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摘    要： 火星上升器的设计与其轨迹设计紧密相关，而现有方法大都将MAV（Mars Ascent Vehicle）的分级优化和轨

迹优化解耦计算，其计算效率低且鲁棒性较差。提出了一种基于高斯伪谱法的两级MAV分级与轨迹耦合多阶段优化算法，

它以MAV的发射总质量最小为目标函数，并考虑了MAV设计约束、MAV的质量模型约束、轨迹的路径约束和控制约束等

限制条件。利用该方法可以同时求得发射总质量最小的两级MAV分级参数和一条燃耗最优的上升轨迹，解决了由于不合理

的两级MAV分级设计导致的轨迹优化算法无法收敛的问题。数值仿真结果表明该方法具有较快的收敛速度，且对初值选取

的敏感度较小、具有较强的鲁棒性。
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0    引　言

火星是离地球最近的类地行星，对火星的探测有

助于人类进一步理解认识太阳系的起源和演变，将宇

宙科学推上新台阶[1]。在人类成功实施火星着陆探测之

后，采样返回将是火星探测的下一个里程碑[2-3]。火星

上升器（Mars Ascent Vehicle，MAV）发射总质量是

关系到火星采样返回任务可行性的关键因素，不仅关

系到所能携带的火星样本的质量，而且直接影响火星

表面上升轨迹设计。同时，它也关系到火星发射支持

系统的质量，进一步影响到火星登陆器的质量，最后

传导到地球上火箭的运载能力要求上。MAV每增加1
kg，则地球发射质量将相应增加约8 kg[4]。而在当前技

术条件下每将1 kg的有效设备送上火星需要花费约

100万美元的成本[5]。所以MAV的设计不仅需要考虑火

箭的运载能力、火星进入下降着陆（Entry，Descent
and Landing，EDL）能力的可行性约束[6]，还面临着经

济性的考虑。

为了实现最轻的火星上升器设计，必须对MAV分

级参数和上升轨迹进行优化。上升器参数包括各级火

箭的干重、燃料质量、推力、比冲等。轨迹优化的经

典应用领域为火箭的最优控制问题[7-10]，在该问题中给

定火箭参数，要求以燃耗最优为目标函数进行轨迹优

化以得到最优的控制量。Betts对轨迹优化问题的求解

方法进行了概括分析，将其分为解析法和数值法，其

中数值法又可以分为直接法和间接法[11]。高斯伪谱法

是直接法的一种，Patterson提出了一种自适应的高斯

伪谱优化方法并开发了相应的Matlab软件GPOPS-II[12]。

国内的杨希祥基于高斯伪谱法做了固体火箭快速轨迹

优化研究[13]。如果火箭分级参数设计得不合理，那么

轨迹优化问题就无法收敛得到理想的优化结果，针对

这一问题Coskun提出了一种基于高斯伪谱法的优化方

法，能够将火箭分级优化和轨迹优化耦合[14]。Benito也
将高斯伪谱法引入到MAV的上升轨迹优化问题中来[15]。

本文以火星上升器总发射质量最小为目标函数，基

于高斯伪谱法设计了一种针对两级MAV的分级与轨迹

耦合多阶段优化算法，最终得到MAV总发射质量最小

的火星上升器分级参数以及一条燃耗最优上升轨迹。

1    问题描述

1.1    飞行方案

在火星表面发射入轨所需的速度增量与地球相比
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大大减小，适合采用两级MAV设计。本论文中上升器

从火星表面起飞入轨的飞行方案如图 1所示，第1级点

火开始是一个很短的大推力的动力上升段；然后是长

时间的无动力滑行段一直到上升轨道的远拱点处；进

一步在远拱点处第2级火箭点火进行轨道圆化进入目标

圆轨道，然后释放火星样本舱，最终由火星轨道器实

现对火星样本舱的交汇捕获以及返回地球[16-18]。
 

1 500 km 

 
图 1    火星上升器飞行方案

Fig. 1    MAV fly profile
 

1.2    坐标系定义

(x̂, ŷ, ẑ)

ẑ x̂ ŷ

x̂

火星质心惯性坐标系 ：坐标系原点位于火

星质心； 轴为火星自转轴； 与 轴在火星赤道平面

上； 轴正方向指向春分点，构成右手直角坐标系。

1.3    两级MAV质量模型

Mdry Mprop

Mfixed

一个一般化的两级MAV的质量模型如图 2所示。

每一级的质量由干重 和燃料质量 组成[19]。而每

级干重又由固定质量 和与燃料质量相关的可变质

量组成。

Mdry = (1+ contigency)(Mfixed+SMF ·Mprop) (1)

contigency其中： 为裕度系数；SMF为可变质量系数。
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图 2    一般化的两级MAV质量模型

Fig. 2    The universal model for 2-stage MAVs
 

燃料质量由每级的干重、载荷质量、速度增量以

及燃料比冲决定，燃料质量为

Mprop = (Mdry+MPL)(e
∆V

IspgE −1) (2)

MPL其中： 为载荷质量。

第1级的载荷包括第2级总质量加上有效载荷的

质量。

1.4    动力学模型

假设火星为旋转的标准圆球，只考虑空气阻力作

用，在火心惯性直角坐标系下建立MAV上升段的动力

学方程为

ṙ = v (3)

v̇ = − µ
∥r∥3

r+
T i

m
u− D

m∥vrel∥
vrel (4)

ṁ = − T i

g0I i
sp

(5)

vrel = v−ω× r (6)

D =
1
2

CdS ρ∥vrel∥2 (7)

ρ = ρ0e−h/hS (8)

r v u

vrel

T i I i
sp g0

ω

Cd

ρ ρ0

其中： 为位置向量； 为速度向量； 为推力方向向量

作为控制量；m为MAV质量； 为MAV相对火星速

度； 为每级火箭推力； 为每级火箭比冲量； 为

地球海平面重力加速度； 为火星自转角速度；D为空

气阻力加速度大小； 为气动阻力系数；S为上升器参

考面积； 为火星大气密度，取火星大气模型常数  =

0.015 8 kg/m3；hs = 9 354.5 m[20]。

2    两级MAV的分级与轨迹耦合多阶段
优化算法

将两级MAV的总发射质量最小化问题转化为两级

MAV的分级与轨迹耦合多阶段优化问题。根据两级

MAV的飞行方案将两级MAV的分级与轨迹耦合优化

问题分为3个阶段：动力段、滑行段、圆化段。

2.1    目标函数与优化变量

对于MAV的总发射质量最小化问题，其目标是使

得总发射质量最小，等效于最小化第一阶段的初始质

量，其目标函数为

J = m(1)
(
t(1)
0

)
(9)

u(1)(t) u(3)(t)

v(i)(t) r(i)(t)

mprop,1

mprop,2

tb1 tb2

轨迹优化问题需要优化的变量有2个推力阶段的控

制量  和  、滑行时间tc，以及3个阶段的速度

 和位置  。对于MAV的总发射质量最小化问

题，则需要在上述基础上增加MAV各级质量作为优化

变量，而各级的质量是关于各级燃料质量   、
 的函数，如果各级推力为恒定则可将其等效为优

化燃烧时间  、  。
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2.2    动力学约束

动力学约束由第1节中的动力学模型给出。由于

MAV总发射质量最小化问题需要对各级燃料质量进行

优化，所以增加了消耗的燃料质量作为状态量，需要

增加式（10）所示的微分方程作为动力学约束。

ṗ(i) =
T (i)

g0I(i)
sp

(10)

其中：p为消耗的燃料质量。

2.3    边界约束

本节将给出MAV总发射质量最小化问题各阶段的

边界约束条件。

1）第1级推力段

r0 v0初始时刻为零，初始位置 和初始速度 给定，初

始的燃料消耗质量为零，即

p(1)
0 = 0 (11)

2）无动力滑行段

无动力滑行段的初始条件由第1级推力段的终端状

态给出，即由2个阶段的连接点约束决定。

r(2)(t(2)
0 )− r(1)(t(1)

f ) = 0 (12)

v(2)(t(2)
0 )− v(1)(t(1)

f ) = 0 (13)

m(2)(t(2)
0 )−m(1)(t(1)

f ) = 0 (14)

p(2)(t(2)
0 )− p(1)(t(1)

f ) = 0 (15)

为了增加MAV进入火星稳定轨道的概率，MAV
将一直滑行到滑行轨道的远拱点再进行轨道圆化，即

该阶段的终端约束为径向速度为零，即

v(2)
r

(
t(2)

f

)
=

v(2)
(
t(2)

f

)
· r(2)

(
t(2)

f

)
r(2)

(
t(2)

f

) = 0 (16)

3）轨道圆化

该初始条件由滑行段的终端状态给出，由两个阶

段的连接点约束决定。在此阶段的开端MAV进行一、

二级火箭分离，抛弃第1级的同时第2级火箭点火进行

轨道圆化，所以第2级轨道圆化段与无动力滑行段间的

连接点约束要考虑第1级干重质量。连接点约束为

r(3)(t(3)
0 )− r(2)(t(2)

f ) = 0 (17)

v(3)(t(3)
0 )− v(2)(t(2)

f ) = 0 (18)

m(3)(t(3)
0 )+mdry1(mprop1)−m(2)(t(2)

f ) = 0 (19)

mprop1 = p(2)(t(2)
f ) (20)

将第2级轨道圆化段的初始燃料消耗质量设置为

零，即

p(3)
0 = 0 (21)

该阶段的终端条件为进入目标轨道，即满足给定

的轨道要素，与轨迹优化问题类似，但是需要增加终

端质量约束为

e
(
r
(
t3

f

)
,v

(
t3

f

)
,µ

)
= e f (22)

a
(
r
(
t3

f

)
,v

(
t3

f

)
,µ

)
= a f (23)

i
(
r
(
t3

f

)
,v

(
t3

f

)
,µ

)
= i f (24)

m(3)
f = mdry2(mprop2)+mOS (25)

mprop2 = p(3)(t(3)
f ) (26)

e f = 0 a f = RM +horbit horbit

e f

升交点赤经可以通过改变发射时间来调整，因此

本文中不考虑升交点赤经约束，目标轨道为圆轨道所

以 ， ， 为目标轨道高度。虽然

圆轨道是数学上最简单的轨道，但是在现实中由于各

种扰动很难实现精确的圆轨道，如果将离心率设为零

将会带来一些数值计算上的困难，比如伪震荡和不收

敛。对于 引入误差范围如下式所示。

0 ⩽ e f ⩽ 0.000 1 (27)

2.4    路径约束

1）第1级推力段

u horbit

该阶段的路径约束包括推力方向约束，保证控制

量 为单位向量，

∥u(t)∥ = 1 (28)

飞行高度约束

∥r(t)∥ ⩾ RM (29)

动压约束

1
2
ρ∥vrel∥2 ⩽ qmax (30)

推力角约束如式（31），推力角为推力方向与相

对火星速度的夹角，其计算方程如式（32）所示，由

于使用3DoF模型无法表示攻角，用推力角近似攻角。

Γ (t) ⩽ Γmax = 20◦ (31)

Γ (t) = arcos
(

u (t) · vrel (t)
vrel (t)

)
(32)

2）无动力滑行段

该阶段的飞行高度约束以及动压约束与第1级推力

段相同，因为整个过程没有推力，所以并没有推力方

向和推力角约束。
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3）轨道圆化段

该阶段在大气层外所以无需考虑动压和推力角约

束，但推力方向和飞行高度约束与第1级推力段相同。

3    高斯伪谱法

高斯伪谱法属于直接法中的配点法，在处理分级

与轨迹耦合优化问题时，通过在一系列拉格朗日高斯

（Legendre Gauss，LG）点上构建拉格朗日多项式来

逼近状态变量和控制变量[13]，进一步对得到的多项式

求导来近似状态量的导数，将微分方程转换为代数方

程。对于终端条件和目标函数中的积分项使用高斯积分

来替换，将积分方程也转换为代数方程，把分级与轨迹

耦合优化问题离散后转换为非线性规划问题进行求解。[
t0, t f

]
[−1,1]

首先需要将原优化问题的时间区间从 变换到

区间，时间变换过程为

τ =
2t

t f − t0
−

t f + t0

t f − t0
(33)

τ ∈ [−1,1]在时域区间 中取N个LG点，再加上初始

时刻一共N + 1个节点，在这一系列节点上构建拉格朗

日多项式近似状态量与控制量，为

X (τ) =
N∑

i=0

Li (τ) X (τi) (34)

Li (τ) =
N∏

j=0, j,i

τ−τ j

τi−τ j
(35)

X (τ) Li (τ)其中： 为状态量； 为拉格朗日插值基函数。

控制量近似方程可通过类似方法得到。

对（34）求导可以得到状态量关于时间的导数为

Ẋ (τn) =
N∑

i=0
L̇i (τn) X (τi) =

N∑
i=0

Dni (τn) X (τi) (n = 1,2, · · · ,N)

(36)

D其中： 为拉格朗日插值基函数的微分矩阵。

基于式（36）可以将LG点处的动力学方程约束转

换为代数方程形式为

N∑
i=0

Dni (τn) X (τi)− t f−t0

2 f
(
Xn,Un, τn; t0, t f

)
=0(n=1,2, · · ·,N)

(37)

终端状态也需要满足动力学方程约束，将动力学

方程从初始时刻积分至终端时刻可以得到终端状态量，

使用高斯积分近似积分项，可以得到终端状态量为

X
(
τ f

)
= X (τ0)+

t f − t0

2

N∑
n=1

wn f
(
Xn,Un, τn; t0, t f

)
(38)

wn其中： 为高斯权重。

加上各离散点处的边界条件和路径约束就可以将

两级MAV分级与轨迹耦合优化问题离散化为非线性规

划问题，求得满足约束条件的状态量和控制量使得目

标函数最小。

4    仿真实验与分析

对提出的基于高斯伪谱法的两级MAV的分级与轨

迹耦合多阶段优化算法仿真，目标轨道参数、发射点

位置以及两级MAV质量模型参数的详细输入值都由

表 1给出[19]。仿真程序在Matlab环境下运行，计算机

CPU为2.67 GHz Core i5，仿真计算得到两级MAV的分

级优化结果如表 2所示，同时得到一条标称上升轨迹

如图 3～9所示。
 

表 1    两级MAV分级与轨迹耦合优化算法仿真输入参数

Table 1    Input parameters of two-stage MAV coupled staging-
trajectory optimization algorithm simulation

输入参数 参数值

目标轨道高度/km 390

目标轨道倾角/（°） 45

发射点纬度/（°） 0

发射仰角/（°） 90

发射方位角/（°） 45

第1级固定质量 /kg 5.7

第1级可变质量系数/% 23.5

第1级裕度系数/% 0

第1级推力/N 15 632

第1级比冲/s 285

第2级固定质量/kg 21.3

火星样本质量/kg 5

第2级可变质量系数/% 18.1

第2级裕度系数/% 0

第2级推力/N 900

第2级比冲/s 236
 

表 2    两级MAV分级优化结果

Table 2    The result of two-stage MAV staging optimization

MAV分级参数 最优值

第1级干重/kg 38.19

第1级燃料质量/kg 138.26

第1级燃烧时间/s 24.72

第2级干重/kg 26.13

第2级燃料质量/kg 26.68

第2级燃烧时间/s 68.62

总发射质量/kg 234.27

随机初值优化时间/s 446.88
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图 3    上升高度随时间变化曲线

Fig. 3    Altitude vs. time
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图 4    飞行速度随时间变化曲线

Fig. 4    Speed vs. time
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图 5    轨道倾角随时间变化曲线

Fig. 5    Inclination vs. time
 

由图 3～5可知滑行段时间约为565 s，燃耗最优的轨

迹并不是在第1级耗尽时达到目标轨道倾角，而是留下约

2.5°的轨道倾角误差留给第2级进行调整；由图 6～7
第1级控制量可得发射方位角为42.5°，仰角为40.5°，
第2级进行轨道圆化的推力方向接近于固定方向；由于

MAV的气动阻力系数Cd在这里被设定为简单的恒定值

0.2 [21]，所以得到的动压值只能作为一个概略的定性

值，由图 8知由于燃烧时间短，第1级耗尽点高度较

低，在第1级耗尽点处达到了动压的峰值，可以考虑增

加燃烧时间以提高耗尽点高度，以降低耗尽点的动压

使其为在峰值之后的一个较小值，可以减小滑行段姿

态保持的难度；图 9中第1级的推力角起始值约为60°，
之后快速减小并保持在5°以下，这是因为推力角是推

力与M A V相对火星速度的夹角，而在起始时刻

MAV相对火星速度为零，这里的起始推力角是由数值

计算误差得到的。
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图 6    第一阶段的控制量随时间变化曲线

Fig. 6    Control vs. time for phase 1
 

 

控
制
量

t/s

0.8

0.6

0.4

0.2

0

−0.2

−0.4
0 590

阶段 3 控制量vs时间

600 610 620 630 640 650 660

u1

u2

u3

 
图 7    第三阶段的控制量随时间变化曲线

Fig. 7    Control vs. time for phase 2
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图 8    动压随时间变化曲线

Fig. 8    Dynamic pressure vs. time
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图 9    第1级推力角随时间变化曲线

Fig. 9    Thrust angle vs. time for phase 1
 

通过仿真计算可知，该优化算法的初值在给定范

围内随机选取都能在约7 min内收敛得到最优结果，计

算精度达到10-6量级。

5    结　论

以火星采样返回任务中的两级火星上升器为研究

对象，利用高斯伪谱法设计了在复杂多约束条件下两

级MAV分级与轨迹耦合多阶段优化算法，以求得总发

射质量最小的两级MAV分级设计以及燃耗最优的上升

轨迹。该算法将MAV的分级优化与轨迹优化耦合在一

起，解决了由于不合理的分级参数导致轨迹优化无法

收敛的问题。通过仿真验证可以得到如下结论。

1）为达到燃耗最优的目的，两级MAV的第1级将

留下一定的轨道倾角偏转量由第2级完成。

2）为减小两级MAV在滑行段的姿控难度可以适

当减小第1级火箭的推力进而减小第1级耗尽点的动压。

3）提出的优化算法对于初值选择的敏感度较小，

具有较强的鲁棒性，且收敛速度较快，方便于进行快

速的两级MAV设计优化。

本文仅考虑了总发射质量最小和燃耗最优作为性

能指标的火星表面上升段轨迹设计问题，而在实际应

用中还需要考虑飞行时间、火星轨道器观测跟踪范围

等其他因素，未来需要针对MAV上升轨迹的多性能指

标优化开展进一步的研究。

参 考 文 献

JONES A. Achieving Mars sample return on a single ares V launch[D].

Alabama：The University of Alabama in Huntsville，2010.

[1]

MATTINGLY R，MAY L.  Mars  sample  return as  a  campaign[C]//

Aerospace Conference，2011 IEEE. Big Sky，MT，USA：IEEE，2011.

[2]

于登云，孙泽洲，孟林智，等. 火星探测发展历程与未来展望[J]. 深空

探测学报，2016，3（2）：108-113.

YU D Y，SUN Z Z，MENG L Z，et al. The development process and

[3]

prospects for Mars exploration[J]. Journal of Deep Space Exploration，

2016，3（2）：108-113.

RÉGNIER P，KOECK C，SEMBELY X，et al. Rendezvous GNC and

system  analyses  for  the  Mars  sample  return  mission[C]//56th

International Astronautical Congress of the International Astronautical

Federation，the  International  Academy  of  Astronautics，and  the

International Institute of Space Law. Fukuoka，Japan：IAF，2005.

[4]

WHITEHEAD  J.  Defining  the  Mars  ascent  problem  for  sample

return[C]//AIAA SPACE 2008 Conference & Exposition. San Diego，

California：AIAA，2008.

[5]

LI S，JIANG X Q. Review and prospect of guidance and control for

Mars atmospheric entry[J]. Progress in Aerospace Sciences，2014（69）：

40-57.

[6]

DUKEMAN G A. Atmospheric ascent guidance for rocket-powered

launch  vehicles[C]//AIAA  Guidance，Navigation，and  Control

Conference and Exhibit，Guidance，Navigation，and Control and Co-

located Conferences. Monterey，California：AIAA，2002.

[7]

LU  P，SUN  H，TSAI  B.  Closed-loop  endoatmospheric  ascent

guidance[J]. Journal of Guidance Control and Dynamics，2003，26（2）：

283-294.

[8]

SEYWALD  H，CLIFF  E  M.  Neighboring  optimal  control  based

feedback law for the advanced launch system[J]. Journal of Guidance，

Control，and Dynamics，1994，17（6）：1154-1162.

[9]

郭延宁，马广富，曾添一，等.  基于燃料最优解的火星精确着陆制导

策略研究[J]. 深空探测学报，2015，2（1）：61-68.

GUO Y N，MA G F，ZENG T Y，et al. Mars precision landing guidance

strategy based on fuel  optimal solutions[J].  Journal  of  Deep Space

Exploration，2015，2（1）：61-68.

[10]

BETTS  J  T.  Survey  of  numerical  methods  for  trajectory

optimization[J].  Journal  of  Guidance control  and dynamics，1998，

21（2）：193-207.

[11]

PATTERSON  M  A，RAO  A  V.  GPOPS-II：a  Matlab  software  for

solving multiple-phase optimal control problems using hp-adaptive

Gaussian  quadrature  collocation  methods  and  sparse  nonlinear

p r o g r a m m i n g [ J ] .  A C M  T r a n s a c t i o n s  o n  M a t h e m a t i c a l

Software（TOMS），2014，41（1）：1.

[12]

杨希祥，张为华. 基于Gauss伪谱法的固体运载火箭上升段轨迹快速

优化研究[J]. 宇航学报，2011，32（1）：15-21.

YANG X X，ZHANG W H. Rapid optimization of ascent trajectory for

solid launch vehicles based on Gauss pseudospectral method[J]. Journal

of Astronautics，2011，32（1）：15-21.

[13]

COSKUN E C. Multistage launch vehicle design with thrust profile and

trajectory optimization[D]. Turkey：Middle East Technical University，

2014.

[14]

BENITO J，JOHNSON B J. Trajectory optimization for a Mars ascent

vehicle[C]//AIAA/AAS Astrodynamics Specialist Conference. Long

Beach，California，USA：AIAA，2016.

[15]

O’NEIL W J，CAZAUX C. The Mars sample return project[J]. Acta

Astronautica，2000，47（2–9）：453-465.

[16]

FERREIRA E，AUGROS P，ORTEGA G.  GNC design  for  a  Mars

ascent vehicle[C]//6th International ESA Conference on Guidance，

Navigation and Control Systems . Loutraki，Greece：ESA，2006.

[17]

孟林智，董捷，许映乔，等. 无人火星取样返回任务关键环节分析[J].

深空探测学报，2016，3（2）：114-120.

MENG L Z，DONG J，XU Y Q，et al. Analysis of key technologies for

[18]

274 深空探测学报 2018年



unmanned  Mars  sample  return  mission[J].  Journal  of  Deep  Space

Exploration，2016，3（2）：114-120.

WOOLLEY R. A simple analytic model for estimating Mars ascent

vehicle mass and performance [C]//Aerospace Conference，2015 IEEE.

Big Sky，MT，USA：IEEE，2015：1-11.

[19]

江秀强.  大不确定性条件下火星进入高精度组合导航方法研究[D].

南京：南京航空航天大学，2015.

JIANG X Q，Study on high-precision integrated navigation technology

for Mars entry under large uncertainty[D]. Nanjing：Nanjing University

of Aeronautics and Astronautics，2015.

[20]

WHITEHEAD J C. Trajectory analysis and staging trades for smaller[21]

Mars  ascent  vehicles[J].  Journal  of  spacecraft  and  rockets，2005，

42（6）：1039-1046.

作者简介：

柯森锎（1992– ），男，硕士研究生，主要研究方向：火星采样返回任务

的导航制导与控制

李爽（1978– ），男，教授，主要研究方向：航天器动力学与控制、深空

探测技术、航天技术新概念。本文通信作者。

通信地址：江苏省南京市御道街29号南京航空航天大学航天学院

（210016）

电话：（025）84896039

E-mail：lishaung@nuaa.edu.cn

Minimum-Fuel Mars Ascent Trajectory Design Based on
Gauss Peseudospectral Method

KE Senkai1,2，LI Shuang1,2
，XIAO Dongdong3

，WANG Weihua3
，NIE Qinbo3

（1. College of Astronautics， Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 210016，China；

2. Laboratory of Space New Technology，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 210016，China；

3. Shanghai Aerospace Control Technology Institute，Shanghai 201109，China）

Abstract：Mars Ascent Vehicle（MAV）design is closely related to trajectory design. However，the existing method mostly

decoupled the staging optimization and trajectory optimization，resulting in computational inefficiency and poor robustness. A

coupled staging-trajectory multiphase optimization algorithm is proposed in this paper for a two-stage MAV design. Considering

given vehicle，mission，path and control constraints，the objective of the optimization algorithm is to minimize the Gross Lift-off

Mass（GLOM）of the two-stage MAV，and the algorithm is based on Gauss pseudospectral method. By using this algorithm，an

optimal staging design is obtained，and an optimal trajectory is designed to minimize propellant consumption simultaneously. And

the algorithm solves the problem that trajectory optimization algorithm couldn’t converge due to the unreasonable MAV staging

design. In addition，numerical simulations show that the coupled staging-trajectory multiphase optimization algorithm have good

robustness and strong convergence.

Key words：Mars sample return（MSR）；Mars ascent vehicle（MAV）；coupled staging-trajectory optimization；Gauss

pseudospectral method（GPM）

High lights：
●　A method of coupled staging-trajectory optimization is built， its optimization objective is to minimize the Gross Lift-off Mass.
●　The coupled staging-trajectory multiphase optimization algorithm is established based on the Gauss pseudospectral method.
●　The algorithm solves the problem that trajectory optimization algorithm couldn’t converge due to the unreasonable MAV staging
design.
●　The algorithm has good robustness and strong convergence.
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