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摘    要：火星上升器承担着将火星样品送入空间轨道的任务，其轨迹优化是火星采样返回任务中的关键一环。火星上

升任务情境复杂，并且受到各类不确定性的影响。然而传统的轨迹优化大多基于标称模型，对不确定性的应对能力有限。

将火星上升器面临的初始位置和推力幅值不确定性描述为机会约束，建立考虑不确定性的机会约束轨迹优化问题，并使用

序列凸优化方法迭代求解最优轨迹。数值仿真结果证明了所提出方法的有效性，同时对比表明本文方法的性能指标更优，

且比传统鲁棒优化的保守性更低。另外，对机会约束的风险管理作用和概率近似函数的保守性进行了对比分析。
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 引　言

深空探测指人类对地球以外的天体或空间环境开

展的探测活动，其中火星探测是当前各航天大国的研

究热点之一[1]。中国已成功实现火星环绕、着陆、巡视

探测，后续计划开展火星采样返回任务。此任务中，

火星上升器（Mars Ascent Vehicle，MAV）需要将火

星地表样本运送至环火轨道，并与预先部署的地球返

回器交会或完成样本容器的捕获转移[2]，面临着定位误

差、推力波动、大气干扰等问题。其在不确定性下的

轨道注入精度对任务成败起到关键作用，轨道参数偏

差将威胁整个任务的顺利开展。同时，样本运送任务

对燃料最优性提出更高要求。

轨迹优化方法分为解析解法和数值解法两大类。

解析解法通过数学理论推导轨迹的解析表达式，理论

严谨性强，精确性高，便于理解，但推导过程较为繁

琐，适用范围有限。数值解法更加适用于非线性复杂

约束问题，在航天器轨迹优化研究中使用较多。其核

心思想在于将原始轨迹优化问题转化为参数优化问

题，进而借助成熟的参数优化算法求解[3]。

20世纪90年代，Betts[4]将数值轨迹优化分为直接法

和间接法，并梳理了每种方法的核心原理及典型特

征。雍恩米[5]针对轨迹优化方法展开综述性研究，并总

结了常见数值解法的基本原理及其在不同场景下的应

用特点。后续研究中，崔乃刚等[3]、张友安等[6]进一步

基于直接法与间接法的分类框架对轨迹优化数值方法

进行了归纳总结。

间接法不直接对性能指标函数寻优，而是基于最

优控制理论的一阶必要条件，通过变分学和拉格朗日

算子求解哈密顿多点边值问题[6]。在理想情形下，间接

法能够给出高精度的优化结果，但其推导过程相对复

杂，并且求解过程对初始猜测值的依赖性较强。直接

法直接对性能指标函数进行优化，利用参数化或离散

化方法将最优控制问题转化为非线性规划（NonLinear
Programming，NLP）问题，进而借助成熟的数值求解

器获取最优轨迹。相比于间接法，直接法对初始猜测

的依赖性低，且构造简单、收敛性好、易于程序化。

凸优化作为直接法的重要分支，具有对初始猜测

不敏感的特性，并且能够在多项式时间复杂度内确保

收敛到全局最优解[3]。序列凸优化（Sequential Convex
Programming，SCP）通过迭代求解一系列凸优化子问
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题来逼近原问题的解，其通用性较强，适于处理复杂

约束下的轨迹优化问题。杨奔等[7]构建了一种基于序列

凸优化的再入轨迹优化方法，并通过数值仿真验证了

该方法在求解精度与计算效率方面的优势。Szmuk等[8]

提出一种连续凸化的方法，针对存在气动阻力和新型

非凸控制约束的燃料最优动力着陆问题提出了有效的

解决方案。Li等[9]通过自适应策略改进序列凸优化算

法，成功实现了多阶段火星上升器的快速轨迹优化，

在收敛性和计算时间方面表现出优越性能。

然而，传统轨迹优化方法大多是在确定性条件下

寻找最优解，并未在优化过程中考虑实际工程中各类

不确定因素的影响。为此，近年来研究者开始关注考

虑不确定性的鲁棒轨迹优化，在优化中引入不确定

性，从而提升结果在统计意义上的稳定性。Marmo[10]

归纳了从确定性问题向随机问题过渡的描述方式，并

探讨了鲁棒轨迹优化的分类要素。江秀强[11]基于优化

目标对鲁棒优化问题进行分类，并介绍了序贯优化与

混合不确定性评估、鲁棒协同优化两类典型的鲁棒优

化方法。

机会约束规划（Chance Constrained Programming，
CCP）是应对不确定性的一种典型方法，要求随机约

束条件至少在一定置信水平下成立，本质是将传统的

确定约束替换为概率约束[12]。针对概率函数及其导数

难以直接计算的问题，通常使用确定性函数对随机约

束进行近似表达。然而这种近似处理将对原始问题的

最优性产生影响，增强问题的保守性。文献[13]提出

Bernstein近似方法，提供了一种一致性的松弛方案以

处理随机约束。Zhao等[14]进一步提出了Split-Bernstein
方法，显著降低了近似保守性。文献[15]提出了一种

平滑可微的概率函数替代机会约束，为概率近似提供

了更贴合实际的模型。同时，这种平滑可微函数形式

的机会约束能够更方便地向凸约束进行转化，可借助

成熟的凸优化算法高效求解。

本文的主要创新在于，使用机会约束描述火星上

升过程中的不确定性，将一种新型的平滑可微概率近

似函数与序列凸优化框架结合，用于求解包含机会约

束的火星上升轨迹优化问题，并通过对比实验证明了该

方法在同等风险水平下能够获得燃料更优（即保守性

更低）的轨迹。后续章节内容安排：第1节对问题建模；

第2节对约束条件进行近似和转化；第3节进行数值仿真。

 1    问题建模

本文针对两级固定推力火星上升器开展轨迹优化

方法研究，本节对此最优控制问题进行建模。如图1所

示，两级固体MAV发射后的具体飞行过程分为上升

段、滑行段、入轨段，目标是到达预定的环火轨道[9]。

其中上升段和入轨段为两个推进段，上升段第一级燃

料燃尽；入轨段开始时第一级分离，第二级点火继续

推进。后续阐述中使用数字下标区分3个不同飞行阶

段。本文主要符号及上下标说明如表1所示。

 
 

日标轨道

第一级脱落

上升段 滑行段 入轨段

第二级

第一级 第一级
燃尽

第一级
点火

第二级
点火

进入目标
轨道

1

2

3

 
图 1    火星上升器飞行阶段示意图[9]

Fig. 1    Schematic diagram of flight phases of MAV[9]

 
 

表 1    主要符号/上下标说明

Table 1    Main symbols, superscripts and subscripts notes
符号/
上下标

含义
符号/
上下标

含义

x 状态 µ 随机变量均值

r 位置矢量/m σ 随机变量标准差

v 速度矢量/（m·s–1） ε 机会约束置信概率

m 质量/kg γ 机会约束最大允许误差

t 时间/s P(·) 概率

τ 离散化时间因子 E(·) 期望

u 推力方向矢量 f (x,u) 动力学方程

T 推力大小/N φ[x(t f )] 终端约束

D 气动阻力大小/N χ 近似函数自变量

Vrel 相对速度/（m·s–1） Ψ 近似阶跃函数

ρ 大气密度/（kg·s–3） α 近似函数参数

g 重力加速度（m·s–2） vio 实际违反率

R 行星半径/m δ 信赖域约束半径

GMm 火星引力常数/（m3·s–2） 上标“n” 第n次迭代

Isp 发动机比冲/s 下标“0” 初始位置

L 角动量方向矢量 下标“f” 终端位置

a 轨道半长轴/m 下标“1”“2”“3” 区分不同飞行阶段

e 轨道偏心率/（°） 下标“*” 上一次迭代结果

i 轨道倾角/（°） 下标“ref” 给定参考值

Ω 升交点赤经/（°） 下标“e” 地球参数

J 性能指标 下标“m” 火星参数

ξ 随机变量
 

MAV的上升过程涉及多种不确定性，如初始定位

的不确定性、推力幅值的随机波动、火星大气的随机

干扰、火星自转误差等。其中，初始位置和推力幅值

的不确定性直接影响优化程序中相应的初始位置约束

和推力幅值约束，其机会约束的构造更加方便，对结

果的影响更加直观，易于理解，因此本文考虑初始位

置和推力幅值的不确定性。其余不确定性若可借助随
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机变量进行表征，并且确定所研究的约束与不确定性

源之间的关系，则可作类似扩展。其中不确定性源的

影响机理建模是扩展的难点所在。

 1.1    目标函数

由于火星上升器的主要任务是转移所采集的火星

样品，因此上升轨迹的优化目标为尽可能提高可搭载

样品质量。除样品以外，上升器的质量组成还包括系

统干重及燃料质量。其中系统干重由机械结构、敏感

器、执行机构等多种因素决定，不能轻易削减，因此

选取燃料最优策略，以最小化燃料消耗为目标，从而

为样品提供更大的质量空间。即

J = −m f ,3 (1)

m f ,3其中， 表示第三阶段结束时火星上升器的质量。

 1.2    约束条件

r =
[
x,y,z

]T v =
[
vx,vy,vz

]T
m x

u

火星上升器建模为质点，受三自由度平动控制。

其位置向量 、速度向量 和质

量 共同组成状态向量 ；控制输入为推力方向矢量

。火星大气稀薄，密度约为地球的1%，气动升力忽

略不计。假设MAV飞行过程中仅受到火星万有引力、

气动阻力以及可控推力的作用。考虑力的方向，整理

得到动力学约束，如式（2）所示

ṙ(t) = v(t)

v̇(t) = −GMm

r2 ∥r∥ r+
T
m

u− D
m∥Vrel∥

Vrel

ṁ = − T
Ispge

(2)

GMm

Isp ge

Vrel Vrel

其中： 为火星引力常数；T为推力大小；D为气动

阻力大小； 为发动机比冲； 为地球标准重力加速

度大小； 为上升器相对于火星的速度。D和 的

计算公式如下

D =
1
2
ρCDS ∥Vrel∥2 (3)

Vrel = v−ωm× r (4)

ρ=ρ0 exp(−h/hs)

ρ0=1.58×10−2 kg/m3 hs=9 354.5 m
其中：ρ为当地大气密度，由公式 给

出 [16]， ，比例高度 ；

CD、S分别为MAV的气动阻力系数和参考面积；ωm为

火星自转角速度。

MAV最终进入环火轨道，终端状态需满足严格的

轨道要素约束，包括半长轴、轨道倾角、偏心率、升

交点赤经等。当目标轨道为理想圆形时，终端约束可

参照文献[17]表示为



∥∥∥r(t f ,3)
∥∥∥−a = 0∥∥∥v(t f ,3)
∥∥∥− √GMm/a = 0

r(t f ,3)Tv(t f ,3) = 0
r(t f ,3)T L = 0
v(t f ,3)T L = 0

(5)

L=[sinΩsin i,−cosΩsin i,cos i]T

a e i

Ω

其中： 为目标轨道角动

量的单位方向矢量（在火星质心惯性坐标系中定

义）； 为轨道半长轴； 为轨道偏心率； 为轨道倾

角； 为升交点赤经。

由于上升过程分为3个阶段，因此需要依据实际情

境对上升器相邻阶段的状态进行衔接。第二阶段初与

第一阶段末位置、速度和质量均保持连续；而第二阶

段向第三阶段过渡时，虽然位置和速度仍然连续，但

第一级的分离导致质量在第三阶段初发生突变。因此

添加连接点约束如下
x(t0,2) = x(t f ,1)
r(t0,3) = r(t f ,2)
v(t0,3) = v(t f ,2)
m(t0,3) = m(t f ,2)−m1

(6)

rn
0 = rref rref = [xref ,yref ,zref]

rn
0 = [xn

0,y
n
0,z

n
0]

ξx ξy ξz

ξx ∼ N(µx,σ
2
x) ξy ∼ N(µy,σ

2
y) ξy ∼ N(µy,σ

2
y)

γx γy γz

εx εy εz

上升器初始位置约束在确定性轨迹优化问题中的

表述为 ，其中 为给定的发射

位置坐标， 为第n次迭代的初始位置。假

设三轴初始位置分别受到 、 、  3个随机变量的影

响， ， ， ，三

轴初始坐标的最大允许误差分别设定为 、 、 ，

可接受概率阈值分别为 、 、 。则初始位置的机

会约束描述如下

P
(∣∣∣rn

0(1)− xref + ξx

∣∣∣−γx ⩽ 0
)
⩾ εx (7)

P
(∣∣∣rn

0(2)− yref + ξy
∣∣∣−γy ⩽ 0

)
⩾ εy (8)

P
(∣∣∣rn

0(3)− zref + ξz
∣∣∣−γz ⩽ 0

)
⩾ εz (9)

T

T3

T3,ref T n
3

ξT ∼ N(µT,σ
2
T) γT εT

本文所研究的两级火星上升器控制约束如式（10）
所示。在确定性轨迹优化问题中，推力幅值 以常量

形式给出。本文研究第二个推进段、即上升器飞行第

三阶段推力幅值 的不确定性，记推力幅值标称值为

，第n次迭代的推力幅值为 。假设随机变量分布

，最大允许误差为 ，置信水平为 ，

则推力幅值机会约束表述如式（11）所示。

∥u∥ = 1, U = u ·T (10)

P
(∣∣∣T n

3 −T3,ref + ξT
∣∣∣−γT ⩽ 0

)
⩾ εT (11)
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至此，建立起以式（1）为目标函数，以式（2）、

式（5）~（11）为约束条件的最优控制问题。

 2    约束条件的近似与转化

 2.1    机会约束的近似

H(F(ξ))

针对概率函数及其导数难以直接计算的问题，本

文借助类似单位阶跃函数的指标函数 将机会约

束表述为期望的形式

H(F(ξ)) =
1, F(ξ) ⩾ 0

0, F(ξ) < 0
(12)

P(F(ξ) ⩽ 0) = 1−E(H(F(ξ))) ⩾ ε (13)

F(ξ) ⩾ 0 F(ξ) < 0

P(·) E(·)
其中： 与 分别表示某个事件成立或不

成立； 表示某个事件发生的概率； 表示某个事

件发生概率的期望值。

然而，阶跃函数包含跳跃点，在原点处不可导，

使得后续机会约束的凸化处理难以进行，因此需要继

续对阶跃函数进行近似。本文采用文献[18]中提出的

平滑可微近似函数替代机会约束，其具体形式如式（14）
所示。相比于Bernstein等其他形式近似函数，此平滑

可微近似可以在一定程度上降低保守性。

Ψ (α,χ) =
(α+ p)eαχ

αeαχ+qe−αχ
(14)

χ α > 0 p ⩾ q > 0其中： 表示一个事件； 、 为参数。

p = 1 q = 0.5 α Ψ (α,χ)

α

Ψ

当 、 时， 取不同值对应的 的

图像如图2所示。由图2可见，随着参数 逐渐增大，

逐渐逼近单位阶跃函数。关于这一点，文献[18]中给

出了理论证明，因此这里不再赘述。
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图 2    单位阶跃函数近似图像

Fig. 2    Graph of approximation of Heaviside function
 

x

H Ψ

下面以初始位置 坐标为例，对机会约束进行近

似。首先，基于式（13），概率约束式（7）可表示为

式（15）所示期望形式；其次，如式（16），将阶跃

函数 替换为平滑可微函数 ；最后应用马尔可夫链

ξx

{ξi}M1

蒙特卡洛抽样策略（MCMC）[19]求解期望形式问题，

如式（17），依据随机变量 所遵循的概率密度函数

生成大量样本点 ，从而计算近似的期望值。

E
(
H
(∣∣∣xn

0 − xref + ξx

∣∣∣−γx

))
⩽ 1−εx (15)

E
(
Ψ
(
α,
∣∣∣xn

0 − xref + ξx

∣∣∣−γx

))
⩽ 1−εx (16)

1
M

∑
i∈IM

Ψ
(
α,
∣∣∣xn

0 − xref + ξx

∣∣∣−γx

)
⩽ 1−εx (17)

M IM其中： 为样本点的数量； 为样本集。同理，机会

约束式（8）、（9）、（11）依照上述流程进行近似

1
M

∑
i∈IM

Ψ
(
α,
∣∣∣yn

0− yref + ξy
∣∣∣−γy

)
⩽ 1−εy (18)

1
M

∑
i∈IM

Ψ
(
α,
∣∣∣zn

0− zref + ξz
∣∣∣−γz

)
⩽ 1−εz (19)

1
M

∑
i∈IM

Ψ
(
α,
∣∣∣T n

3 −T3,ref + ξT
∣∣∣−γT

)
⩽ 1−εT (20)

 2.2    非凸约束的转化

第1节建立的最优控制问题包含较多非凸项，本节

将非凸约束转化为凸约束，从而使其可通过序列凸优

化方法求解。

∥u∥ = 1

针对形式较为简单的非凸约束，无损凸化（松

弛）可以将非凸约束解析等价地转化为简单的凸约

束，其关键在于问题变换前后没有损失。使用无损凸

化方法将控制约束式（10）中的 转化为二阶锥

凸约束形式

∥u∥ ⩽ 1 (21)

针对形式较为复杂、无法进行无损凸化的非凸约

束，如上节最优控制问题中的动力学约束、终端状态

约束、机会约束，可使用连续线性化方法进行近似。

连续线性化的核心思想是以局部线性近似来简化复杂

非线性系统。该方法基于泰勒级数展开原理，在给定

工作点附近将非线性函数表示为线性增量形式，从而

获得局部线性化模型。

ẋ= f (x,u)

ẋ x∗

φ[x(t f )] = 0

对于动力学约束，将方程（2）记为 。基

于一阶泰勒展开， 在给定状态 处进行近似线性

化，如式（22）。对于终端状态约束，式（6）可记

为 ，同样采用一阶泰勒展开进行近似，如

式（23）。

ẋ ≈ f (x∗,u∗)+ A(x− x∗)+B(u−u∗) (22)
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φ[x(t f )] ≈ φ[x∗(t f )]+ Aφ[x(t f )− x*(t f )] = 0 (23)

A = ∂
f
∂x
∣∣∣x=x∗ ,u=u∗ B = ∂

f
∂u
∣∣∣x=x∗ ,u=u∗

Aφ =
∂φ[x(t f )]
∂x(t f )

∣∣∣x(t f )=x∗(t f ) x* u∗

其中：雅可比矩阵 ， ，

； 、 分别为上一次迭代产

生的状态和控制变量。

需要注意的是，在迭代开始时提供的初始猜测通

常并不理想，零终端约束在数值计算时可能不易实

现。即使原始问题是可行的，近似子问题可能仍然是

不可行的，即出现人为不可行[20]问题。因此将零约束

松弛为不等式约束，如式（24）。同时在目标函数中

引入相应惩罚项以保证收敛，如式（25）。∣∣∣φ[x∗(t f )]+ Aφ(x∗)[x(t f )− x*(t f )]
∣∣∣ ⩽ ∆φ (24)

J = −m f ,3+ωφ∆φ (25)

Ψ

x

∣∣∣xn
0 − xref + ξx

∣∣∣−γx = χ
n
∣∣∣xn

0 − xref + ξx

∣∣∣−γx = χ
n−1

Ψ (α,χ) χn−1

对于非凸机会约束（17）～（20），近似函数

的形式较为复杂，因此需要进行与上文类似的线性

化处理。下面仍以初始 坐标约束（17）为例进行机会

约束的转化，约束（18）～（20）采用相同方式处

理。记 ， ，

对函数 在 处进行一阶泰勒展开

1
M

∑
i∈IM

[
Ψ (α,χn−1)+ AΨ (χn−χn−1)

]
⩽ 1−εx (26)

χ另外，由于 的定义中包含绝对值运算，上述约

束实际上并不是单个约束，而是联合机会约束。依据

文献[21]中提出的方法，该联合机会约束可以转化为

如下形式进行求解

AΨ=
∂Ψ (α,χ)
∂χ

∣∣∣χ=χn−1其中， 。

1
M

∑
i∈IM

[
Ψ (α,χn−1

1 )+ AΨ (χn
1−χn−1

1 )
]
⩽ εx,1

1
M

∑
i∈IM

[
Ψ (α,χn−1

2 )+ AΨ (χn
2−χn−1

2 )
]
⩽ εx,2

εx,1+εx,2 ⩽ 1−εx

(27)

χn
1 = xn

0 − xref + ξx−γx χn
2 = −(xn

0 − xref + ξx)−γx

χn−1
1 χn−1

2 εx,1 εx,2

其中： ； ；

、 同理； 、 被称为分配风险参数，作为

新的优化变量。

δ

需要注意的是，当状态变量和控制变量的变化范

围较大时，上述一阶泰勒展开的误差可能过大，导致

局部线性化不成立。因此，为了确保线性化的有效性，

使用式（28）、（29）所示信赖域约束对状态变量和

控制变量的变化范围进行限制， 称为信赖域约束半径。

∥x− x∗∥ ⩽ δx (28)

∥u−u∗∥ ⩽ δu (29)

 3    数值仿真

 3.1    归一化与离散化

Rm
√

Rmgm

√
Rm/gm gm

Rm gm

首先，为了消除不同类型数据的数量级差异可能

带来的不利影响，位置、速度、时间、力类型的物理

量分别使用算子 、 、 、 进行归一

化处理。其中 为火星半径， 为火星表面重力加速度。

t =
[
(t f − t0)τ+ (t f + t0)

]
/2

t0

t f τ

τ ∈ [−1,1]

其次，基于公式 将实际时

间区域转换到高斯离散点区间，其中 为阶段开始

时间， 为阶段结束时间， 为离散化时间因子，

。之后基于梯形数值积分将连续动力学方程

离散化。

 3.2    轨迹优化结果及对比

本文研究的目标轨道参数和机会约束归一化参数

分别见表2、表3。使用序列凸优化算法分别迭代求解

确定性、传统鲁棒、机会约束轨迹优化问题，得到在

确定性及考虑不确定性情况下仍能达到目标轨道的上

升轨迹，结果如图3所示。
  

表 2    MAV目标轨道参数

Table 2    Target orbital parameters of MAV
目标轨道参数 数值

轨道高度/km 300
轨道倾角/（°） 29.5
轨道偏心率 0

升交点赤经/（°） 253.2
近地点幅角/（°） 0

  

表 3    机会约束归一化参数

Table 3    Normalized parameters of chance constraints
变量 标称值 µ均值 σ标准差 γ最大允许误差 ε置信水平

x0 –0.089 2 0 0.001 0.003 0.9
y0 –0.993 5 0 0.001 0.003 0.9
z0 0.070 1 0 0.001 0.003 0.9
T3 215.448 2 0 1 2 0.9

 

图3中显示了上升器整个飞行过程中的状态变化以

及轨道参数的变化，可以清晰地辨别出飞行过程的3个
阶段：

1）上升段，第一级燃料耗尽，将上升器速度迅速

提升至2 300 m/s以上；

2）无动力滑行段，上升器仅靠惯性飞行，速度平

缓下降，高度持续上升，阶段结束时上升器已接近300 km
目标高度；

3）入轨段，起始时刻第一级分离导致质量瞬间降

低，而后第二级发动机启动，进行最后的入轨调整。

3种方法的最终轨道高度、倾角、偏心率、升交点赤经
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均达到目标轨道参数要求，第二级燃料有若干剩余。

由图3结果可得，考虑初始位置和推力幅值的不确

定性时，包含机会约束的序列凸优化算法仍然能够按

照预定的3个飞行阶段到达设定的300 km目标圆轨道，

所有轨道参数均成功收敛到目标值，证明了本文提出

方法的可行性和有效性。
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图 3    轨迹优化结果

Fig. 3    Trajectory optimization results
 

由于程序中引入了机会约束和随机变量，以及数

值求解的机器误差等，优化时间及最终指标值存在较

小的波动范围。因此本文进行了多组仿真，并对优化

结果做平均处理。最终得到3种方法的性能指标、平均

迭代次数及平均运行时间如表4所示。
 
 

表 4    性能指标及迭代参数对比

Table 4    Comparison of performance indicators and
iteration parameters

方法 性能指标 迭代次数 迭代时间/s

确定性 –76.484 5 87 260.512 8
鲁棒优化 –77.598 4 55 159.847 5
机会约束 –78.150 3 83 428.004 2

 

由表4中结果可知，相比于确定性轨迹优化，机会

约束轨迹优化由于引入随机变量而获得了更优的性能

指标，体现出随机优化的裨益。另一方面，机会约束

使得优化程序更加复杂，平均运行时间比确定性轨迹

优化更长。

相比于不允许违反约束的传统鲁棒轨迹优化，机

会约束轨迹优化同样得到了更优的性能指标。这是因

为机会约束允许以一定概率违反约束，从而保守性更

低。然而，其迭代次数和运行时间均大于传统鲁棒轨

迹优化。

综合来看，机会约束轨迹优化算法的结果更优，

但计算效率较低。导致计算效率低的原因可能在于，

上述机会约束问题的求解包含通过大量随机样本近似

概率期望的过程。尤其针对推力幅值的不确定性，每

次迭代的所有时间点均需要执行马尔科夫链蒙特卡洛

抽样策略，因此耗费大量计算时间。另外，优化结果

具有一定的随机性可能也是导致迭代次数多、计算时

间长的原因之一。因此，提高机会约束轨迹优化程序

的收敛性和计算速度将是未来的一个重点研究方向。

 3.3    机会约束的风险管理作用分析

ε

1−ε
机会约束的基本描述中， 为满足约束的概率阈

值，可以理解为置信水平，相应地 可以称为风险

参数。生成10万个如表3所示参数的正态分布随机变

量，进行蒙特卡洛仿真，统计存在不确定性时关于最

大允许误差的实际违反率，从而分析机会约束的风险

管理作用。其中关键指标“实际违反率”定义为：vio =
违反约束的蒙特卡洛次数/总蒙特卡洛次数，即随机试

验中违反约束的比例。

ε ∈ [0.75−0.99]针对初始位置的不确定性，在 中

每隔0.01选择一个数据点进行测试，并将结果进行插
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ε值拟合，得到直观的 与三轴实际违反率之间的关系，

如图4所示。由图4中统计拟合结果可见，初始位置三

轴实际违反率始终低于设定的风险参数，并且实际违

反率随着风险参数的改变而相应变化。
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图 4    初始位置机会约束实际违反率

Fig. 4    Actual violation rates of initial position chance constraints
 

针对推力幅值的不确定性，设定风险参数为0.1，
进行有无机会约束的对比仿真，得到第三阶段推力实

际违反率结果如图5所示。由图5可见，若不针对推力

幅值不确定性进行处理，则实际违反率可能远远超出

设定风险参数；而加入机会约束可以将实际违反率控

制在风险参数以内。
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图 5    推力幅值约束实际违反率

Fig. 5    Actual violation rates of thrust amplitude constraints

以上结果表明，在求解包含不确定性的轨迹优化

问题时，可基于机会约束对问题风险进行灵活调控，

验证了机会约束的风险管理作用。

 3.4    概率近似函数保守性对比

Ψ采用Bernstein近似函数、本文近似函数 分别对

初始位置机会约束进行近似取值，统计随机变量下的

实际违反率，从而进行保守性对比。Bernstein近似函

数的具体形式为

Φ(αχ) = eαχ (30)

Ψ

对比结果记录在表5中。由表5可得，两种近似函

数所得实际违反率均小于风险参数，然而近似函数

所得违反率更加接近风险参数。因此本文近似方式

的保守性更低，指标值更小，即得到了燃料消耗更少

的上升轨迹。
 
 

表 5    不同近似函数优化结果对比

Table 5    Comparison of optimization results with different
approximation functions

近似函数 viox vioy vioz (1−ε) 指标值

Φ 0.015 64 0.014 61 0.015 53 0.1 –77.43
Ψ 0.080 39 0.081 04 0.079 42 0.1 –78.149 8

 4    结　论

本文针对两级定推力、三飞行阶段的火星上升

器，将初始位置和推力幅值的不确定性描述为机会约

束，建立起考虑不确定性的机会约束轨迹优化问题模

型；针对概率函数及其导数难以计算的问题，采用一

种新的平滑近似函数和马尔科夫链蒙特卡洛采样策

略，将概率约束转化为确定性约束；使用无损凸化、

连续线性化对包含机会约束在内的非凸约束进行了凸

化处理，而后使用序列凸优化方法迭代求解，成功获

得满足目标参数的优化轨迹。

本文的创新点和主要贡献在于：采用一种新的平

滑近似函数构造机会约束，并与序列凸优化框架结

合，用于求解火星上升器轨迹优化问题；优化结果表

明本文所提出的机会约束轨迹优化方法可获得比确定

性优化和传统鲁棒优化更优的性能指标，即所得燃料

消耗更低；蒙特卡洛仿真验证了机会约束的风险管理

作用，并且对比试验表明本文采用的近似函数具有更

低的保守性。

本文研究仍存在一定的局限性，如未考虑火星上

升过程中的其他不确定性因素、迭代求解时间较长、

实时性不高等。因此，下一步的研究方向包括：多源

不确定性耦合建模；嵌入更高效的求解器以提升计算

速度；设计自适应策略以提高收敛速度等。同时，未
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来将研究算法可能的潜在局限性，例如对概率分布假

设的敏感性，并探索将本方法应用于其他任务场景，

例如存在大气参数不确定性的火星进入段轨迹优化。
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Chance-Constrained Trajectory Optimization for Mars Ascent Vehicle Based
on Sequential Convex Optimization

GUO Chunzheng1
，WANG Pengyu1

，GUO Minwen2,3
，HUANG Xiangyu2,3

，GUO Yanning1

（1. School of Astronautics，Harbin Institute of Technology，Harbin 150001，China；

2. Beijing Institute of Control Engineering，Beijing 100094，China；

3. State Key Laboratory of Space Intelligent Control，Beijing 100094，China）

Abstract：The Mars ascent vehicle is tasked with sending Martian samples into space orbit, and its trajectory optimization is a

crucial part of the Mars sample return mission. The scenario of the Mars ascent mission is complex and subject to various

uncertainties. However, traditional trajectory optimizations are mostly based on nominal models, with limited ability to address

uncertainties. In this thesis, the uncertainties in the initial position and thrust amplitude were described as chance constraints, so a

chance-constrained trajectory optimization problem was established. Then the optimal trajectory was iteratively solved using

sequential convex optimization method. Numerical simulation results verified the effectiveness of the proposed method. Comparisons

also demonstrated that this method achieved better performance indicators and exhibited less conservatism than traditional robust

optimization. In addition, a comparative analysis of the risk management effect of chance constraints and the conservatism of

probability approximation functions was conducted.

Keywords：Mars ascent vehicle；trajectory optimization；chance constraint；sequential convex optimization

Highlights：
●　A new smooth approximation function is adopted to construct chance constraints, and it is combined with the sequential convex
optimization framework to solve the trajectory optimization problem.
●　It is demonstrated by comparison that the proposed chance-constrained trajectory optimization method realizes superior fuel
performance and reduced conservatism.
●　The role of chance constraints in risk management is analyzed and verified in detail and verified.

[责任编辑：宋宏，英文审校：宋利辉]
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