程中, 只能利用机载设备进行导航

测量, 对于本文提出的修正无损凸优化算法, 初始状

态, 尤其是相对位置和速度, 对整个制导轨迹有较大

的影响. 而机载导航设备的精度是有限的, 对相对位

置和相对速度的测量存在一定的误差. 尤其是在初始

时刻高度和速度较大时, 误差相对更高. 而随着高度

降低, 会有激光雷达等更高精度传感器参与导航测量,
导航误差也会随之缩小.

现有文献中将误差视作扰动和不确定性, 并以概

率分布的方式进行描述, 这一方法需要大量的实际数

据进行支持, 难以得到符合真实情况的分布. 因此, 本

文考虑导航设备精度已知, 将测量误差设定在一个有

界闭集合内, 当误差在此集合内, 着陆器均能够安全

接近预定着陆点, 并尽可能节约燃料的消耗. 即在最

坏的情况下也能够安全着陆, 满足着陆的约束条件.

3.1 基于动力学方程的误差传播

式(19)–(23)给出了离散的动力学方程, 在本节中,
仅考虑相对位置和速度, 进一步简化描述为如下形式:

r
v A

r
v B u g= + ( + ). (32)k

k
d

k

k
d k m

+1

+1

迭代式(32), 得到关于初始位置和速度的关系:

r
v A

r
v g= + + , (33)k

k
d
k

k m k k
+1

+1

+1 0

0

式中,

A B A B B

A B A B B

u

u
u

= + + + ,

= ,  = .
(34)

k d
k

d d
k

d d

k d
k

d d d d k
k

k

1

0

1

由式(1)和(20)得到矩阵的具体数值为

t

t

t

t k t k t

t

A A

B B B

A A B

= 0 1
0 0 ,   = e = 1

0 1 ,

= 0
1 ,  = e d = 2 ,

= 1
0 1

,  = + 2 .

(35)

c d
t

c d
t t

c

d
k

d
k

d

A

A

0

( )
2

2 2

c

c

结合式(33)和(35), 如果初始位置和速度有测量误

差, 表示为

r
v

r
v

r
v= + . (36)0

0

0

0

0

0

传递到tk +1时刻的位置和速度误差为

t kr
v

r v
v=

+ ( + 1)
. (37)k

k

+1

+1

0 0

0

由导航测量带来的误差可能会导致动力下降的过

程中违反约束, 严重地导致避障失败. 考虑到着陆导航

敏感器主要包括惯性测量单元、激光测距仪和微波测

距测速仪等
[7–9]. 这些敏感器工作机理复杂, 本文将导

算法1 基于序列凸优化的动力下降段轨迹优化方法

1. 定义求解精度 > 0X
.

2. 根据系统参数, 求解离散凸问题P3, 得到解u X( ), ( ), ( ).

3. 构建修正问题P 4, 并得到解û X( ), ( ), ( ).

4. while X X( ) ( ) X2
do

5. 赋值X X( ) = ( ), 计算z t z t( ) = ( )l k k
.

6. 构建并求解问题P 4, 得到解û X( ), ( ), ( ).

7. 计算并判断误差 X X( ) ( ) 2是否满足.
8. end while
9. 输出 ^u u X X( ) = ( ),  ( ) = ( ),  ( ) = ( )* * * 为燃料最优解.
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航测量误差分为长方体误差和球形误差两类. 其中, 长
方体误差对应测量误差具有方向性特征的敏感器, 如

激光测距仪
[7]. 而球形误差通常出现在导航敏感器测

量误差为各向同性的情况, 如惯性测量单元
[4].

本文从相对位置测量存在误差的情况出发, 进一

步考虑相对速度测量存在误差的情况, 最后综合考虑

同时存在位置和速度混合误差的情况.

3.2 存在相对位置导航误差的情况

首先, 考虑在初始高度的测量上存在误差, 数学上

表示为

Ur r r r= + , , (38)x x x x x,0 ,0 ,0 ,0

式中, rx,0表示在t0时刻的测量高度, rx,0为真实高度,
rx,0为高度测量误差 , U > 0x 表示高度方向的测量

精度.
进一步, 考虑在位置的测量上存在误差. 当误差的

约束集合为球形, 表示为

Ur r r r= + ,   , (39)r0 0 0 0 2

式中, r0表示在t0时刻的测量位置, r0为真实位置, r0为

位置测量误差, U > 0r 表示位置的测量精度. 位置测量

存在误差的示意图如图3所示.
对于图3所示的情况, 本文提出的修正斜坡约束旨

在保证最坏的情况下仍然能够安全地接近着陆点. 针

对初始高度测量存在误差的情况, 问题P3和P4中的斜

坡约束重新表示为

U
r
r
r

r0 1 0
0 0 1 tan . (40)

x k

y k

z k

x k x

gs

,

,

,
2

,

相应地, 终端位置约束由坐标原点调整为

Ur = 0 0 . (41)f x
T

式(40)和(41)为初始高度测量存在误差的修正, 基
于算法1即可得到此情况下的鲁棒轨迹优化解.

对图3所示的球形误差, 考虑极限情况为修正的斜

坡约束与误差包络球相切, 如图4所示.
针对位置测量存在球形误差的情况, 对应问题P3

和P4中的修正斜坡约束表示为

Ur
r
r

r0 1 0
0 0 1

cos
tan . (42)

x k

y k

z k

x k
r
gs

gs

,

,

,
2

,

相应地, 终端位置约束修正为

Ur = cos 0 0 . (43)f
r
gs

T

式(42)和(43)为位置存在球形测量误差的约束修

正, 基于算法1可以得到对应的鲁棒解.
此外, 考虑位置测量误差的约束集合为长方体的

情况, 表示为

U

U

U

r r r r

r r r r

r r r r

= + ,   ,

= + ,   ,

= + ,   ,

(44)

x x x x x

y y y y y

z z z z z

,0 ,0 ,0 ,0

,0 ,0 ,0 ,0

,0 ,0 ,0 ,0

式中 , r r r,  ,  x y z,0 ,0 ,0分别表示在 t0时刻的测量位置

的 x y z,  ,  方向分量 , r r r,  ,  x y z,0 ,0 ,0为真实位置 , r ,x,0

r ,y,0 rz,0为位置测量误差 , U U U,  ,  > 0x y z 分别表

示x y z,  ,  方向上的位置测量精度. 误差的约束集合为

长方体的示意图和修正的斜坡约束如图5所示.
当误差约束在如式(44)所示的长方体的集合内时,

图 3 (网络版彩图)位置测量存在误差和对应修正斜坡约束
Figure 3 (Color online) Position measurement with errors and
corresponding modified slope constraint.

图 4 (网络版彩图)位置测量误差为球形约束集的示意图
Figure 4 (Color online) Illustration of position measurement with
spherical error.
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相应的斜坡约束修正为

U U U
r
r
r

r0 1 0
0 0 1

+ tan
tan . (45)

x k

y k

z k

x k y z gs x

gs

,

,

,
2

,
2 2

相应地, 终端位置约束修正为

U U Ur = + tan + 0 0 . (46)f y z gs x
2 2

T

基于式(45)和(46), 对问题P3和P4中的斜坡约束和

终端位置约束进行相应的替换, 采用算法1可以得到位

置测量误差为长方体约束集的鲁棒解.

3.3 存在相对速度导航误差的情况

考虑速度测量存在误差, 且误差约束在球形集合

内, 表示为

U

v v v
v v v
v v v

v v v

= + ,
= + ,
= + ,

.

(47)

x x x

y y y

z z z

x y z v

,0 ,0 ,0

,0 ,0 ,0

,0 ,0 ,0

,0 ,0 ,0
2

根据式(37), 速度误差会随着时间的增加而提高.
对于球形的速度误差, 对位置的影响仍然保持球形,
但是球形的半径随时间正比例增加, 速度测量误差为

球形约束集的情况如图6所示.
定义误差球与斜坡约束的切点坐标为 x y z[ , , ]i i i 、

标称轨迹的位置坐标为 x y z[ , , ]i i i , 球形误差圆心坐标

为 x y z[ , , ]i i i . 为了更直观地显示各坐标的几何关系, 本
文将三维空间oxyz压缩为二维平面oxw. 基于原点、切

点和t i时刻位置坐标点确定二维平面oxw, 采用原y轴
的正方向一侧作为w轴的正方向, 并保持x轴和原三维

平面x轴一致.
图6中坐标x r y r z r= ,  = ,  =i x i i y i i z i, , , .新坐标xi和原

来相同, 坐标wi对应关系为

w r y z

r
r
r

= sign( ) + ,

sign( ) =
1, 0,
1, < 0.

(48)
i y i i i

y i
y i

y i

,
2 2

,
,

,

标称轨迹上的位置坐标 x y z[ , , ]i i i 到斜坡约束的切

点坐标 x y z[ , , ]i i i 的距离为

E ( )i r r r( ) = + tan cos . (49)gs x i y i z i gs gs, ,
2

,
2

根据算法1的解, 坐标 x y z[ , , ]i i i 是已知的, 进而得

到 x y z[ , , ]i i i 的坐标为

E

E

x r i

w r r r i

= ( )cos( ),

= + + sign( ) ( ) sin( ).
(50)

i x i gs gs

i y i z i y i gs gs

,

,
2

,
2

,

球形误差的圆心坐标为 x y z[ , , ]i i i , 和切点坐

标 x y z[ , , ]i i i 的距离为球半径r v t i=v i, 0 2
. 当误差

取最大值时, 得到圆心坐标 x y z[ , , ]i i i 对应的新坐标为

U

E

x x t i

w y z r i

= + cos( ),

= + sign( ) ( ) sin( ).
(51)

i i v gs

i i i y i gs gs
2 2

,

需要通过两个点来确定修正的斜坡约束, 终端时

刻的位置约束修正为

U tr = cos 0 0 . (52)f
v f

gs

T

修 正 的 斜 坡 约 束 通 过 修 正 终 端 时 刻 位 置

图 5 (网络版彩图)位置测量误差为长方体约束集和对应的
修正斜坡约束
Figure 5 (Color online) Illustration of position measurement with
cubic error and corresponding modified slope constraint.

图 6 (网络版彩图)速度测量误差为球形约束集的示意图
Figure 6 (Color online) Illustration of velocity measurement with
spherical error.
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和 x y z[ , , ]i i i 确定斜率为

U

i
x t

w( ) = tan
cos

. (53)gs

i
v f

gs

i

1

考虑到切点后的位置信息, 虽然垂向距离增加使

其远离斜坡约束, 但由于初始速度偏差累计导致的位

置误差也在增加, 因此仍然可能出现违反斜坡约束的

情况, 进而提出式(49)的修正距离 i( )gs 为

E Ui i t i( ) = ( ) . (54)gs gs v

计算 i( )gs 的第一个局部最小值点的位置, 如果局

部最小值在一段连续区间内保持不变, 则取最后一个

点的位置. 该位置对应的离散点的序号为 p. 则选择的

修正斜坡斜率为

( )p= max 0, ( ) , (55)gsnew

式中, max为取最大值函数. 当 p( ) < 0gs 时, 问题P3

和P4为非凸的问题, 因此需要确保 p( ) 0gs .

式(55)对应的修正斜坡约束为

U
r
r
r

r
t

tan 0 1 0
0 0 1 cos . (56)

x k

y k

z k

x k
v f

gsnew

,

,

,
2

,

基于以上的误差分析, 修正问题P3中的斜坡约束

和终端约束, 构建问题P5为

( ) ( )
P z t t t5 : min ( ) min ( )

      subject to: (22) (24), (52), (56).
(57)t t

N
t t k

N

k
u u( ),

+1
( ), =0k k k k

相应地, 修正问题P4中的斜坡约束和终端约束,
构建问题P6为

( ) ( )
P z t t t6 : min ( ) min ( )

      subject to: (22), (23), (30), (52), (56).
(58)t t

N
t t k

N

k
u u( ),

+1
( ), =0k k k k

综上, 本文提出迭代求解方法流程如算法2所示.

3.4 同时存在相对位置和速度导航误差的情况

假设位置和速度的导航测量误差都被约束在球形

集合内, 表示为

U U

r r r v v v
r v
= + ,  = + ,

,  . (59)r v

0 0 0 0 0 0

0 2 0 2

同样采用算法2进行迭代求解, 需要修改的是对应

的误差球的半径为速度和位置的叠加, 表示为

U Ur t i= + . (60)v r i v r, ,

基于式(48)–(56), 修改误差半径为叠加后的式

(60), 则可以构建问题P5和P6, 此处不再重复公式.
总的来说, 算法1针对时不变位置误差给出了求解

方法, 算法2则提供了一种针对时变误差的迭代求解的

方法.

4 仿真验证

根据以上建立的问题P1–P6以及算法1和2, 对提

出的基于序列凸优化的动力下降段轨迹优化方法以及

含有高度、位置、速度测量误差的情况进行仿真

验证.
仿真的场景设定为火星探测器动力下降段, 主要

参数基于文献[13], 如不特殊说明, 设定以下参数: 火

星 表 面 重 力 加 速 度 g = 3.7114  m/sm
2, 初 始 质

量m = 1905 kgwet , 最大推力T = 13258.17 Nmax , 最小推

力T = 4971.82 Nmin , 燃料消耗系数5.09 × 10 kg /N4 , 斜

坡角 = 10°gs , 终端时间t = 78 sf , 离散点为200个, 初始

测量位置为r = [1500 500 1500] m0
T .

算法2 考虑速度导航误差的迭代求解算法

1. 定义求解精度 > 0, 令 =
gsold
.

2. 根据系统参数, 求解离散凸问题P3, 得到解u X( ),  ( ),  ( ).

3. 构建凸优化修正问题P4, 并得到解û X( ),  ( ),  ( ).

4. 根据û X( ),  ( ),  ( )得到标称轨迹 x y z[ ,  ,  ]i i i , 基于式(48)–(56)构建

问题P5, 求解得到新的解, 置为û X( ),  ( ),  ( ).

5. while
new old 2

do

6. 赋值X X( ) = ( ), 计算z t z t( ) = ( )l k k
.

7. 构建问题P6, 赋值 =
old new

.
8. 解问题P6, 得到解û X( ), ( ), ( ), 并计算新的

new
.

9. 计算并判断误差
new old 2

是否满足.

10. end while
11. 输出 ^u u X X( ) = ( ), ( ) = ( ), ( ) = ( )* * * 为燃料最优解.
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4.1 修正凸优化与未修正的对比

设定初始测量速度为v = [ 75 0 50] m/s0
T , 不同

着陆终端时间分别为tf=68, 88, 108, 128 s, 分别得到传

统的凸优化的结果和修正凸优化的结果如图7所示. 从

图7中可看出, 随着终端时间t f的增加, 传统的凸优化

方法会逐渐偏离max-min-max的bang-bang控制剖面,
进而得到的解偏离最优解的程度变大. 序列凸优化方

法则能够有效消除随着终端时间增加而增大的线性化

误差, 从而更接近最优解.
此外, 本文将传统凸优化方法、序列凸优化方法

与最优控制求解软件GPOPS进行对比, 如图8所示, 结
果表明本文提出的基于序列凸优化修正的算法相比传

统凸优化更加接近GPOPS最优解. 需要说明的是, 图8
中序列凸优化推力与GPOPS的最优推力有轻微不同

的原因是序列凸优化是基于零阶保持器进行离散化,
而GPOPS是针对连续系统的直接数值求解.

4.2 存在相对位置导航误差

分别对高度测量存在误差、位置测量存在球形误

差和长方体误差进行仿真, 基于蒙特卡罗仿真, 在多组

测试中加入随机误差分布, 来验证求解的轨迹在误差

集合内的鲁棒性.
对高度存在测量误差的情况进行求解, 高度测量

误差式 (38 )设定为U = 50 mx , 初始测量速度设定

为v = [ 75 0 100] m/s0
T , 采用蒙特卡罗测试, 分别得

到考虑和未考虑高度导航误差的结果及局部放大如图

9和10所示.
图9和10反映了当未考虑高度导航误差时, 着陆器

会违反斜坡约束, 并在终端时刻与地面相撞, 而本文考

虑了导航误差的方法则能够保证始终在约束条件内,
且终端位置位于地面上方. 图9中鲁棒解对应的斜坡约

图 7 (网络版彩图)传统凸优化和序列凸优化的推力对比仿
真结果
Figure 7 (Color online) Simulation results of thrust between conven-
tional convex optimization and sequential convex optimization.

图 8 (网络版彩图)三种不同方法的最优推力对比仿真结果
Figure 8 (Color online) Simulation results of optimal thrust compar-
ison of three different methods.

图 9 (网络版彩图)考虑高度导航误差的蒙特卡罗对比仿真
Figure 9 (Color online) Monte Carlo simulation considering altitude
navigation errors.

高多志等. 中国科学: 物理学 力学 天文学 2025 年 第 55 卷 第 2 期

224513-9



束角及局部放大如图11所示.
对位置测量存在球形误差的情况, 球形误差式

(39)设定为U = 50 mr , 得到x z- 平面的蒙特卡罗仿真结

果及局部放大如图12所示

对高度存在长方体误差的情况, 误差式(44)设定

为U U U= = = 30 mx y z , 得到x z- 平面的蒙特卡罗仿真

结果及局部放大如图13所示

4.3 存在相对速度导航误差

考虑速度测量误差为球形误差集合, 速度误差式

( 4 7 )参数设定为U = 2 m/sv , 初始测量速度设定

为v = [ 75 0 60] m/s0
T . 未考虑速度导航误差的蒙特

卡罗仿真结果及局部放大如图14所示. 从图中可以看

出随着时间的增加, 位置误差是逐渐增加的, 从放大

的局部图像可以看出, 在存在随机误差的情况下, 终

端位置违反了约束条件.
采用本文考虑导航误差的方法得到的蒙特卡罗仿

真结果及局部放大如图15所示. 从图中可以看出随着

时间的增加, 误差是逐渐增加的, 从放大的局部图像

可以看出, 本文的鲁棒解在存在随机误差的情况下仍

图 10 (网络版彩图)未考虑高度导航误差的蒙特卡罗对比
仿真
Figure 10 (Color online) Monte Carlo simulation without considering
altitude navigation errors.

图 11 (网络版彩图)高度存在测量误差: 斜坡约束角的蒙特
卡罗仿真
Figure 11 (Color online) Height measurement with error: Monte
Carlo simulation of slope angle.

图 12 (网络版彩图)位置球形测量误差: x z- 平面位置的蒙
特卡罗仿真
Figure 12 (Color online) Position measurement with spherical error:
Monte Carlo simulation of x z- plane positions.

图 13 (网络版彩图)位置长方体测量误差: x z- 平面位置蒙
特卡罗仿真
Figure 13 (Color online) Position measurement with cubic error:
Monte Carlo simulation of x z- plane positions.
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能够满足约束条件, 并实现接近着陆点. 相应地, 鲁棒

解对应的斜坡约束角及局部放大如图16所示.

4.4 同时存在位置和速度导航误差

考虑位置和速度测量误差都为球形误差集合, 位

置的球形误差大小设定为U = 25 mr , 速度的球形误差

大 小 设 定 为 U = 1 m/sv , 初 始 测 量 速 度 设 定

为v = [ 75 20 60] m/s0
T . 对采用本文方法得到的解

进行蒙特卡罗仿真, 得到如图17的仿真结果. 从图中

可以看出针对位置和速度同时存在导航误差的情况,

本文提出的算法仍然能够在满足约束条件的情况下得

到鲁棒解.

5 结论

首先, 针对动力下降段的自主导航存在误差的场

景, 本文提出将误差设定在导航精度的有界闭集合内,
避免了数据不足导致的概率分布不准确. 其次, 本文提

出基于序列凸优化的修正方法对传统凸优化方法进行

改进, 得到更加精确的解. 在此基础上, 本文分别讨论

图 14 (网络版彩图)未考虑速度导航误差的蒙特卡罗仿真
Figure 14 (Color online) Monte Carlo simulation without considering
velocity navigation errors.

图 16 (网络版彩图)速度球形测量误差: 斜坡约束角的蒙特
卡罗仿真
Figure 16 (Color online) Velocity measurement with spherical error:
Monte Carlo simulation of slope angle.

图 17 (网络版彩图)位置和速度都有球形测量误差的蒙特
卡罗仿真
Figure 17 (Color online) Monte Carlo simulation of spherical
measurement errors for both position and velocity.

图 15 (网络版彩图)速度球形测量误差: x z- 平面位置蒙特
卡罗仿真
Figure 15 (Color online) Velocity measurement with spherical error:
Monte Carlo simulation of x z- plane positions.
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了高度、位置以及速度存在测量不确定性的情况, 分

析了球形不确定性、长方体不确定性的边界条件, 并

逐一进行了数学化描述. 最后, 总结了应对时不变

的位置误差和时变速度误差的鲁棒求解算法. 在仿真

说明中, 采用对比仿真和蒙特卡罗仿真的方法验证

了本文提出算法的准确性和有效性. 结论说明本文提

出的算法在应对有界导航误差上能够得到鲁棒最

优解.
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Robust trajectory optimization for Mars lander powered
descent considering navigation errors
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To address the issue of bounded measurement errors in autonomous navigation devices used during the descent phase of
Mars lander, this study proposes a robust trajectory optimization algorithm based on convex optimization. First, the
traditional convex optimization-based trajectory optimization method is improved and modified, and a fast and accurate
solution method based on sequential convex optimization is established. Then, models and analyses are conducted for
navigation errors in altitude, position, and velocity, and modified slope constraints corresponding to different scenarios
are provided. Subsequently, robust trajectory-solving algorithms targeting position and velocity errors are proposed.
Finally, the proposed improved convex optimization algorithm and robust trajectory optimization algorithm are validated
through simulation cases, and the results demonstrate the accuracy and robustness of the solutions obtained.

Mars exploration, navigation error, powered descent phase, convex optimization, robust trajectory optimization
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