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摘    要：针对火星上升器入轨段的制导问题，设计了一种自适应迭代制导策略。为降低初始状态偏差和火星环境不确

定性的影响，每个周期内在制导坐标系下迭代计算剩余飞行时间，求解出在上升器推力大小固定情况下满足目标点位置与

速度矢量约束的最优控制角，进而实时修正飞行轨迹。仿真结果表明，相较于传统的开环制导方案, 提出的方案显著地提升

了制导精度，其中高度误差降低3个量级，最大速度误差降低至原开环制导的三分之一，入轨点轨道倾角和偏心率误差均满

足基本工程需求，可作为未来火星上升器入轨段制导的一种可靠方案。
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引　言

2020年7月23日，中国的“天问一号”火星探测器在

中国文昌航天发射场成功发射入轨，通过一次发射实

现火星环绕、着陆和巡视，正式迈出了中国行星探测

第一步[1]。根据中国未来深空探测任务的发展规划，火

星采样返回是继火星着陆探测之后的又一重大项目，

在这个过程中，携带火星样品的上升器与停靠在环火

轨道上的轨道返回器交会捕获完成样品转移，由轨道

返回器携带样品返回地球[2]。如果上升器不能精准地进

入预定轨道，那么轨道返回器将无法捕获火星样本，

因此，火星上升器能否实现精确入轨决定着火星采样

返回任务的成败。

火星上升器从火星表面装载样本后发射，经历上

升段、无动力滑行段和入轨段后进入目标轨道，如

图1所示，其中入轨段主要存在以下技术难点：

1）推进系统推力大小基本稳定，只能调节推力方

向，控制能力有限。

2）上升器在穿越火星大气的过程中产生的的误差

会随长时间的无动力滑行累积，导致在入轨段初始时

刻与标称值存在较大偏差，给高精度入轨带来极大

挑战。

3）火星表面常有剧烈的阵风、尘暴等恶劣气候，

环境模型具有较大不确定性[3]。

 
 

1. 上升段

2. 滑行段

3. 入轨段

 
图 1    火星上升器飞行过程示意图

Fig. 1    Mars ascent vehicle flight process
 

目前国内外针对火星上升器入轨段制导技术的研

究较少。Mccormick等[4]提出了基于预测校正的火星上

升器制导方法，有效处理了各种偏差，但计算量较

大，对星载计算机有着较高要求。Anzalone等[5]利用

Lambert制导解决了火星上升器飞行过程中固体发动机

燃料耗尽关机的问题，使得上升器具有燃烧多余推进
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剂的能力。郭敏文等[6]在Anzalone等的基础上做出改

进，对控制量进行加权处理，结合参考控制量对

Lambert制导算法带来的偏差进行补偿，进一步提高了

入轨精度。

虽然现阶段对于火星上升器入轨段制导并未进行

深入研究与实践，但对地球表面火箭发射入轨制导的

研究已较为成熟，可为火星上升器的制导设计提供参

考。地球表面发射火箭所采用的制导策略主要有两

种：开环制导和闭环制导。开环制导基于任务需求确

定出一条标称轨迹，直接采用优化得到的标称控制量

作为制导过程的输入量，具有计算量小、工程易实现

等优点，广泛应用于运载火箭大气层内的上升段[7]。但

由于开环制导对系统建模精度要求较高，在较大干扰

和不确定性存在的情况下制导精度会受到很大影响。

为了进一步提高系统鲁棒性和制导精度，逐渐衍

生了以自适应迭代制导为代表的一系列闭环制导方

法。传统的闭环制导根据飞行器瞬时状态和目标位

置，实时确定需要速度和实际速度的差值矢量，控制

推力方向使其变为零，当满足条件时发动机关机[8]。自

适应迭代制导在传统闭环制导的基础上，根据飞行器

当前状态与终端目标，在每个迭代周期内解算剩余飞

行时间进而得到最优控制角，对轨迹做出实时修正，

该方法不必沿着预设的标称轨迹飞行，相较于传统的

闭环制导，迭代制导能够在入轨段初始状态与标称值

存在较大偏差的情况下实现高精度入轨，具有较强的

任务自适应性和鲁棒性。自适应迭代制导在国内外得

到广泛应用，如美国的“土星五号”（Saturn V）运载火

箭[9]，中国的“长征二号F（CZ-2F）”等都采用了迭代

制导技术[10]，最近10年以来迭代制导成为国内航空航

天领域研究热点之一，巩庆海等[11]提出了兼顾工程可

实现性和燃料最优的月面上升段迭代制导应用方案。

王颖等[12] 基于迭代制导提出了一种适应多目标轨道要

求的运载火箭弹道制导设计方法，极大地减少了传统

弹道制导设计的计算量。傅瑜等[13]基于牛顿迭代法在

经典迭代制导算法的基础上研究了一种适用于大姿态

角范围的迭代制导方法,并推导了其雅可比矩阵的解

析式。

综上所述，火星上升器的精确入轨对后续与轨道

返回器的交会对接意义重大。目前火星上升器入轨段

制导并未考虑初始状态偏差和火星环境不确定性等影

响，而这些因素都会影响上升器的入轨精度，不利于

后续的交会对接。

因此，本论文基于自适应迭代制导研究了火星上

升器入轨段的制导过程，通过在每个周期内迭代计算

剩余飞行时间，求解出在上升器推力大小固定情况下

满足目标点位置与速度矢量约束的最优控制角来进行

实时轨迹修正，最终在入轨段初始时刻存在较大偏差

和火星环境具有大不确定性的情况下实现高精度入

轨，并与传统的开环制导方案进行对比，通过仿真验

证了自适应迭代制导方案的优越性。 

1    问题描述与建模

O−XYZ
OY

O−ξης
O−XYZ (−βc)

发射点引力惯性坐标系 以火星质心为原

点O，以火星质心与上升器发射点的连线为 轴，向

上为正，OX轴与OY轴垂直，指向发射瞄准方向，

OZ轴由右手定则确定。为了使制导方程计算简便引入

制导坐标系，制导坐标系 由发射点引力惯性坐

标系 绕OZ轴旋转 得到，二者之间的转换

关系如下 ξ
η
ζ

 =
 cosβc −sinβc 0

sinβc cosβc 0
0 0 1


 X

Y
Z

 (1)

βc

βc

βe

βt

其中： 为上升器自起飞点至入轨点的全航程角在

XOY平面上的投影，全航程角定义为起飞点的位置矢

量与入轨点处的位置矢量的夹角； 由上升器自起飞

点至当前时刻的航程角在XOY平面上的投影 和当前

时刻至入轨点的剩余航程角在XOY平面上的投影 组

成，即

βc = βe+βt (2)

它们的关系如图2所示。
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β
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β
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X

发射点

火星质心O

飞行轨迹

火星表面

入轨点

 
图 2    坐标系示意图

Fig. 2    Coordinate system
 

O−ξης在制导坐标系 上建立火星上升器入轨段的

运动方程，形式为
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 ξ̈η̈
ζ̈

 = F
m

 cosφξ cosψζ

sinφξ cosψζ

−sinψζ

+
 gξ

gη
gζ

 (3)

φξ

ξOη Oξ
ψζ

ξOη gξ gη gζ g
O−ξης

其中：F为发动机推力大小；m为上升器质量； 为俯

仰角，定义为上升器纵轴在 平面上的投影与 轴

之间的夹角； 为偏航角，定义为上升器纵轴与

平面之间的夹角； 、 、 为引力加速度 在

坐标系上的3个分量。

由于上升器瞬时点的引力加速度矢量是一个关于

位置的复杂函数，为便于计算，对火星模型作局部平

面化假设，将引力加速度g近似为上升器瞬时点引力加

速度和入轨点引力加速度的平均值，即 gξ
gη
gζ

 = 1
2

 gξ0
gη0

gζ0

+ 1
2

 gξc
gηc

gζc

 (4)

gξ0、gη0、gζ0 O−ξης
gξc、gηc、gζc

O−ξης

其中： 为瞬时点引力加速度在

坐标系上的3个分量， 为入轨点引力加速

度在 坐标系上的3个分量。

已有学者证明这种近似方法可以降低计算量并且

对制导精度不会产生很大的影响[14]。 

2    迭代制导律设计

上升器从火星表面发射，经历上升段、无动力滑

行段和入轨段后进入目标轨道，由于火星环境不确定

性较大，并且火星大气造成的误差会随长时间的无动

力滑行逐渐积累，导致在入轨段初始时刻与标称值存

在较大偏差。传统的开环制导方法无法对较大偏差进

行修正，因此在该阶段设计了自适应迭代制导方法来

实现高精度入轨。

tc

自适应迭代制导应用最优控制理论，在每个迭代

周期内获得一组最优控制姿态角，使上升器能在剩余

飞行时间 内从当前时刻点转移到入轨点，整个迭代

制导流程如下：

Isp

1）初始化：输入上升器初始质量m0，发动机比冲

，推力T等参数；

(X,Y,Z)

(Ẋ, Ẏ , Ż) (gX ,gY ,gZ)

2）导航计算：根据测量元件得到上升器瞬时时刻

在发射点引力惯性坐标系下的位置矢量 、速度

矢量 和引力加速度矢量 ；

(ξ,η,ζ) (ξ̇, η̇, ζ̇) (gξ, gη, gζ)

3）坐标转换：利用坐标转换关系式（1），将发

射点引力惯性坐标系下的位置、速度和引力加速度

转换到制导坐标系中，得到制导坐标系下的位置

、速度 ，引力加速度 ；

tc4）迭代计算剩余飞行时间 ；

φξ ψζ5）计算最优控制角 和 。

tc

φξ ψζ

迭代制导的求解主要由两部分构成：当前时刻点

到入轨点剩余飞行时间 的迭代计算以及最优控制角

和 的求解。 

2.1    剩余飞行时间解算

tc

根据上升器从当前时刻点到入轨点所需要的速度

增量与在这个过程中推力所提供的速度增量可以计算

得到剩余飞行时间 。

∆V从当前时刻点到入轨点所需要速度增量 为

∆V =
√
∆ξ̇2+∆η̇2+∆ζ̇2 (5)


∆ξ̇ =ξ̇c−ξ̇0−gξtc

∆η̇ =η̇c−η̇0−gηtc

∆ζ̇ =ζ̇c−ζ̇0−gζ tc

(6)

ξ̇c、η̇c、ζ̇c O−ξης
ξ̇0、η̇0、ζ̇0

其中： 为上升器在制导坐标系 下入

轨点处的3个理想速度分量， 为上升器当前

时刻点的3个实际速度分量。

∆VT

从当前时刻点到入轨点推力提供的速度增量

为

∆VT = −Ve ln(1− tc/τ) (7)

Ve

τ

其中： 为喷气速度；其值为发动机推力与秒流量之

比； 为瞬时质量与秒流量之比。

∆VT

∆V
tc

在这个过程中，上升器推力所提供的速度增量

需满足从当前时刻点飞行到入轨点所需的速度增

量 ，由公式（5）和公式（7）可以得到剩余飞行时

间 为

tc = τ(1− e−∆V/Ve ) (8)

经过多次迭代计算，可以得到满足相应精度的剩

余飞行时间。 

2.2    控制姿态角解算

(ξ̇c, η̇c, ζ̇c) (ηc,ζc)

ξc

ξc

对于推力大小稳定只能控制推力方向的上升器来

说，从理论上讲无法同时满足目标点3个速度矢量和

3个位置矢量的终端约束，但当假定入轨点的3个速度

矢量 和两个位置矢量 为确定量，将

作为不确定量时，可以得到一组最优控制角的解析

解，后续的仿真结果表明，用该假设下得到的制导方

程对上升器进行控制，不会出现一个位置分量 偏差

过大的情况，因此可以将这个结果作为满足目标点所

有速度矢量和位置矢量约束的近似解。

φξ ψζ

φ̃ξ ψ̃ζ

上升器的控制规律表明，最优控制角 和 由只

满足速度约束的控制角 、 和只满足位置约束的附
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k2t− k1 e2t− e1 φ̃ξ ψ̃ζ

k2t− k1 e2t− e1

加控制角 、 两部分组成，其中 和 占

最优控制角的主要部分，附加控制角 、

为小量，最优控制角可表示为以下形式φξ = φ̃ξ + k2t− k1

ψζ = ψ̃ζ + e2t− e1
(9)

引入哈密顿函数

H = λ1
(
F cosφξ cosψζ/m+ gξ

)
+λ2x1+

λ3
(
F sinφξ cosψζ/m+ gη

)
+λ4x3+

λ5
(−F sinψζ/m+ gζ

)
+λ6x5+1 (10)

λT = [λ1,λ2,λ3,λ4,λ5,λ6] xT = [ξ̇, ξ, η̇,

η, ζ̇, ζ]

其中， 为状态变量

的协态变量。系统的协态变量和状态变量应当

满足以下方程：

状态方程

ẋ(t) =
∂H
∂λ

(11)

伴随方程

λ̇ = −∂H
∂x

(12)

极值条件 [
∂H/∂φξ
∂H/∂ψζ

]
= 0 (13)

即[
λ1 sinφξ cosψζ −λ3 cosφξ cosψζ

λ1 cosφξ sinψζ +λ3 sinφξ sinψζ +λ5 cosψζ

]
= 0 (14)

横截条件

λδx|tc
= 0 (15)

即 

λ1δx1

λ2δx2

λ3δx3

λ4δx4

λ5δx5

λ6δx6


= 0 (16)

对伴随方程（12）进行积分可以得到
λ1 = λ10−λ20t

λ3 = λ30−λ40t

λ5 = λ50−λ60t
(17)

λi0 φ̃ξ ψ̃ζ

k2t− k1 e2t− e1 φξ ψζ

(ξ̇c,η̇c,ζ̇c)

其中， 为积分常值。下面通过分别求解 、 和

、 来获得最优控制角 和 。当只满足

入轨点速度矢量 约束时，上升器的控制角应

φξ = φ̃ξ ψζ = ψ̃ζ

x2、x4、x6
λ20 = λ40 = λ60 = 0

为一组瞬时常值，即 、 ，此时位置矢量

相对应的状态变量 终端值不确定，由横截

条件（15）可以得到 ，代入式（17）
可得 

λ1 = λ10

λ3 = λ30

λ5 = λ50

(18)

求解极值条件式（14）并结合式（18）得到姿态

角的表达式 
φξ = φ̃ξ = tan−1 λ30

λ10

ψζ = ψ̃ζ = tan−1

(
−λ50

λ10
cosφξ

) (19)

[0, tc] (ξ̇0,ξ0,η̇0,η0,ζ̇0,ζ0)

(ξ̇c,η̇c, ζ̇c)

φ̃ξ ψ̃ζ

将式（19）代入上升器动力学方程（3），并在时

间间隔 上根据初值 、以及入轨点

速度约束 进行积分求解, 可以得到只满足速度

约束的控制角 、 ，形式如下
φ̃ξ = tan−1 η̇c−η̇0−gηtc

ξ̇c−ξ̇0−gξtc

ψ̃ζ = sin−1 ζ̇0−ζ̇c+gζ tc

Ve ln[τ/(τ− tc)]

(20)

k2t− k1 e2t− e1

根据终端条件，只满足位置约束的附加控制角

、 是一个小量，因此对其进行泰勒展开

取一阶项，可得
cos(k1− k2t) = 1
sin(k1− k2t) = k1− k2t

cos(e1− e2t) = 1
sin(e1− e2t) = e1− e2t

(21)

φξ ψζ联立公式（9）和公式（21）得到控制角 、 的

正余弦简化形式
cosφξ = cos φ̃ξ + k1 sin φ̃ξ − k2t sin φ̃ξ
sinφξ = sin φ̃ξ − k1 cos φ̃ξ + k2t cos φ̃ξ
cosψζ = cos ψ̃ζ + e1 sin ψ̃ζ − e2t sin ψ̃ζ
sinψζ = sin ψ̃ζ − e1 cos ψ̃ζ + e2t cos ψ̃ζ

(22)

[0, tc]

将式（22）代入上升器运动方程（3），在时间间

隔 上进行积分求解，可以得到k1、k2、e1、e2的具

体表达式，文献[14]给出了详细的推导过程。

k2t− k1

e2t− e1 φ̃ξ ψ̃ζ

φξ ψζ

得到满足目标点位置约束的附加控制角 、

和满足速度约束的控制角 和 后根据公式

（9）即可得到每个迭代周期内的最优控制角 和 。

整个迭代制导流程如图3所示。
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姿态控制系统

上升器运动方程
公式（3）

导航计算得到上升
器的速度和位置

坐标旋转角度βc
的计算公式（2）

坐标系转换
公式（1）

剩余飞行时间计算
公式（8）

最优控制角的计算
公式（9）

最优制导计算

干扰

 
图 3    迭代制导流程

Fig. 3    Iterative guidance process 

3    数值实例

火星上升器无动力滑行段结束后，第一级发动机

分离，随后在第二级发动机的作用下进入目标圆轨

道，第二级上升器的参数配置如表1所示。
 
 

表 1    火星上升器参数表

Table 1    Mars ascent vehicle parameter table
火星上升器相关参数 数值

火星样本质量/kg 5.0
第二级固定质量/kg 38.4
第二级燃料比冲/s 285.5
第二级推力/N 6 318.0

第二级推进剂质量/kg 31.7
 

首先结合任务需求采用高斯伪谱法优化出一条参

考轨迹，将该参考轨迹作为后续仿真中的期望轨迹。

高斯伪谱法是一种较为传统的轨迹优化方法，该方法

根据飞行过程每个阶段的特点设定相应的路径约束和

终端约束，可以较好地处理火星上升器多个飞行阶段

中的轨迹优化问题[15-16]。仿真案例中入轨段的初始位

置矢量为：[3 659.686 km, 988.600 km, 902.584 km]T，

初始速度矢量为：[–615.668 m/s,  1 240.693 m/s,
1 137.406 m/s]T，目标轨道高度为500 km，轨道倾角为

45°的圆形环火轨道，首先在入轨段没有初始状态偏差

和不确定性的情况下进行迭代制导仿真，可以得到以

下结果：由于采用高斯伪谱法对轨迹进行优化的过程

中存在精度限制，导致优化得到的轨迹高度499.61 km
与实际期望的500 km高度有一定差距，本文在后续的

仿真分析中将优化得到的期望高度作为目标轨道高

度。由图4～7可以看出在入轨段没有初始状态偏差和

不确定性的情况下，上升器在迭代制导策略的控制下

实际上升高度、飞行速度、轨道倾角和偏心率与期望

值基本一致，满足最终的入轨需求。
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图 4    上升高度

Fig. 4    Flight altitude
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图 5    飞行速度

Fig. 5    Flight speed

  

0

0.2

0.4

0.6

0.8

偏
心
率

实际偏心率

期望偏心率

0 2 4 6 8 10 12 14

时间/s
 

图 6    轨道偏心率

Fig. 6    Orbital eccentricity
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图 7    轨道倾角

Fig. 7    Orbital inclination
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由于火星环境存在较大不确定性，实际飞行过程

中上升段和无动力滑行段的制导势必会产生偏差，导

致入轨段开始时的状态与标称值不同，因此，为了进

一步验证自适应迭代制导方法的鲁棒性，考虑火星环

境存在较大不确定性、上升器参数摄动等影响，在如

表2所示的随机误差范围下进行500次蒙特卡洛仿真并

与传统的开环制导方法进行对比。
  

表 2    随机误差范围

Table 2    Random error margins
参数 误差范围 偏差类型

x方向初始位置/m 0～100 均匀分布

y方向初始位置/m 0～100 均匀分布

z方向初始位置/m 0～100 均匀分布

x方向初始速度/（m﹒s–1） 0～50 均匀分布

y方向初始速度/（m﹒s–1） 0～50 均匀分布

z方向初始速度/（m﹒s–1） 0～50 均匀分布

第二级推进剂质量/kg ±1% 高斯分布

第二级推力/N ±1% 高斯分布

第二级比冲/S ±1% 高斯分布

火星样本质量/kg ±0.4 高斯分布
 

1）开环制导

开环制导方案直接采用优化得到的标称控制量作

为制导过程的输入量，制导原理较为简单，计算量

小，当采用开环制导方案时，入轨段的制导效果与最

终入轨偏差如图8～11，可以看出，在入轨阶段采用开

环制导方案不能减小初始状态偏差对最终入轨精度的

影响，最终高度误差在–1 km以内，速度误差在±40 m/s
以内，入轨点轨道倾角误差与偏心率误差维持在10–2量

级，并且不确定性和初始偏差越大，最终的入轨偏差

越大。这是由于开环制导依赖于精确的系统模型，当

环境参数发生摄动时，根据标称环境解算得到的制导

律并不适用于实际环境，制导精度较低。
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图 10    入轨点高度误差与速度误差

Fig. 10    Altitude error and speed error
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图 11    入轨点轨道倾角误差与偏心率误差

Fig. 11    Orbital inclination error and eccentricity error
 

2）自适应迭代制导

当采用自适应迭代制导方案时，入轨段的制导效

果与最终入轨偏差如图12~图15。
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图 12    上升高度

Fig. 12    Flight altitude
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图 8    上升高度

Fig. 8    Flight altitude
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图 9    飞行速度

Fig. 9    Flight speed
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图 13    飞行速度

Fig. 13    Flight speed
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图 14    入轨点高度误差与速度误差

Fig. 14    Altitude error and speed error
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图 15    入轨点轨道倾角误差与偏心率误差

Fig. 15    Orbital inclination error and eccentricity error
 

以上仿真结果表明，在入轨段采用迭代制导方案

大大减小了初始状态偏差和不确定性对制导精度的影

响，由图12可以看出，在初始时刻存在较大偏差的情

况下，采用迭代制导方案时上升器的高度最终都能收

敛到期望值，与采用开环制导方案时高度发散的情况

形成鲜明对比。上升器在迭代制导方案的作用下，高

度误差控制在–6 × 10 –3  km以内，速度误差控制在

14.5 m/s以内，入轨点轨道倾角误差控制在6 × 10–4度以

内，偏心率误差控制在–8.5 × 10–3以内。与开环制导方

案相比，迭代制导方案的制导精度有了显著提升，制

导误差的均值和方差如表3所示。

 

表 3    迭代制导误差均值和方差

Table 3    Mean and Variance of Iterative Guidance Error
误差项 均值 方差

高度误差/km –5.14 × 10–4 7.03 × 10–7

速度误差/（m﹒s–1） 13.61 0.182 4
轨道倾角误差/（°） 2.98 × 10–4 2.0 × 10–8

偏心率误差 –8 × 10–3 6.58 × 10–8

 

4    结　论

本文利用自适应迭代制导方案实现火星上升器的

高精度入轨，该方法以上升器的瞬时状态为初值，目

标点为终端约束，通过在每个周期中计算剩余飞行时

间和最优控制角，实现飞行轨迹的实时修正，仿真结

果表明：

1）当不考虑初始状态偏差和火星环境不确定性的

影响时，自适应迭代制导方案得到的实际轨迹与高斯

伪谱法优化得到的期望轨迹基本一致，上升器在自适

应迭代制导策略的控制下可精准地进入目标轨道。

2）当考虑初始状态偏差和火星环境不确定性的影

响时，500次蒙特卡洛仿真结果表明，本文采用的自适

应迭代制导方案将高度平均误差控制在–5.14 × 10–4 km，

速度平均误差控制在13.61 m/s，轨道倾角平均误差控

制在2.98 × 10–4度，偏心率平均误差控制在–8 × 10–3，

与传统的开环制导方案相比，在自适应迭代制导方案

的控制下，上升器具有更高的制导精度和更强的鲁棒

性，满足高精度入轨的任务需求。
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Design of Adaptive Iterative Guidance Scheme for Mars Ascent
Vehicle Orbiting Phase
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，GUO Yanning2

，GUO Minwen3
，LI Kun2

（1. Science and Technology on Space Physics Laboratory, Beijing 100076, China；

2. Department of Control Science and Engineering, Harbin Institute of Technology, Harbin 150001, China；

3. Beijing Institute of Control Engineering, Beijing 100094, China）

Abstract：An adaptive iterative guidance strategy was designed for the guidance of Mars ascent vehicle in the orbiting phase.

To reduce the effects of initial state deviation and the uncertainty of the Martian environment, the remaining flight time was

calculated iteratively in the guidance coordinate system in each cycle, and the optimal control angle satisfying the constraints of the

target point position and velocity vector was solved under the fixed thrust of the ascender, so as to correct the flight trajectory in real

time. The simulation results show that compared with the traditional open-loop guidance scheme, the proposed scheme significantly

improves guidance accuracy, in which the altitude error is reduced by three orders of magnitude, the maximum velocity error is

reduced to one-third of that of the original open-loop guidance, the orbital inclination and eccentricity errors at the entry point satisfy

the basic engineering requirements, and it can be used as a reliable scheme for the future guidance of the Mars ascent vehicle in the

orbiting phase.

Keywords：Mars ascent vehicle；orbiting phase；iterative guidance；optimal control

Highlights：
●　The effects of initial state deviation and Mars environmental uncertainty on the orbiting phase of Mars ascent vehicle are analyzed.
●　The iterative guidance strategy for the orbiting phase of Mars ascent vehicle is proposed.
●　The better accuracy and robustness of iterative guidance compared to open-loop guidance is verified.
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