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摘    要：针对载人火星探测任务中的应急交会制导策略进行分析与设计，重点探讨登火舱在着陆过程中任务终止时与

飞船的快速交会方法，简化了火星着陆阶段的轨道变换过程。登火舱在终止任务时，根据其与飞船的初始相位，通过特殊

点变轨策略确定调相轨道的远火点高度，调相完成后进入到环火圆轨道。基于CW方程对远程交会的终端瞄准点进行了设

计，基于近圆偏差方程的制导策略实现最终的远程交会，通过仿真对提出的应急交会策略进行验证，仿真结果表明：在霍

曼下降段和动力下降段的应急交会过程中，所设计的应急交会制导策略可以有效完成登火舱与飞船的快速交会对接。

关键词：火星探测；载人航天；交会对接；应急交会

中图分类号：V448.2                     文献标识码：A                  文章编号：2096-9287（2025）03-0252-09

DOI:10.3724/j.issn.2096-9287.2025.20240087

引用格式：王高阳，李隆康，胡海霞，等. 登火任务下降段应急交会策略研究[J]. 深空探测学报（中英文），

2025，12（3）：252-260.

Reference format: WANG G Y，LI L K，HU H X，et al. Emergency rendezvous strategy in descending phase of

manned Mars landing missions[J]. Journal of Deep Space Exploration，2025，12（3）：252-260.

 

引　言

火星是太阳系中距离地球最近的行星，拥有与

地球相似的季节变化和大气特征[1]，且自转周期与地

球接近，这些特性使其成为太阳系中最具探测价值的

行星之一。近年来研究表明，火星不仅拥有极地冰

冻水，还存在大量液态水[2]，这些发现进一步提升了其

科学与探索意义。随着航天技术的发展和地球资源的

逐渐枯竭，载人火星探测已成为各航天大国的重要

目标。

载人火星任务的目标是将航天员安全送抵火星表面

并返回地球，其中进入、下降与着陆（Entry，Descent，
and Landing，EDL）阶段是任务成败的关键环节[3]。在

该任务中，登火舱携带航天员和设备，从环火星轨道

分离，经过大气进入、降落伞减速和动力下降，最终

实现火星表面的软着陆，执行地表探测、采样或基地

建设等任务；飞船则作为轨道支持平台，停留在环火

星圆轨道，负责提供通信中继、物资储备和返回地球

的运输支持，并在任务完成后接回登火舱，与航天员

一同返回。然而，火星稀薄的大气（密度约为地球

1%）和复杂地形对EDL过程构成显著挑战。相比地球

返回任务，火星EDL需应对更高的大气摄动、更大的

着陆速度（因缺乏稠密大气减速）和潜在的星表障

碍，导致登火舱可能因设备故障或环境异常而终止任

务。为确保航天员安全，需设计应急交会策略，使登

火舱在任务中断，接到终止指令后能够迅速与飞船对

接，减少暴露于火星电磁辐射的时间。

EDL技术的复杂性在各国火星探测计划中备受关

注。美国国家研究委员会（United States National
Research Council）将EDL列为载人火星任务的首要技

术难题[4]。现有EDL方案通常分为两类：一类利用火星

大气，通过降落伞和反推发动机实现减速着陆；另一

类借鉴“阿波罗”（Apollo）登月模式[5]，直接依赖动力

下降系统。无论是哪种方式，下降过程中登火舱的轨

道高度均低于飞船，导致其相位超前。若发生故障，

登火舱需通过轨道机动重新进入高轨道，与飞船同步

相位并完成交会。为此，需研究适用于霍曼转移段和

动力下降段的制导方法，确保交会过程高效且精确。

各国在载人火星探测领域持续推进相关技术。美

国通过“深空门户”（Deep Space Gateway，DSG）计划

和DRA5.0方案，提出利用深空门户和人货分离策略

支持火星任务，其中包括复杂的轨道交会设计[6-9]；俄

罗斯的“火星-500”模拟实验验证了航天员在深空环境

中的生存能力，并探索了资源优化技术[10-11]；中国自

“天问一号”成功后，正加速规划载人登火任务，积累
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了轨道控制和着陆经验。这些进展为EDL技术和应急

交会研究提供了技术基础。文献[12]和[13]在登月任务

中分别研究了月面紧急起飞和椭圆轨道交会策略，提

出基于脉冲制导的调相方法，为火星任务提供了理论

参考。

本文聚焦于载人火星任务下降段的应急交会需

求，将下降过程简化为霍曼转移段和动力下降段，在

登火舱任务终止时，首先根据登火舱与飞船的初始相

位选择调相轨道，然后设计了远程导引终端的瞄准

点，进一步基于近圆偏差方程设计远程交会的制导策

略。相比传统的CW方程，近圆偏差方程更适合远距离

调相交会，能够有效描述登火舱与飞船的相对运动，

从而实现登火舱与飞船的快速、精准交会。研究通过

仿真验证策略有效性，为未来载人火星任务的应急方

案设计提供理论依据和技术支持。 

1    问题描述与模型

登火舱从分离到着陆火星表面的飞行过程如图1所
示。任务开始前，飞船与登火舱的组合体运行于环火

星圆轨道。登火舱接到着陆指令后，于远火点与飞船

分离，通过霍曼转移到达近火点，随后进行制动，并

经过动力下降最终着陆至火星表面。在下降过程中，

如果发生意外事故如飞船出现故障，或者登火舱在着

陆过程中，火星表面出现特殊情况，登火舱需要终止

任务并完成与飞船的快速交会对接。在下降段，登火

舱的轨道高度低于飞船，根据轨道动力学理论，其相

位领先于飞船。为实现快速交会，登火舱需进入高于

飞船的轨道进行调相，并重新规划变轨脉冲。
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图 1    登火舱在下降段的飞行过程图

Fig. 1    Flight process of Mars landing module
during descent phase
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图2是登火舱在下降段应急交会远程导引的转移轨

道示意图，图2（a）是在霍曼下降段应急交会转移轨

道示意图。登火舱在霍曼下降段接收到终止任务指令

后，飞行至近火点处（1处）后，通过两次霍曼变轨进

行调相，在1处施加轨道机动 ，抬高远火点高度，

到达远火点（2处）时施加轨道机动 ，抬高近火点

高度，到达近火点（3处）时施加轨道机动 ，降低

远火点高度，登火舱进入环火近圆轨道并完成调相。

然后登火舱利用两次轨道机动 和 消除轨道的偏

差，导引至飞船周围。图2（b）是动力下降段应急交

会转移轨道示意图，由于动力下降段登火舱脱离了环

火轨道，在接收到任务终止的指令后，登火舱需要快

速上升并且重新入轨，进入到安全的环火轨道。登火

舱入轨后，与图2（a）的制导策略类似，到达远火点

（1处）施加轨道机动 ，到达近火点（2处）施加速
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图 2    登火舱应急交会远程导引段示意图

Fig. 2    Schematic diagram of far-range guidance phase of emergency
rendezvous of Mars landing module
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度脉冲 ，此后，登火舱进入环火近圆轨道，最后通

过两次轨道机动 和 消除轨道偏差，登火舱被导

引至飞船周围。考虑到由动力下降再次入轨，登火舱

轨道与飞船轨道可能存在轨道面外的偏差，需要在位

置4附近施加一次法向脉冲 对轨道面外的偏差进行

修正。

Baranov[14]在发展和完善综合变轨策略时引入了近

圆偏差方程，该方程是在柱坐标系下描述两航天器相

对运动的线性轨道动力学方程，方程只对径向、法向

的相对位置偏差以及各速度偏差进行了近似，相比于

CW方程要求两个航天器之间的距离远小于轨道半径，

近圆偏差方程可更好地用来描述远距离导引段的调相

交会问题。经过线性化的近圆偏差方程为[15]

∆ṙ = ∆vr

aref∆θ̇ = −ωref∆r+∆vt

∆ż = ∆vz

∆v̇r = ωref
2∆r+2ωref∆vt+ar

∆v̇t = −ωref∆vr+at

∆v̇z = −ωref
2∆z+az

(1)

ωref aref

X = [∆r aref∆θ ∆z ∆vr ∆vt ∆vz]T

ar at az

t0 X(t0)

t

其中： 、 分别为参考轨道的角速度和半长轴；

相对状态 为航天器

相对于参考轨道航天器的径向位置偏差、迹向弧长偏

差、法向位置偏差、径向速度偏差、迹向速度偏差和

法向速度偏差； 、 、 分别为航天器的径向、迹向

和法向加速度。假设采用脉冲的机动方式，给定初始

时刻 以及初始状态 ，可以得到航天器在任意时

刻 的状态为

X (t) =Φ (t, t0) X (t0)+
n∑

i=1

Φv(t, ti)∆vi (2)

Φ(t, t0) = [Φr (t, t0) Φv (t, t0)]

n

ti ∆vi

其中： 为状态转移矩阵，

具体形式参照文献[15]； 为轨道机动脉冲施加的数

量； 为每一次轨道机动的机动时刻； 为每一次轨

道机动的速度增量。 

2    制导律的设计
 

2.1    基于近圆偏差方程的制导脉冲设计

tf

登火舱作为主动航天器，采用脉冲机动方式，而

飞船处于自由飞行状态。根据式（2），可推导出终点

时刻登火舱的近圆偏差状态方程为

Xc (tf) =Φ (tf, t0) Xc (t0)+
n∑

i=1

Φv(tf, ti)∆vi

Pf = Xc(tf) Pfe =Φ(tf,记终点状态为 ，自由飞行段为

t0)Xc(t0) Pfp =

n∑
i=1

Φv(tf, ti)∆vi

Pf = Pfe+ Pfp

Pfe Pfp

，脉冲控制段为 ，可得，

可见，登火舱最终的状态是由自由飞行段

和脉冲控制段 组成，由此可得到脉冲控制段为

Pfp = Pf− Pfe =



∆rf−∆rfe

arel∆θf−arel∆θfe
∆zf−∆zfe

∆vrf−∆vrfe

∆vtf−∆vtfe

∆vzf−∆vzfe


≜



∆r̃
arel∆θ̃
∆z̃
∆ṽr

∆ṽt

∆ṽz


= δX

(3)

由式（3）可知，轨道面内和轨道面外的运动是解

耦的，得到轨道面内的控制方程为

n∑
i=1


0
1

−sinαi

cosαi

∆vri+

n∑
i=1


1

3αi

2cosαi

2sinαi

∆vti =


ωrel∆r̃+∆ṽt

2∆ṽr−arelωrel∆θ̃

2∆ṽt+ωrel∆r̃

∆ṽr


αi其中： 为航天器当前位置至终点转过的角距。轨道

面外的控制方程为

n∑
i=1

sinαi

cosαi

∆vzi =

ωrel∆z̃

∆ṽz



∆v3 ∆v5 ∆v4

当变轨脉冲数量较多时，脉冲控制方程形式复

杂，求解难度显著提高。通常通过限制变量来简化方

程，便于计算。如果面内修正采用双迹向脉冲，轨道

面外修正采用1次法向脉冲则可以简化问题的求解。结

合图2（b）中登火舱远程导引段的飞行过程，速度脉

冲 和 为双迹向脉冲，速度脉冲 为单次的法

向脉冲，代入到近圆偏差求解公式中，可得
∆v3+∆v5

α3∆v3+α5∆v5

cosα3∆v3+ cosα5∆v5

sinα3∆v3+ sinα5∆v5

 =


b1

b2

b3

b4


sinα4

cosα4

∆v4 =

ωrel∆z̃

∆ṽz


b1 = ωrel∆r̃+∆ṽt b2 = 2∆ṽr−ωrefarel∆θ̃/3 b3 =

∆ṽt+ωrel∆r̃/2 b4 = ∆ṽr/2 α3 α5

其中： ， ，

， ， 和 满足方程sinα3 (b2−b1α5)− sinα5 (b2−b1α3)−b4 (α3−α5) = 0
cosα3 (b2−b1α5)− cosα5 (b2−b1α3)−b3 (α3−α5) = 0

α3 α5求出变轨位置 和 后，可以得到两次迹向脉冲

大小为

∆v3 =
b2−b1α5

α3−α5
, ∆v5 = −

b2−b1α3

α3−α5
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2.2    基于近圆偏差方程的迭代制导方法

本文采用的基于近圆偏差方程实现远程交会的规

划步骤如下：

tA XA

1）对目标器进行外推，外推至远程交会终点时刻

，以此获得期望的终端瞄准点的相对状态 。再

据追踪器和目标器的轨道要素计算出参考轨道的轨道

要素。

t0
u

X0
c

δX0 =

XA−X0
c δX0(2) =

arelωrel
(
t0u − tA

)

2）首先不进行轨道控制，将追踪器外推至终端瞄

准点所在圈次的纬度幅角，并记录此时的时刻为 ，然

后计算追踪器此时相对参考轨道的状态 ，通过与终端

瞄准点的相对状态作差得到初始的控制误差，即

。最后计算出迹向相对位置的偏差：

。

δXk−13）依据 对近圆偏差制导方程进行求解，计

算得到变轨位置以及变轨脉冲的大小。

tA
Xk

c

δXk = XA−Xk
c

4）对追踪器进行轨道控制，在精确轨道动力学模

型下将追踪器外推至远程交会终端时刻 ，并计算此

时追踪器相对参考轨道的状态 ，然后与终端瞄准点

的相对状态作差得到控制误差： 。

δXk

∥δXk∥ < δ δ

5）判断控制误差 是否满足精度要求，即

，本文中 设置为10–6，若满足则退出，否则

执行步骤6。
δXk = δXk−1+δXk k = k+16）令 ， ，然后转步骤3。 

2.3    远程导引终端瞄准点设计

远程导引段的终端瞄准点（或近程交会的初始瞄

准点）作为远程交会与近程交会的接口位置，其选择

主要取决于相对测量敏感器的作用范围、远程交会段

的控制精度以及近程交会段对初始位置和速度的要求

等因素[16]。本文基于CW方程[17]，分析并对远程导引终

端的瞄准点进行设计，具体分析流程如下：

∆x = x0− xf =
3
4

z0

[
(N −1)

2π
N

]
∆x

1）采用相等大小的切向脉冲实现登火舱由终瞄准

点向停泊点转移，得到 。

式中， 表示由远程交会终端瞄准点向停泊点转移

x方向上飞行的距离，N表示采用切向脉冲的个数。

L(α) L(α)

Xf α

α = arctan
2N

3π(N −1)
L(α)

Xf

2）确定出终端瞄准点的位置线 。 是过停

泊点 且与x轴正向呈 夹角的位置线，其中夹角

，位于位置线 的远程交会终端

瞄准点均可通过N次相等大小的切向脉冲转移到停泊

点 处。

∆Vx =
ωtz0

2N
z0 zmax ωt

3）利用切向脉冲的计算公式 确定出

上限 ，式中 表示飞船轨道的角速度。

4）根据飞船与登火舱之间允许的安全距离确定出

z0 zmin的下限 。

zmin,zmax L(α)5）根据 和 确定出在RVD系下终端瞄

准点相对于飞船的位置。

a km×b km×b km

10 km×3 km×3 km

采用上述的设计流程，停泊点设计为[4, 0, 0] km，

考虑到安全性，目标器的周围有 的

范围接近椭球，如图3所示，即登火舱在远程导引结束

后，必须要在接近椭球的范围之外。在本文中，设计

接近椭球的范围为 。

 
 

目标器

Z

X

O

停泊点Xf

α

远程交会

终端瞄准点X0

L(α)

接近椭球

 
图 3    远程导引终端瞄准点设计图

Fig. 3    Far-range guidance terminal aiming point design
 

πz0 L(α) α=17.657◦

zmin ⩾ 3 km
z0 = 3.5 km

假设采用的是3次切向脉冲的机动方式，得到登火

舱由终端瞄准点向停泊点转移在x方向上飞行的距离为

，可以得到终端瞄准点的位置线 夹角 。

结合接近椭球的范围， ，最终选择远程交

会终端瞄准点 ，根据停泊点的位置，得到

远程交会终端瞄准点为[15; 0; 3.5] km。 

3    仿真验证

根据文献[18]，火星大气分为底层、中层、高层

和逃逸层。在逃逸层以下的空间，飞行器会受到较强

的大气摄动。结合此前发射的多颗火星探测器，将飞

船的轨道设为300 km × 300 km的环火星圆轨道，这样

能进行较为频繁的通信和操作，同时也有较低的轨道

周期，有利于进行与火星表面之间的信息交互。霍曼

下降轨道选为300 km × 100 km的椭圆轨道。 

3.1    近圆偏差方程远程交会情况分析

根据图2中的应急交会制导策略，登火舱在经过霍

曼调相结束后进入到圆轨道，然后通过近圆偏差方程

的制导策略实现远程交会，为了对近圆偏差方程的适用

性进行分析，首先选取登火舱的轨道为230 km × 230 km
的圆轨道。利用近圆偏差方程的远程交会时间设计为

6 500 s，得到在此轨道高度下，登火舱完成远程交会

所需要的速度增量随着飞船和登火舱之间的相位变化

如图4所示。
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图 4    利用近圆偏差方程实现远程交会的速度增量随着初始相位差变化

Fig. 4    Velocity increment of far-range rendezvous changed with initial phase
difference by using near-circular deviation equation

 

从图4中可以看出，飞船领先登火舱不同的初始相

位下，登火舱利用近圆偏差方程实现远程交会所需要

的总的速度增量基本上保持不变，均为31.14 m/s。改

变登火舱圆轨道的轨道高度，得到利用近圆偏差方程

实现远程交会所需要的速度增量、有解相位随着轨道

高度变化情况如图5所示。
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图 5    登火舱在不同轨道高度下有解相位差和速度增量变化

Fig. 5    Velocity increment and solved phase difference changed
with orbital height

 

图5表明，随着登火舱轨道高度增加，利用近圆偏

差方程实现远程交会的可解区间从[4.8°, 8.6°]缩小至[2°,
2.4°]，而所需总速度增量则从35.88 m/s降至7.68 m/s。
在确定调相完成后登火舱要进入的圆轨道，一方面需

要考虑有解区间的裕量，需要保证裕量足够大，满足

登火舱由于制导误差产生的散度，另一方面，还要考

虑速度增量，尽量消耗较少的燃料。综合考虑，选择

240 km × 240 km的环火圆轨道，有解区间为[2°, 2.4°]，
所需要的速度增量为26.41 m/s。 

3.2    调相能力分析

根据图2中的调相策略，对于图2（a）霍曼下降段

的应急交会的制导策略，登火舱的近火点为100 km，

对于图2（b）动力下降段的应急交会制导策略，登火

舱需要重新进入到环火椭圆轨道进行调相，假设重新

入轨后的近火点高度仍为100 km，需要根据入轨后的

相位差选择合适的远火点高度。由此，固定近火点

高度为100 km，结合3.1节中确定的240 km × 240 km圆

轨道的轨道高度，通过改变登火舱的远火点高度，得

到登火舱可调整的相位与远火点轨道高度的关系如图6
所示。

由图6可以看出，当登火舱轨道的远火点高度达到

430 km时，登火舱的轨道角速度才小于飞船的轨道角

速度。根据图1中登火过程的飞行轨迹，在霍曼下降

段，登火舱的轨道角速度大于飞船的轨道角速度，此

时登火舱的相位领先于飞船的相位。当登火舱飞行至

图2（a）中的1处时，可以求得，登火舱领先飞船的相

位为7.26°。当登火舱进入到动力下降段，由于其轨道

高度更低，在一段时间内登火舱与飞船之间的相位差

会进一步变大。因此，为了消除登火舱领先飞船的相

位，要求登火舱调相轨道的远火点的高度不低于530 km。
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图 6    远火点高度和登火舱可调整的相位关系图

Fig. 6    Height of apogee and adjustable phase of Mars landing module
 

在确定登火舱远火点的轨道高度时，需要根据登

火舱与飞船之间的相位差，以及利用近圆偏差方程实

现远程交会所需要满足的相位差共同决定。 

3.3    霍曼下降段应急交会仿真分析

初始时刻，登火舱和飞船的轨道参数如表1所示。
  

表 1    登火舱和飞船的初始轨道参数

Table 1    Initial orbital parameters of Mars landing module
and spaceship

初始轨道参数 飞船 登火舱

半长轴/km 3 696 3 596
偏心率 0.000 5 0.028

◦纬度幅角/（ ） 311.88 315.26
 

假设在此时刻终止任务，登火舱启用应急交会。

利用图2的制导策略，基于近圆偏差方程的双脉冲制导

策略的时间约束为6 600 s，在RVD系下，登火舱远程

交会终端瞄准点设计为[15; 0; 3.5] km。
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通过仿真，得到登火舱在RVD系下xOz内相对于

飞船的运动轨迹如图7所示，登火舱和飞船平面内的轨

道要素随着时间的变化如图8所示。在霍曼下降段应急

交会制导策略中，登火舱变轨脉冲的执行情况如表2
所示。
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图 7    登火舱在RVD系下xOz平面内的相对运动轨迹图

Fig. 7    Relative motion trajectory of Mars landing module in xOz plane in
RVD system
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图 8    登火舱与飞船轨道要素变化图

Fig. 8    In-plane orbital elements of Mars landing module and
spaceship over time

  

表 2    登火舱变轨脉冲执行情况表

Table 2    Maneuver impulses of Mars landing module
变轨位置 速度大小/（m·s–1）

∆v1 近火点 65.89
∆v2 远火点 32.99
∆v3 近火点 –79.33
∆v4 纬度幅角95.30° 13.17
∆v5 纬度幅角279.11° 13.23

|∆vtotal | — 204.62
 

从图7、图8可以看出，登火舱在经过5次轨道面内

的变轨后，其半长轴、偏心率等轨道要素得到了修正，

登火舱和飞船的相位也得到了调整。霍曼下降段应急

交会制导策略消耗的时间约为3.76 h，其中用于调相的

时间为1.96 h，用于双脉冲制导的时间为1.83 h，符合

[15.00;

0; 3.50]

设计的6 600 s的约束，整体远程交会的时间在2个轨道

周期之内完成，符合快速交会的要求。在远程交会的

终点，登火舱在RVD系下相对于飞船的位置为

 km，满足设计的终端瞄准点的要求。 

3.4    动力下降段应急交会仿真分析

登火舱在动力下降段的某一时刻终止任务后，飞

船的轨道数如表3所示。
 
 

表 3    飞船初始轨道参数

Table 3    Initial orbital parameters of spaceship
初始轨道参数 飞船

半长轴/km 3 696
偏心率 0.000 5

◦纬度幅角/（ ） 348.09
◦升交点赤径/（ ） 37.62
◦轨道倾角/（ ） 41.64

 

假设登火舱领先飞船的相位为11.91°，根据图6中
登火舱轨道的远火点高度与可调整的相位关系图，选

择登火舱重新入轨后的远火点高度，登火舱入轨后的

初始轨道参数如表4所示。
 
 

表 4    登火舱初始轨道参数

Table 4    Initial orbital parameters of Mars landing module
初始轨道参数 登火舱

半长轴/km 3 775.79
偏心率 0.074

纬度幅角/（°） 0
◦升交点赤径/（ ） 38.08
◦轨道倾角/（ ） 42.25

 

利用图2中的制导策略，两次特殊点变轨脉冲用于

调相，最后两次脉冲采用基于近圆偏差方程的双脉冲

制导策略完成快速远程交会，后两次脉冲之间加入法

向脉冲对登火舱平面外轨道要素进行调整，双脉冲制

导策略的时间约束为6 600 s。
通过仿真，得到登火舱在RVD系下相对于飞船的

运动轨迹如图9所示，得到登火舱和飞船平面内的轨道

要素随着时间的变化如图10所示。登火舱变轨脉冲的

执行情况如表5所示。
 
 

表 5    登火舱变轨脉冲执行情况表

Table 5    Maneuver impulses of Mars landing module
变轨位置 速度大小/（m·s–1）

∆v1 远火点 32.84
∆v2 近火点 –92.37
∆v3 纬度幅角81.33° 13.28
∆vn 纬度幅角206.65° 40.38
∆v5 纬度幅角260.50° 13.13

|∆vtotal | — 192
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[15.00; 0; 3.5] km
在远程导引段的终点，登火舱在飞船RVD系下的

相对位置为 ，符合设计的终端瞄准

点的要求。从图9、图10可以看出，登火舱在经过5次
轨道变轨后，其半长轴、偏心率平面内轨道要素和升

交点赤径、轨道倾角等平面外轨道要素得到了修正，

登火舱和飞船的相位也得到了调整。动力下降段应急

交会制导策略消耗的时间约为3.78 h，其中用于调相的

时间为1.98 h，基于近圆偏差方程制导策略通过3次脉

冲制导的时间为1.83 h，符合设计的6  600 s的时间约

束。整体看来，远程导引在2个轨道周期内完成，时间

符合快速交会的要求。

在动力下降段的一定时间内，登火舱与飞船之间

的相位会进一步增大，图11给出的是动力下降段登火

舱重新入轨后，应急交会所需要的速度增量随着登火

舱与飞船之间相位差的变化情况。图11表明，领先的

初始相位由7.3°变化至13.3°，登火舱重新入轨后，应

急交会所需要的速度增量由179 m/s增加到了195 m/s。
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图 11    登火舱入轨后应急交会所需要的速度增量随着相位差变化

Fig. 11    Velocity increment required for emergency rendezvous changes with
phase difference after Mars landing module insertion 

4    结　论

本文针对载人火星探测任务中的应急交会制导策

略进行分析与设计，通过分析抬高轨道高度与调相能

力选择合适的调相轨道，设计了远程交会终端瞄准

点，然后基于近圆偏差方程设计了远程交会的制导策

略。仿真验证表明，所设计的脉冲制导和调相策略能

够在两个轨道周期内完成登火舱与飞船的快速、精准

交会，满足任务安全需求。研究结果为未来载人登火

任务的设计和应急方案提供了理论依据和参考，具有

重要的工程应用价值。未来可以进一步优化应急交会

制导策略，研究更加复杂的火星任务场景，为人类探

索火星做出更大的贡献。
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Emergency Rendezvous Strategy in Descending Phase of
Manned Mars Landing Missions

WANG Gaoyang1,2
，LI Longkang1,2

，HU Haixia1,2
，XIE Yongchun1,2

（1. Beijing Institute of Control Engineering, Beijing 100090, China；

2. National Key Laboratory of Space Intelligent Control, Beijing 100090, China）

Abstract：In this research, the emergency rendezvous guidance strategy in manned Mars exploration missions was analyzed

and designed, and the rapid rendezvous method between Mars landing module and spacecraft when the mission is terminated during

landing was mainly discussed. First, the orbit transformation process of Mars landing phase was simplified. When the mission was

terminated, according to the initial phase of the landing module and the spacecraft, the height of the far point of the Mars phase-

modulated orbit was determined by the special point orbit change strategy. After the phase-modulation of the landing mudole was

completed, it entered the circular orbit around the Mars. Then the terminal aiming point of far-range rendezvous was designed based

on CW equation. The final far-range rendezvous was realized based on the guidance strategy of the near-circular deviation equation.

Finally, the proposed emergency rendezvous strategy was verified by simulation. Simulation results show that the designed

emergency rendezvous guidance strategy can effectively complete the rapid rendezvous and docking between the Mars landing

module and the spacecraft during the emergency rendezvous of Hohmann descent and power descent.

Keywords：Mars exploration；manned space flight；rendezvous and docking；emergency rendezvous

Highlights：
● 　The rapid emergency rendezvous guidance strategy in manned Mars missions between Mars landing module and the spacecraft is
analyzed and designed.
●　The emergency rendezvous guidance strategy suitable for Hohmann transfer phase and power descent phase is proposed based on
special point orbit change strategy and the near-circular deviation equation.
●　The terminal aiming point of far-range rendezvous is designed based on CW equation.
●　The effectiveness of emergency rendezvous strategy in Hohmann descent section and power descent section is verified by
simulation.
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