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摘　要：针对火星大气制动降轨过程中稀薄流区大气受季节和昼夜等因素影响而存在较大动态误差的
问题，建立气动力作用下的轨道动力学方程，研究探测器稀薄流气动参数计算方法，分析大气参数动态误差

对气动力及制动降轨效果的影响。结合火星探测应用，仿真分析火星大气制动过程中的探测器气动特性以

及轨道变化特性。为保证探测器制动过程中的安全和持续时间要求，给出了理想的大气制动降轨走廊范围

及导航精度需求，具有一定的工程参考价值。
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　　火星探测是当前国内外深空探测的热点之
一。对于火星探测任务，大速度增量需求导致的

发射质量及携带燃料的局限是制约任务的重要因

素。大气制动降轨方法是使探测器既节省推进燃

料又快速准确地到达目标轨道的有效手段。这一

技术能最大限度地降低所需燃料的质量，探测器

也能承载更多的有效载荷，完成更多的科学探测

任务；在有效载荷质量不变的情况下减轻探测器

总质量，降低对火箭运载能力的要求，节省发射

成本。

目前，在深空探测任务中已成功实施４次大
气制动降轨［１－３］，具体参数见表１。

表１　大气制动降轨技术典型应用
Ｔａｂ．１　Ｔｙｐｉｃａｌａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｏｆａｒｅｏｂｒａｋｉｎｇ

探测器

Ｍａｇｅｌｌａｎ ＭＧＳ Ｏｄｙｓｓｅｙ ＭＲＯ

发射年份 １９８９ １９９６ ２０００ ２００５

制动前近心点／ｋｍ １７０ １２０ １１０ １１０

制动前远心点／ｋｍ ８４５０ ５４２００ ２６２００ ４４０００

制动前周期／ｈ ３．２ ４５ １８ ３４

制动后近心点／ｋｍ ２００ １１０ １２０ １２０

制动后远心点／ｋｍ ５４０ ４３０ ５４０ ５００

制动后周期／ｈ １．６ １．９ ２．０ １．９

燃料节省／ｋｇ ４９０ ３３０ ３２０ ５８０

 收稿日期：２０１５－０５－０２
基金项目：国家重点基础研究发展计划资助项目（２０１４ＣＢ７４４２００）；上海市深空探测技术重点实验室资助项目（１３ｄｚ２２６０１００）
作者简介：方宝东（１９７８—），男，上海人，博士研究生，Ｅｍａｉｌ：ｆａｎｇｂｄ＠１２６．ｃｏｍ；

吴美平（通信作者），男，教授，博士，博士生导师，Ｅｍａｉｌ：ｗｕｍｅｉｐｉｎｇ＠ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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　　可见，大气制动技术在行星探测任务中发挥着
重要的作用，该技术目前仅美国成功应用［４－６］，在我

国刚刚起步，暂无工程实际应用，值得深入研究。

在大气制动过程中，探测器在近火点处于火

星高层大气稀薄流区，探测器需要保持稳定的姿

态，并经受与火星高层大气摩擦产生的过载和气

动热。制动的高度与任务时间和任务安全性密切

相关：太高则任务时间太长，影响科学探测任务的

执行；太低则存在坠毁的风险［７－１０］。火星高层大

气易受季节和昼夜变化影响，大气密度、温度等参

数动态误差变化大［１１－１３］。本文从探测器本体和

太阳帆板能够承受的过载和热流以及探测任务执

行时间等实际工程约束条件出发，研究火星大气

动态误差对制动降轨的影响，确定合适的制动走

廊范围，进而提出对探测器导航定轨的精度要求。

１　大气制动降轨基本原理

火星大气制动降轨方法利用火星上层大气的

阻力作用来改变探测器的速度，从而使探测器达

到预定轨道［１４－１６］。探测器进入环火大椭圆轨道

后，通过改变近火点的高度，使轨道近火点处于火

星上层大气中。当探测器经过近火点附近时利用

大气与探测器的摩擦阻力来减缓运行速度，从而

降低远火点的高度。通过一系列这样的制动过程

后，再将近火点高度提高到火星大气层外，最终实

现探测器减速至预定轨道运行，整个大气制动过

程如图１所示。

图１　火星大气制动降轨原理图
Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇｉｎＭａｒｓ

大气制动降轨初期，由于近火点速度较大，气

动阻力较大，可使远火点高度降低得较快；大气制

动末期，随着远火点高度的降低，近火点速度减

小，气动阻力减小，远火点高度降低变慢，直至降

低至要求高度。

２　数学建模

２．１　动力学方程

探测器在大气层外时，在火星惯性坐标系下

描述探测器的运动状态。当轨道高度低于

１２５ｋｍ时，大气密度大于２×１０－８ｋｇ／ｍ３，气动力
大于引力的 １／１０５，认为探测器进入火星大气。
探测器进入火星大气后，在火星固连坐标系下描

述探测器的运动状态。气动力和力矩的计算是在

探测器本体坐标系下进行的，应用时需要转换到

火星固连坐标系下［１７－１９］。

在大气层内，火星固连坐标系下轨道动力学

方程为：

δ
·
＝Ｖｃｏｓγｃｏｓχｒｃｏｓλ

（１）

λ
·
＝Ｖｃｏｓγｓｉｎχｒ （２）

ｒ＝Ｖｓｉｎγ （３）

Ｖ
·
＝－μ
ｒ２
ｓｉｎγ＋Ｔｃｏｓα－Ｄｍ ＋　　　　　　

Ω２ｒｃｏｓλ（ｓｉｎγｃｏｓλ－ｃｏｓγｓｉｎχｓｉｎλ） （４）

γ＝
Ｖ
ｒ－

μ
ｒ２( )Ｖｃｏｓγ＋Ｔｓｉｎα＋ＬＶｍ ｃｏｓσ＋２Ωｃｏｓχｃｏｓλ＋

Ω２ｒｃｏｓλ（ｃｏｓγｃｏｓλ＋ｓｉｎγｓｉｎχｓｉｎλ）
Ｖ （５）

χ＝－Ｖｃｏｓγｃｏｓχｔａｎλｒ ＋（Ｔｓｉｎα＋Ｌ）ｓｉｎσｍＶｃｏｓγ
＋

２Ω（ｔａｎγｓｉｎχｃｏｓλ－ｓｉｎλ）－Ω
２ｒｃｏｓχｃｏｓλｓｉｎλ
Ｖｃｏｓγ

（６）
其中：δ为经度，λ为纬度，ｒ为探测器到火心的距
离，Ｖ为探测器的速度，γ为轨迹倾角，χ为航向
角，Ｔ为推力，Ｄ为气动阻力，Ｌ为气动升力，Ω为
火星自转角速度，α为攻角，σ为滚转角，ｍ为探
测器质量。

在大气层外，惯性系下探测器的运动可描

述为：

δ
· ＝Ｖ

ｃｏｓγｃｏｓχ

ｒｃｏｓλ
（７）

λ
· ＝Ｖ

ｃｏｓγｓｉｎχ

ｒ
（８）

ｒ ＝Ｖｓｉｎγ （９）

Ｖ
· ＝－μ

ｒ２
ｓｉｎγ ＋Ｔｍ （１０）

γ ＝
Ｖ

ｒ
－ μ
ｒ２Ｖ( ) ｃｏｓγ （１１）

χ ＝－Ｖ
ｃｏｓγｃｏｓχｔａｎλ

ｒ
（１２）

其中：δ为赤经，λ为赤纬，ｒ为探测器到火心的
距离，Ｖ为探测器的速度，γ为轨迹倾角，χ为
航向角，Ｔ为推力。

·５６·
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２．２　气动参数计算

火星大气制动处于火星高层大气，气动参数

计算需考虑稀薄气体效应，一般的气体动力学理

论都是以连续介质假设为前提的，当流动中分子

的平均自由程与物体特征尺度相当时，气体分子

间断效应就会显现出来，连续介质假设不再成

立［２０－２２］。因此，针对火星大气制动气动参数计算

问题，需要研究稀薄气体条件下气动参数的计算

方法。

设来流分子数密度为ｎ∞，来流温度为Ｔ∞，分
子速度分量为Ｖｘ，Ｖｙ，Ｖｚ，来流速度为Ｖ∞。入射分
子的速度分布函数为：

ｆｉ＝ｎ∞
ｍ

２πｋＴ( )
∞

３／２

ｅｘｐ －ｍ２ｋＴ（ｕ
′２＋ｖ′２＋ｗ′２[ ]）

（１３）
其中，ｋ是Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ常数，ｕ′，ｖ′，ｗ′是分子热运动
速度的３个分量。

ｕ′＝Ｖｘ－Ｖ∞ｓｉｎθ
ｖ′＝Ｖｙ＋Ｖ∞ｃｏｓθ
ｗ′＝Ｖ

{
ｚ

（１４）

根据分布函数，通过计算入射分子（Ｖｘ＞０的
为入射分子）带来动量和反射分子（Ｖｘ＜０的为反
射分子）带走的动量的统计平均值就可以得到物

体表面的压力和剪切应力。

ｐ＝
ρ∞Ｖ

２
∞

２Ｓ２
｛Ｑ＋Ｒ［１＋ｅｒｆ（Ｓｓｉｎθ）］｝ （１５）

τ＝
－σρ∞Ｖ

２
∞ｃｏｓθ

２槡πｓ
Ｎ （１６）

其中：Ｑ，Ｒ，Ｎ的表达式分别为：

Ｑ＝２－σ′

槡π
Ｓｓｉｎθ＋σ′２

Ｔｗ
Ｔ槡[ ]
∞
ｅ－（Ｓｓｉｎθ）２

Ｒ＝（２－σ′） １２＋（Ｓｓｉｎθ）[ ]２ ＋σ′２ π
Ｔｗ
Ｔ槡 ∞
（Ｓｓｉｎθ）

Ｎ＝ｅ－（Ｓｓｉｎθ）２＋槡π（Ｓｓｉｎθ）［１＋ｅｒｆ（Ｓｓｉｎθ













）］

（１７）

其中：ρ∞为来流密度，Ｓ为Ｖ∞／ ２ｋＴ∞槡 ／ｍ。
从式（１５）～（１７）可以看到，决定物体表面的

压力ｐ和剪切力 τ的参数有：来流条件 ρ∞，Ｖ∞，
Ｔ∞，壁面温度和来流温度比 Ｔｗ／Ｔ∞，来流和物面
的夹角 θ，物体表面动量适应系数 σ′，σ，分子质
量ｍ。

有了壁面压力和剪切应力的表达式，就可以根

据给定的物体表面几何形状，积分得到作用于物体

上的轴向力、法向力和俯仰力矩，从而得到轴向力

系数ＣＡ、法向力系数ＣＮ和偏航力矩系数Ｃｍｚ。

根数气动力系数可以得到轴向和法向气动力

的大小为：

Ａ＝１２ρｖ
２ＣＡＳ／ｍ （１８）

Ｎ＝１２ρｖ
２ＣＮＳ／ｍ （１９）

阻力Ｄ、升力Ｌ和轴向力Ａ、法向力Ｎ之间的
转换关系为：

Ｄ＝Ａｃｏｓα＋Ｎｓｉｎα （２０）
Ｌ＝－Ａｓｉｎα＋Ｎｃｏｓα （２１）

２．３　大气模型

火星大气按照成分、温度、气体同位素特征以

及大气气体的物理性质，一般分为上、中、下三层。

２００ｋｍ以上为上层大气，４５～２００ｋｍ为中层大
气，４５ｋｍ以下为下层大气［２３－２５］。

火星的大气密度不仅与高度有关，而且具有

明显的季节性变化特点［２６－２８］。由于火星大气参

数动态误差的存在使得不同探测任务测量到的火

星大气参数差异较大，如图２所示。

图２　ＭＧＳ，ＭＲＯ，ＯＤＹ测量的大气密度
Ｆｉｇ．２　ＡｔｍｏｓｐｈｅｒｅｄｅｎｓｉｔｙｍｅａｓｕｒｅｄｂｙＭＧＳ／ＭＲＯ／ＯＤＹ

火星大气模型有指数模型、大气平均变化性

质模型、ＭａｒｓＧＲＡＭ大气模型等［２９－３１］。以 Ｍａｒｓ
ＧＲＡＭ大气模型为例，其温度、声速、压强、密度随
高度变化的曲线如图３所示。

不同的大气密度模型建模的机理不同，其数

值也迥异，如表２所示为三种大气模型参数对比。
大气平均变化性质模型的有效使用范围通常

在３０ｋｍ以下，其计算所得的大气密度数据与
ＭａｒｓＧＲＡＭ提供的数据在３０ｋｍ以下符合得较
好。指数大气模型在 ５０ｋｍ以上时与 Ｍａｒｓ
ＧＲＡＭ模型差距较大，在高度达到１２５ｋｍ时，其
比值达到５∶１。

·６６·
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图３　ＭａｒｓＧＲＡＭ大气模型参数变化曲线
Ｆｉｇ．３　ＣｕｒｖｅｏｆＭａｒｓＧＲＡＭｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

表２不同大气模型数据对比
Ｔａｂ２　Ｃｏｍｐａｒａｔｉｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｍｏｓｐｈｅｒｅｍｏｄｅｌｓ

高度／
ｋｍ

大气密度／（ｋｇ·ｍ－３） 比例

Ｍａｒｓ

ＧＲＡＭ２００５①
指数模型② ＮＡＳＡ＿ＡＭＳ ①／②

１３０ ３．７６Ｅ－０９ １．７３Ｅ－０８ — ０．２２

１２０ １．１９Ｅ－０８ ５．８６Ｅ－０８ — ０．２０

１１０ ４．１４Ｅ－０８ １．９３Ｅ－０７ — ０．２１

１００ １．５９Ｅ－０７ ６．１６Ｅ－０７ — ０．２６

９０ ６．０１Ｅ－０７ １．８８Ｅ－０６ — ０．３２

８０ ２．２９Ｅ－０６ ５．５１Ｅ－０６ — ０．４２

７０ ８．７３Ｅ－０６ １．５５Ｅ－０５ — ０．５６

６０ ３．１８Ｅ－０５ ４．２１Ｅ－０５ — ０．７５

５０ １．０８Ｅ－０４ １．１２Ｅ－０４ — ０．９６

４０ ３．４０Ｅ－０４ ２．９５Ｅ－０４ — １．１５

３０ ９．８０Ｅ－０４ ７．７４Ｅ－０４ １．０４Ｅ－０３ １．２７

２０ ２．６３Ｅ－０３ ２．０４Ｅ－０３ ２．４８Ｅ－０３ １．２９

１０ ６．４７Ｅ－０３ ５．３９Ｅ－０３ ５．９９Ｅ－０３ １．２０

０ １．５５Ｅ－０２ １．４４Ｅ－０２ １．５０Ｅ－０２ １．０８

因此，在火星大气制动降轨任务中，采用任何

一种大气模型都不能准确表示火星大气密度状

态，必须考虑火星稀薄大气动态误差的影响。

３　仿真分析

为了分析大气参数误差对制动降轨的影响，

本节在给出基本设计约束条件后，对大气制动近

火点高度进行了选取，对大气参数误差对轨道的

影响进行了计算。

３．１　基本设计约束

面向应用需求，对火星探测器实际模型进行简

化处理，图４给出了大气制动期间探测器简化模型
图，其中太阳帆板是主要的制动面（即迎风面）。

图４　大气制动过程制动面与来流夹角
Ｆｉｇ．４　Ａｎｇｌｅｂｅｔｗｅｅｎｂｒａｋｅｓｕｒｆａｃｅａｎｄ
ｉｎｃｏｍｉｎｇｆｌｏｗｄｕｒｉｎｇａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇ

·７６·
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本算例采用了如下计算条件：火星探测器制

动捕获后进入近火点高度为１１０ｋｍ，远火点高度
为８００００ｋｍ的环火大椭圆轨道；太阳帆板面积
为１２ｍ２，与Ｙ轴方向的夹角为３０°；火星大气来
流速度取４８００ｍ／ｓ；流动特征长度取７３ｍ；流场
计算区域为Ｘ方向（－１０ｍ，１０ｍ），Ｙ方向（－２０ｍ，
２０ｍ），Ｚ方向（－３ｍ，３ｍ）。火星大气模型以
ＭａｒｓＧＲＡＭ２００５给出的高度间隔１ｋｍ大气模型
参数进行插值计算得出，插值方法采用分段三次

Ｈｅｒｍｉｔｅ插值。
来流气体温度、密度、压强及其对应的努森

数、雷诺数见表３。

表３　火星大气高度－密度－努森数对应表
Ｔａｂ．３　ＭａｒｓａｔｍｏｓｐｈｅｒｅｈｅｉｇｈｄｅｎｓｉｔｙＫｎｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ

高度／

ｋｍ

密度／

（ｋｇ·ｍ－３）

努森数

Ｋｎ

雷诺数

Ｒｅ

温度／

Ｋ

压强／

Ｐａ

９０ ６．０１Ｅ－７ ２．１９Ｅ－１１．６４Ｅ＋２ １３９ １．６０Ｅ－２

１００ １．５９Ｅ－７ ８．２７Ｅ－１４．３４Ｅ＋１ １３９ ４．２３Ｅ－３

１１０ ４．１４Ｅ－８ ３．０６ １．１３Ｅ＋１ １４９ １．１９Ｅ－３

１２０ １．１９Ｅ－８ １．０３Ｅ＋１ ３．２４ １５８ ３．６７Ｅ－４

１３０ ３．７６Ｅ－９ ３．１６Ｅ＋１ １．０２ １７０ １．２３Ｅ－４

１４０ １．０９Ｅ－９ ９．０８Ｅ＋１２．９６Ｅ－１ ２４５ ５．２０Ｅ－５

１５０ ４．７３Ｅ－１０ １．９３Ｅ＋２１．２９Ｅ－１ ２８８ ２．７０Ｅ－５

３．２　大气制动近火点高度分析

获取合适的大气阻力是进行大气制动降轨的

关键环节。大气制动降轨过程中，若气动力偏小

就无法达到快速减小环火轨道半长轴的目的；若

气动偏大，可能会导致探测器的关键结构被破坏。

大气制动过程中，设计确定合适的气动力需

要综合考虑多方面要素，包括了近火点处飞行速

度、近火点高度、探测器构型等。因此，精确地对

探测器在大气制动过程中所遇到的气动力状态进

行模拟计算是非常重要的。

为了分析大气制动模型的稀薄气体动力学特

性，根据轨道特点计算探测器的阻力系数变化情

况如图５所示，气动阻力系数随大气密度的增加
而降低。偏航力矩系数变化如图６所示，偏航力
矩系数的符号与侧滑角相反，故探测器在制动过

程中为姿态稳定状态。

动压和气动阻力的变化曲线如图７、图８所
示，动压随高度的降低呈指数形式地增加，阻力的

变化与其是一致的。

在实际的大气制动过程中，为了获取合适的

大气阻力进行大气制动，而又不至于破坏探测器

图５　阻力系数随来流密度的变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄ

ｃｏｍｉｎｇｆｌｏｗｄｅｎｓｉｔｙ

图６　偏航力矩系数变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌｃｕｒｖｅｏｆｙａｗｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

图７　动压随高度的变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄａｌｔｉｔｕｄｅ

的关键结构，需要根据实际的飞行状况和探测器

的材料特性来给定一个制动范围，即将探测器表

面的热流密度和表面压力的上下极限值控制在一

定的区域内。若低于这个高度，探测器所承受的

·８６·
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图８　阻力随高度的变化曲线
Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｄｒａｇｆｏｒｃｅａｎｄａｌｔｉｔｕｄｅ

最大压力将超过预定边界，有可能对探测器的结

构造成破坏，必须避免。由仿真结果可以得出两

个结论：一是近火点附近动压随高度的变化敏感，

以标称模型曲线为例，在高度１００ｋｍ附近，高度
每变化１ｋｍ，动压变化２０％左右；二是大气模型
偏差对动压的影响很大，若大气模型有 ±５０％的
偏差，则对应的动压最大值将是最小值的３倍。
因此，大气制动的近火点偏差对探测器的过载和

热流影响很大，需要精确控制大气制动时近火点

的高度。结合工程经验，取大气制动近火点高度

为１１０ｋｍ。

３．３　大气参数误差对轨道的影响

根据探测器大气制动过程中受力分析可知，

探测器在大气制动过程中，主要受火星引力和气

动阻力作用。依据轨道动力学方程可以计算出探

测器的速度变化△Ｖ、高度变化△Ｈ，继而获得整
个大气制动过程中轨道的变化情况。

在大气制动过程中，通过轨道仿真可根据探

测器能允许的制动区域及制动需求来调整探测器

的姿态以获取最优的轨道变化量，并最终达到最

优的大气制动轨道。大气制动轨道仿真框图如图

９所示。

图９　大气制动轨道仿真框图
Ｆｉｇ．９　Ａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇｏｒｂｉｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍ

根据上节的基本设计参数，目标轨道选取

１０００ｋｍ×１５００ｋｍ的环火轨道，大气制动降轨期

间探测器姿态维持在零攻角附近，其仿真结果如

图１０所示。
从图１１、图１２可见，采用大气制动降轨方法使

环火轨道远火点高度从８００００ｋｍ降低至１５００ｋｍ

图１０　大气制动过程仿真结果
Ｆｉｇ．１０　Ａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔ

图１１　大气制动过程轨道半长轴变化情况
Ｆｉｇ．１１　Ｓｅｍｉｍａｊｏｒａｘｉｓｖａｒｉａｔｉｏｎｄｕｒｉｎｇａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇ

图１２　大气制动过程轨道偏心率变化情况
Ｆｉｇ．１２　Ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｖａｒｉａｔｉｏｎｄｕｒｉｎｇａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

·９６·
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将耗时约１２０ｄ。整个过程中探测器的轨道远火
点的高度不断降低，制动效果明显。大气制动过

程使探测器近火点速度减小了１０６０ｍ／ｓ，可节约
４４０ｋｇ燃料。

在大气制动初期，探测器在近火点处速度较

大，每轨大气制动产生的速度增量较大，半长轴衰

减明显。当大气制动末期，每轨大气制动产生的

速度增量逐渐减小。整个过程中轨道周期同时持

续减小，因此半长轴衰减近似呈线性趋势。

考虑到目前火星大气模型存在较大的误差，且

由于季节变化，大气模型参数存在周期性波动，为

保证工程应用过程中的可靠性，对大气模型进行

±３０％，±５０％的拉偏进行对比仿真，如图 １３
所示。

图１３　大气参数拉偏后的制动效果
Ｆｉｇ．１３　Ａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇｅｆｆｅｃｔｄｅｖｉａｔｉｎｇｆｒｏｍｎｏｍｉｎａｌｍｏｄｅｌ

结果显示，当大气模型存在３０％以上的偏差
时，远火点可能降低至安全高度以下，存在撞击火

星的危险。特别是在大气制动末期，由于轨道周

期的减小，环火轨道远火点高度呈加速衰减趋势，

每天的衰减速率大致为５００ｋｍ。
火星大气密度随高度变化，且呈近似指数变

化的特点，轨道高度越低密度变化越显著。因此

在近火点处高度的差异对制动降轨的影响巨大。

如图１４所示，若近火点高度大于１１５ｋｍ，完成上
述的大气制动降轨任务将耗时２２３ｄ。这对于实
际的工程任务而言，往往是难以接受的。而另一

方面，近火点高度的下降将导致气动力呈指数增

大。在制动末期，若轨道近火点高度低于

１０５ｋｍ，大气密度偏差大于３０％，将导致每天远
火点高度额外衰减５００ｋｍ以上，存在坠入火星大
气的危险。

面向深空探测任务中的应用需求，考虑火星

大气模型存在３０％偏差，综合探测器对气动力的
承受能力及大气制动降轨过程持续时间等约束，

大气制动降轨轨道近火点选取为１１０ｋｍ±５ｋｍ

是较为理想的大气制动降轨走廊范围。在目标轨

道高度在１０００ｋｍ附近的火星大气制动降轨任务
中，根据所选取的标称走廊范围，探测器在近火点

高度１１０ｋｍ实施大气制动降轨需要具备导航精
度优于５ｋｍ的导航能力，以保证探测器能及时抬
高近火点轨道高度，确保安全进入工作轨道。

图１４　不同近火点高度的制动降轨时间
Ｆｉｇ．１４　Ａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇｄｕｒａｔｉｏｎｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｅｒｉｇｅｅａｌｔｉｔｕｄｅｓ

４　结论

火星大气受季节、昼夜等因素复杂多变，大气

模型参数存在较大的动态误差，是在火星大气制

动降轨任务中必须考虑的因素。通过对大气制动

过程轨道动力学方程、气动力计算方程及火星大

气模型的建模与仿真，研究了火星大气制动降轨

过程中火星大气动态误差对制动降轨动压、阻力

和时间的影响。仿真结果表明，大气参数动态误

差对制动降轨影响巨大，甚至导致探测器存在撞

击火星的危险。综合探测器对气动力的承受能力

及大气制动降轨过程持续时间等约束，轨道近火

点选取为１１０ｋｍ±５ｋｍ是理想的大气制动降轨
走廊范围。本文的研究结果具有一定的工程应用

价值。在下一步的研究过程中将综合考虑姿态控

制误差、气动力气动热的耦合作用等因素的影响。
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