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“天问一号”近火飞越应急轨控策略设计方法

梁伟光1,2，张    宇1,2，张    尧1,2

（1. 北京航天飞行控制中心，北京 100094；2. 航天飞行动力学重点实验室，北京 100094）

摘    要： 针对探测器近火未制动飞越火星的应急工况，设计了相应的轨控策略。通过分析探测器近火飞越时的火星引

力助推加速效果，以及飞越火星后轨道长期演化情况，提出了从轨控能量和等待时间两个维度开展策略设计的思路，设计

了能量优化、时间优化、能量时间代价折中等分支下的多种策略，通过理论分析和仿真验证，量化比较了各策略的优缺

点，得出能量优化和时间优化可以作为首选方案的结论。所设计的应急策略保障了首次火星探测任务近火捕获在可控情况

下稳妥实施，相关的研究方法和结论能够为飞控决策和应急控制提供技术支持及量化参考，并可扩展至相似背景的其他行

星探测任务中。
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引　言

中国首次火星探测任务中，“天问一号”探测器于

2020年7月23日搭载“长征五号”运载火箭发射，经过

200余天的地火转移，于2021年2月10日在近火点附近

实施制动控制，实现探测器环绕火星飞行[1]。近火制动

是整个探测任务中的关键控制，在一定程度上决定了

火星探测任务的成败[2-5]。在人类已实施的近50次火星

探测活动中，就有4次是因为近火制动异常而导致任务

失败的[6]。

近火制动轨道控制故障包括近火制动未开机、开

机量不足未能形成环火轨道、形成环火轨道但轨控超

差偏离标称轨道等，其中近火制动未实施故障最为致

命。如果近火制动未实施，且在近火点后未能实施及

时有效的补充控制，探测器就会飞越火星，无法实现

火星捕获，无法实现后续的既定工程目标[1]。

本文面向中国首次火星探测工程背景，针对近火

制动未实施情况下的近火飞越，研究了相关的应急轨

控策略设计方法。通过分析探测器经由火星近旁转向

时的引力助推效果，以及飞越后轨道演化过程，确定

从轨控能量和等待时间两个维度开展应急轨控策略设

计的思路，进而设计了多种策略，并比较了优缺点。

所得结论可为工程决策与应急实施提供量化参考依据。
 

1    轨控策略动力学基础

本文关于“天问一号”探测器近火飞越后的应急轨

道控制策略的分析与设计，主要聚焦于太阳–火星坐标

系（简称日火系）和近火空间，属于行星际飞越问

题。轨控策略依据探测器不同阶段动力学特性、与火

星的位置关系、长期轨道演化过程等开展具体分析。
 

1.1    影响球

行星探测过程中，在行星附近，存在行星引力与

太阳引力相同的区域，该区域以行星为中心构成球

面，该球称为行星的影响球。探测器位于影响球内

时，行星引力占主导；位于影响球外时，太阳引力占

主导。行星影响球半径的近似计算公式为[7]

r = Rp

(
mp

ms

) 2
5

(1)

其中：下标p表示行星；s表示太阳。

根据式（1），火星的影响球半径约为57.7万km。
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若探测器飞越火星，其后将沿行星轨道长时间飞行。

本文关于探测器再次与火星交会和捕获方面的轨道设

计与控制计算，将以进入火星影响球作为主要控制

目标。 

1.2    引力助推

探测器进入火星影响球后，当近火点高于火星表

面时，探测器会沿双曲线轨道飞越火星后远离。火星

的引力作用改变了探测器在日心惯性系下的速度，即

实现了引力助推。

ûs ûps

行星飞越按近心点位于行星运动方向的不同侧

面，可以分为两类：近心点位于行星面向运动方向一

侧的称为前侧飞越（图1），反之则称为后侧飞越

（图2）[8]。其中：下标ps表示行星日心速度，vp表示

探测器行星速度，vs表示探测器日心速度，1表示飞越

前，2表示飞越后； 表示太阳所在方向， 表示太阳

所在方向。
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图 1    前侧飞越

Fig. 1    Forward flyby
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图 2    后侧飞越

Fig. 2    Backward flyby
 

在飞越期间，探测器的日心速度等于行星日心速

度与探测器行星速度的矢量和

Vvs = Vps+ vvp (2)

vvp

∆V

探测器相对行星速度 在飞越前后较远处（如接

近影响球边界）均沿着双曲线的渐近线方向，飞越前

后大小不变，但因行星引力助推而改变了方向。由

图1可知，前侧飞越， 在行星速度方向上的分量为

负，即对航天器日心速度产生减速效果。相应地，由

图2可知，后侧飞越产生加速效果。引力助推是分析探

测器近火飞越后轨道演化的关键技术。 

1.3    旋转坐标系

旋转坐标系作为分析三体动力学、相对运动、小

天体视角等问题的主要应用坐标系，可用于描述探测

器在两个天体引力作用下，与两个天体的相对运动。

其中的三体分别指代大天体、绕大天体运行的小天

体、探测器。在旋转坐标系下，探测器轨道与引力天

体和目标天体的相对位置及变化过程会相对地加以

体现。

旋转坐标系的坐标轴方向定义如下：+x方向为从

大天体质心指向小天体质心方向；+y方向为小天体绕

大天体的运动方向，即公转轨道切向；+z方向符合右

手法则，即公转轨道法向。旋转坐标系的原点可以沿

坐标轴平移。三体质心坐标系的原点为三体系统共同

质心，在限制性三体问题中，不考虑探测器对天体的

引力作用，原点为大小天体共同质心。旋转坐标系的

原点也可根据描述需求移动至各体质心或平动点。本

文将在日火限制性三体模型下研究探测器轨道演化，

因此所用的日火旋转坐标系质心为太阳和火星的共同

质心。 

2    近火制动

在工程设计地火转移轨道[1]的末端实施近火制动，

可将探测器由飞越火星的双曲线轨道变轨至环绕火星

的椭圆轨道，从而实现后续长期的火星探测过程。近

火制动的控制目标是通过发动机反推，减小探测器的

火星轨道偏心率。常用的近火制动策略有3种：固定推

力固定方向制动、固定推力匀角速率制动、沿切向

制动。

若在近火点未实施制动控制，则探测器无法被火

星捕获，而是无机动地飞越火星，受火星引力助推，

实现近旁转向，如图3所示。

“天问一号”飞越火星方式属于后侧飞越，火星引

力助推起到加速作用，近旁转向后探测器远离火星继

续沿行星轨道绕日飞行，绕日轨道半长轴变大，大于

火星轨道半长轴，日心惯性系下的相位相对火星逐渐

滞后，如图4所示。
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图 3    火星引力助推效果

Fig. 3    Mars gravitational boosting effect
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图 4    近火飞越半年后探测器轨道位置示意图

Fig. 4    Schematic diagram of probe position half year after Mars flyby
  

3    应急策略设计
 

3.1    代价分析

针对拟避免的“天问一号”飞越火星的情况，需要

设计相应的应急控制策略。从轨道演化过程和火星捕

获需求来看，轨控能量和等待时间是应急轨控策略设

计需要考虑的两个主要因素。本文结合实际工程约

束，从轨控能量和等待时间两个主要维度，开展应急

策略设计。不同策略在两个维度上的分布如图5所示。
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图 5    近火飞越应急轨控策略能量时间代价分布示意图

Fig. 5    Cost schematic diagram of energy and time of emergency orbit
control strategy for Mars flyby

其中：①能量和时间代价均较小的方式，即为正

常阶段的近火制动，由于已错过，不作考虑；②能量

和时间代价均较大的方式，在工程上无优势可言，也

不作考虑。本文主要针对能量优化、时间优化、能量

时间代价折中这3方面开展策略设计。 

3.2    计算条件

近火飞越后，若不及时机动，探测器再次与火星

交会前，将沿着行星轨道长期绕日飞行。因此，本文

主要在太阳系全引力模型下开展轨道计算与分析。

在分析策略时，假设探测器质量为4 t，推进剂可

提供速度增量为1 500 m/s。若错过近火制动，考虑地

火时延、故障分析、决策准备等因素，地面干预的最

早时机为标称开机时刻后的4 h。 

3.3    能量优化策略

为实现能量优化，首先分析轨道自然演化的情

况。火星近旁转向后，探测器长期无动力飞行，与火

星的距离如图6所示。
 

距
离
/亿
k
m

6

5

4

3

2

1

0

2
0
2
1

2
0
2
2

2
0
2
3

2
0
2
4

2
0
2
5

2
0
2
6

2
0
2
7

2
0
2
8

2
0
2
9

2
0
3
0

2
0
3
1

2
0
3
2

2
0
3
3

2
0
3
4

2
0
3
5

时间/年
 

图 6    近火捕获未执行后探测器无机动飞行期间与火星距离

Fig. 6    Distance between probe and Mars with Mars capture not executed
 

探测器长期飞行下与太阳、火星的相对关系，在

日火旋转坐标系下可以明显体现，如图7所示。其中，

探测器所处位置为距离火星最远处，超过5亿km，即

图6中第三峰值处。
 

地球

太阳 火星
TW1

①
②

③
④

 
　　注：①、②、③、④表示先后顺序。

图 7    探测器飞越火星后在日火旋转坐标系下的轨道演化

Fig. 7    Sun-Mars rotating coordinate system orbit of probe after Mars flyby
 

由图6和图7及星历分析可知，2033年10月，探测

器将滞后火星一圈（火星绕日 6圈，探测器绕日
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5圈）。此时探测器再次接近甚至进入火星影响球，从

而存在再次与火星交会的机会。在长期飞行途中，可

以通过增加深空机动，降低近火距离（近火距离小于

火星半径时会撞击火星）。

以2033年10月附近的近火点高度接近工程设计标

称近火制动高度作为深空机动控制的瞄准目标，对深

空机动进行遍历寻优。优化变量为开机位置、深空机

动次数（综合考虑工程可实施性和计算复杂度，定为

1～5次），优化目标为总速度增量最小。经过上述寻

优，深空机动总速度增量可以限制在100 m/s以内。

该策略的特点为：①优点：节省速度增量，近火

后仍能按原定策略实施后续的使命轨道捕获和进入、

下降与着陆（Entry, Descent and Landing，EDL）；

②缺点：飞行时间较长（长达12 a），需要考虑探测

器长寿命运行、地面长期飞控等问题。 

3.4    时间优化策略

由于火星近旁转向后，探测器与火星的相位逐渐

拉开，若实施尽快交会，需要通过机动消除相位差，

轨控需尽早实施。根据工程技术状态，近火制动未开

机后最早4 h补充开机的约束，设计了4 h后补充开机。

此时探测器已经呈沿双曲线轨道飞离火星的趋势，时

间优化控制瞄准的是后续最近一次近火位置。因此，

近火飞越4 h后捕获控制瞄准目标为绕日飞行下一圈近

火高度接近工程设计标称近火制动高度交会火星。控

后轨道如图8所示。
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图 8    近火飞越4 h补充控制半年后轨道位置示意图

Fig. 8    Schematic diagram of probe position half year after the 4-hours
supplementary control for Mars flyby

上述轨道可以实现探测器于2023年元旦附近与火

星再次交会，交会距离可调。

4 h补充控制仍瞄准标称近火制动后的远火点高

度，算得速度增量约1 250 m/s。控后探测器剩余推进

剂能够提供的速度增量约330 m/s，无法实现火星低轨

捕获，但可以实现半长轴10万km级的环火高轨捕获。

该策略的特点：

1）优点：及时实施控制，飞行时间相对较短（约

2 a）；

2）缺点：前期消耗能量较多，剩余能量无法进入

高度较低的环火轨道，无法实施EDL。 

3.5    能量时间代价折中策略

能量和时间是深空轨道控制中的两个关键因素，

且可以实现相互制约与转化。若平衡能量和时间，可

以考虑折中策略。针对“天问一号”近火飞越的工程背

景，结合图6和图7中探测器飞越火星后的轨道自然演

化趋势，12年后再次与火星交会前的中点，即第6年可

以作为能量时间代价折中策略分析的关键节点。基于

此，从以下两个方面对能量时间代价折中策略开展分析。

1）前6年内机动

在前6年，探测器与火星距离总体趋势逐渐增加。

若在此期间实施机动，则需要将探测器远离火星的趋

势调整为接近的趋势。基于3.1节内容，此阶段已非能

量最优控制阶段，因此需要在时间代价方面具有优

势，于是不能再采用通过控后长期飞行实现滞后火星

一圈再次交会的方式，而是需要实现探测器在控后直

接逐渐接近火星直至再次交会的趋势。

满足上述条件的控制在飞越火星后的前6年里与火

星交会时间越晚，探测器与火星越远，所需调相能力

越高，从而导致调相控制的能量代价越大，与能量优

化策略相比，速度增量增加km/s量级及以上。

过大的能量代价使得该方案不适合作为优选方案。

2）第6～12 年机动

在后6年，结合图6和图7中探测器飞越火星后的轨

道自然演化趋势，探测器因滞后火星半圈以上，与火

星距离开始减小。针对此相位差，可行的工程策略为

日心调相策略，即先期实施机动增大探测器日心轨道

半长轴，通过降低探测器绕日速度实现调相，达到火

星尽早追上探测器的效果，从而最终满足探测器的近

火交会与捕获。

然而，上述策略存在以下缺点：

（1）在日心系下，对位于行星轨道的探测器实施

满足本文任务背景下的调相变轨，能量代价较大；

（2）在此阶段实施轨道控制之前，探测器已经在

近火未捕获后的轨道上飞行6年以上。相较3.3节的能

量优化策略，节省时间优势已不明显。相较3.4节的时

间优化策略，尽管能量能够进一步优化，但是优化范

围有限，总代价仍在1 km/s左右，能耗方面的劣势更

加突出。

在能量和时间代价方面均有劣势，使得该方案也
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不适合作为优选方案。

上述考虑能量时间代价的策略分析和比较结果如

表1所示。
  

表 1    近火飞越应急轨控策略比较

Table 1    Comparison of emergency orbit control strategies for
Mars flyby

应急控制策略 能量代价 时间代价/a

能量优化策略 ＜100 m/s 12

时间优化策略 1 250 m/s 1

能量时间折中策略
前6 a机动 km/m量级及以上 ＜6

第6～12 a机动 约1 000 m/s 6～12
 
 

综上所述：能量优化策略和时间优化策略均可以

作为首选方案，具体还需要结合工程需求加以优选；

在能量优化策略和时间优化策略以外设计的能量时间

代价折中方案，在时间或能量单方面会存在明显劣

势，不建议作为优选方案。 

4    结　论

本文针对可能出现的“天问一号”近火制动未开

机、飞越火星的情况，研究了应急控制策略设计方

法，在此基础上设计了多种应急策略，并比较了各种

策略之间的优缺点，形成了能量优化策略和时间优化

策略可以作为首选方案的量化结论。

中国首次火星探测任务实际执行过程中，近火制

动正常顺利执行。上述近火飞越应急轨控策略虽然未

在实际任务中得以应用，但有力保障了探测器近火捕

获在可控情况下的稳妥实施。

本文研究应急轨控策略的设计方法和分析结论能

够为飞控决策和应急控制提供及时有效的技术支持，

研究思路和结论也可扩展至相似背景的其它行星探测

任务中。后续还可以针对普遍飞越主天体的情况，对

应急策略设计方法在全面性和通用性方面开展系统深

入的研究。
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Design Method of Emergency Orbit Control Strategy for Tianwen-1’s Mars Flyby

LIANG Weiguang1,2
，ZHANG Yu1,2

，ZHANG Yao1,2

（1. Beijing Aerospace Control Center，Beijing 100094， China；

2. Key Laboratory of Science and Technology on Aerospace Flight Dynamics， Beijing 100094， China）

Abstract：Orbit control strategy was designed for emergency condition of Mars flyby after non-implementation of approach

braking. By analyzing acceleration effect of gravity boost during Mars flyby and long-term evolution of the orbit after the flyby，the

strategy design was determined from two dimensions of orbital control energy and waiting time. On this basis，several strategies

were designed under the branches of energy optimization，time optimization and energy time cost compromise. Advantages and

disadvantages of each strategy were quantitatively compared after theoretical analysis and simulation verification. It is concluded that

energy optimization and time optimization can be the first choices. The designed emergency strategy guaranteed successful approach

braking implementation under control in the first Mars exploration missions of China. Research methods and conclusions can provide

technical support and quantitative reference for flight control decisions and emergency control，and can be extended to other

planetary exploration missions with similar background.

Keywords：Tianwen-1；Mars flyby；gravitational boosting；emergency orbit control strategy；energy optimization；time

optimization

Highlights：
●　The effect and influence of gravity boost on Mars flyby are analyzed.
●　The strategy of using energy and time as dimensions for Mars flyby emergency orbit control is designed.
●　The paper effectively evaluates emergency strategy oriented to engineering objectives.
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