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低升阻比飞行器月球返回再入轨迹特性分析
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摘　要：月球返回再入轨迹特性与低地球轨道再入轨迹特性具有鲜明的不同，为研究此问题，推导建立了再入问题的数
学模型并进行了飞行仿真试验，然后对比分析了低升阻比飞行器月球返回再入的轨迹特性．仿真实验表明，再入角对纵
程、热流和过载影响显著，较小的再入角能够改善热流和过载环境；倾侧角翻转对纵程、热流和过载均无明显影响，但对

横程影响显著，为纵侧向解耦制导提供了依据；最大峰值热流总是出现在一次峰值过载之前，且随着再入速度减小呈明

显减小趋势．据此，再入飞行器在初始下降段实现充分有效的减速后迅速跃出大气，可以改善热流环境．
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　　近年来，世界范围内掀起了月球探测的第二
轮热潮．随着上一代航天飞机陆续退役，美国在
２００４年启动了“新空间探索计划”，其中包括研制
新一代载人空间飞行器ＣＥＶ（型号名Ｏｒｉｏｎ，即猎
户座飞船），并计划在 ２０２５年前后重返月球［１］．
我国载人航天工程取得了举世瞩目的成就，同时

“嫦娥”探月工程也按计划开展．现阶段，我国的
载人登月计划正处于先期概念研究阶段．可以预

见，在技术积累、国力国情和国际环境适当的条件

下，我国将会择机实施载人登月计划．
登月任务结束后，登月飞船通过月地转移轨

道（轨迹）返回地球并再入大气着陆／溅落，大气
再入是载人登月飞行任务链的最后一环，是任务

成败的最终标志，保证月球返回飞船的安全再入

是载人登月研究的重要问题之一．在有限的时间
内完成星际间的长空间距离航行，将增大飞行器

接近目标星体时的速度［２］．对于月球返回飞船，
在接近地球时，其相对速度约为第二宇宙速度．第
二宇宙速度再入动力学决定了月球返回再入轨迹



具有比一般再入器更为鲜明的特性，这影响着整

个载人登月飞行任务的规划设计，并且是再入轨

迹设计［３］、再入制导算法［４－５］、控制系统设计［６］

和热防护系统设计的重要基础和理论依据．
本文基于上述背景，建立了月地返回再入问

题的数学模型，在此基础上，编制了飞行仿真程

序，结合再入过程中的不确定参数进行了试验设

计和飞行仿真，并结合结果数据对低升阻比飞行

器月球返回再入轨迹特性进行了分析．

１　月地返回再入问题的描述
１１　再入运动模型

由于月地返回飞船在再入过程中无主动推

力，且姿控系统燃料消耗很小，故可以认为飞船质

量ｍ不变，只考虑空气动力Ｒ和地球引力ｍｇ；不
考虑侧滑，将空气动力矢 Ｒ在飞船纵对称面内参
考速度矢量分解为升力矢 Ｌ和阻力矢 Ｄ；记地心
矢为ｒ，定义 ｒ为相对速度矢Ｖ；考虑Ｊ２项修正，将
地球引力加速度ｇ向地心矢ｒ方向和地球自转角
速度ωｅ方向分解为ｇ′ｒ和ｇωｅ．

记地心坐标系下地心矢 ｒ的极坐标为：地心
距ｒ，经度θ，纬度．记地理坐标系下的相对速度
矢Ｖ的极坐标为：相对速度大小 Ｖ，飞行路径角
γ（Ｖ与当地水平面夹角，逆时针为正），航向角
ψ（Ｖ在当地水平面投影与正北方向的夹角，顺时
针为正）．根据上述极坐标形式与地心及地理直
角坐标形式的转换关系，可得到极坐标形式的再

入飞行器质心运动方程如下［４］：

ｒ＝Ｖｓｉｎγ，
ｒ＝Ｖｃｏｓγｃｏｓψ，

ｒθｃｏｓ＝Ｖｃｏｓγｓｉｎψ，
Ｖ＝－Ｄ／ｍ＋ｇ′ｒｓｉｎγ＋ｇωｅ（ｓｉｎγｓｉｎ＋
ｃｏｓγｃｏｓｃｏｓψ）＋ω２ｅｒｃｏｓ（ｓｉｎγｃｏｓ－
ｃｏｓγｓｉｎｃｏｓψ），

Ｖγ＝Ｌｃｏｓσ／ｍ＋（Ｖ２／ｒ＋ｇ′ｒ）ｃｏｓγ＋
ｇωｅ（ｃｏｓγｓｉｎ－ｓｉｎγｃｏｓｃｏｓψ）＋
２Ｖωｅｃｏｓｓｉｎψ＋ω

２
ｅｒｃｏｓ（ｃｏｓγｃｏｓ＋

ｓｉｎγｓｉｎｃｏｓψ），

　　Ｖψｃｏｓγ＝Ｌｓｉｎσ／ｍ－ｇωｅｃｏｓｓｉｎψ＋
（Ｖｃｏｓγ）２ｓｉｎψｔａｎ／ｒ－
２Ｖωｅｃｏｓγ（ｃｏｓｃｏｓψｔａｎγ－
ｓｉｎ）＋ω２ｅｒｓｉｎψｓｉｎｃｏｓ．

其中：升力Ｌ＝ｑＳｒｅｆＣＬ，阻力Ｄ＝ｑＳｒｅｆＣＤ，Ｓｒｅｆ为参
考面积，ＣＬ和 ＣＤ分别为升、阻力系数，动压 ｑ＝
ρＶ２／２，ρ为空气密度，其它符号含义同上文．

地球引力加速度分量的量值计算形式如

下［７］：

ｇ′ｒ＝－
μ
ｒ２
１＋Ｊａｅ( )ｒ

２

（１－５ｓｉｎ２[ ]），
ｇωｅ ＝－２

μ
ｒ２
Ｊａｅ( )ｒ

２

ｓｉｎ．

其中：Ｊ＝３Ｊ２／２；长半轴长ａｅ；地球引力系数μ；自
转角速度ωｅ；其它符号含义同上文．
１２　再入飞行器模型

月球返回再入任务中，飞行器通常采用如图

１所示的类似阿波罗飞船指令舱的球冠倒锥旋成
体构型［８－９］．由图１可见，在任意全升力上仰（０
倾侧）和全升力下压（１８０°倾侧）状态之间，升力
矢量在水平方向和垂直方向上均存在分量，通过

ＲＣＳ使飞行器相对速度轴滚转调制倾侧角，产生
导引控制所需要的气动力矢量．
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图１　类阿波罗飞船再入动力学几何关系

　　为便于轨迹特性研究分析，本文仿真中，略去
力矩平衡过程，假设返回舱再入大气层后保持配

平攻角飞行［１０］．飞行器模型参考阿波罗飞船指令
舱参数，详见表１，升阻力系数和攻角剖面是以马
赫数为自变量的二维数表［９］，大气密度模型采用

ＵＳＳＡ７６［７］．
表１　仿真中的部分常数项／参数取值

Ｊ２ ａｅ，Ｒ０／ｋｍ μ ωｅ ρ０／（ｋｇ·ｍ－３） 珔Ｒ／ｋｍ ｇ０／（ｍ·ｓ－２）

１０８２６３×１０－３ ６３７８１４ ３９８６００５×１０１４ ７２９２１１５×１０－５ １２２５ ６３７１ ９８０６６５

ｍ／ｋｇ Ｓｒｅｆ／ｍ２ Ｒｓ／ｍ θ０ ０ ｈ０／ｋｍ ｈｆ／ｋｍ

５４４３１１ １２０２ ４９３ ０ ０ １００ １０

１３　再入热流估计
再入过程中，气动热以对流和辐射的形式传

入飞船内部．总体来看，飞船再入时间较长，热流
密度较低，但总吸热量大，且随着再入角和再入速

·５２·第７期 崔乃刚，等：低升阻比飞行器月球返回再入轨迹特性分析



度有较大差别．特定再入状况下的气动热环境预
估是飞船总体设计的重要依据，本文采用 Ｒｉｄｄｅｌｌ
等人提出的４参数经验公式估计驻点热流［１１］：

ｑ＝２４２４９６Ｒ－０５ｓ （ρ／ρ０）
０５（Ｖ／Ｖ０）

３１５．
其中：驻点热流密度ｑ的单位为 ＭＷ／ｍ２；Ｖ为相
对速度；Ｒｓ为飞船球冠曲率半径；ρ０为海平面平

均大气密度；第一宇宙速度Ｖ０ ＝ Ｒ０ｇ槡 ０，Ｒ０为地
球赤道半径，ｇ０为地球表面重力加速度；其它符
号定义同上文．

需要注意的是，准确地确定飞行器再入的温

度场和热交换过程是一个复杂的问题，需要综合

飞行试验和数值计算等多方面的结果．飞行试验

表明，由于上述Ｒｉｄｄｅｌｌ热流公式基于冷壁层流假
设，因此计算的热流值偏高，特别是在峰值热流处

偏差最大，可进一步引入修正项使估算值与飞行

试验值更为接近［９］．

２　再入轨迹特性分析
再入飞行仿真程序采用 Ｃ语言编制代码，采

用ＲＫ４５积分算法，仿真计算机主频１８０ＧＨｚ，内
存２００ＧＢ，仿真步长００５ｓ，单次轨迹解算时间
约２ｓ，并随实际再入航程微有变化．为便于比较，
将阿波罗４号飞船再入任务的试验数据［９］列于表

２．

表２　阿波罗４号飞船飞行验证试验条件

再入点高度／

ｋｍ

再入惯性速度／

（ｋｍ·ｓ－１）

再入相对速度／

（ｋｍ·ｓ－１）

再入角／

（°）

飞行时间／

ｓ

最大热流／

（ＭＷ·ｍ－２）

总热载／

（ＭＪ·ｍ－２）

再入航程／

ｋｍ

１２２ １１１４ １０７４ －６９３ １０６０ ４８２６ ４２６ ３６１５

２１　倾侧角变化对飞行包络的影响仿真分析
再入角量值过小会导致飞行器弹出大气，为

便于比较分析多组参数，仿真中再入角统一取定

值－１０°，以保证飞行器在常值倾侧角也较小的情
况下可靠切入大气．航向角初值取６０°，再入速度
初值取９５ｋｍ／ｓ，其它参数值见表１．分别以常值
倾侧角（－９０°∶１５°∶９０°）或常绝对值倾侧角飞行
（±３０°和±６０°状况．对于该状况，定义侧向走廊，
当侧向偏差超过走廊边界时则倾侧角反号［１０］），

仿真结果如表３所示．

表３　以不同常值倾侧角飞行时的各特征量对应关系

倾侧

角／°

总飞行

时间／ｓ

最大

纵程／ｋｍ

最大

横程／ｋｍ

最大

过载／ｇ

最大热流／

（ＭＷ·ｍ－２）

０ ４６７ １３５９３８ ４０８４１ ２２３９ ４７５

＋１５ ４４９ １２３５１９ ４７６８８ ２２７７ ４７６

＋３０ ３９８ １００５８９ ４７５２５ ２３９５ ４８０

＋４５ ３２４ ７３６７５ ３９９３３ ２５９７ ４８７

＋６０ ２４５ ５３４３３ ２８７６９ ２９１６ ４９６

＋７５ １７９ ４４２１７ ２１０３４ ３３４９ ５０６

＋９０ １３５ ４１１０９ １７３４４ ３９１０ ５１８

－１５ ４４７ １２８７８９ ２８５３１ ２２７８ ４７６

－３０ ３９５ １０９３５７ １７４７６ ２３９５ ４８０

－４５ ３２２ ８２９３０ １１９０４ ２５９９ ４８５

－６０ ２４３ ６００８３ １１０５０ ２９１７ ４９６

－７５ １７９ ４８５０１ １０６３７ ２９１７ ４９６

－９０ １３５ ４３６７１ １０４０３ ３９１１ ５１８

±３０ ３９６ １０７９８７ ２９４２２ ２３９５ ４８０

±６０ ２４４ ６０９２７ １６４０７ ２９１６ ４９６

　　由表３数据可见，再入角一定时，纵程随倾侧
角量值增大而迅速减小，最大过载和最大热流均

随倾侧角量值增大而缓慢增大．同时，倾侧翻转对
再入纵程、（最大）热流和（最大）过载均无明显影

响，但对横程影响显著．该结论为纵侧向通道解耦
制导提供了依据．
２２　再入角／升阻比／初速度的影响仿真分析

取常值０倾侧角，航向角初值取４５°，其他仿
真参数取值见表１．以表４所示的三组参数分别
改变再入角、升阻比和初始再入速度进行程序仿

真，并将仿真结果数据绘制成图，见图２～图１３．

表４　三组变化的仿真初始化参数列表

组 γ０／° Ｖ０／（ｋｍ·ｓ－１） Ｌ／Ｄ

Ｇ２ －５５∶－０５∶－８０ ９５ ０４

Ｇ３ －６５ ８５∶０５∶１００ ０４

Ｇ４ －６５ ９５ ０３∶００５∶０５
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图４　热流随时间的变化曲线（Ｇ２）
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图６　速度－高度变化曲线（Ｇ３）
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图７　纵程随时间的变化曲线（Ｇ３）
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图８　热流随时间的变化曲线（Ｇ３）
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图９　过载随时间的变化曲线（Ｇ３）
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图１２　热流随时间的变化曲线（Ｇ４）
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图１３　过载随时间的变化曲线（Ｇ４）

　　Ｇ２、Ｇ３和 Ｇ４三组参数对应的仿真结果分析
如下．

再入角变化的影响分析：由图２～图５可见，
当再入角量值较小时，飞行器轨迹有明显的弹起

现象．随着再入角量值增大，一次再入段轨迹更深
地切入地球大气，纵程能力迅速减小，大气层外飞

行段逐渐减短直至无大气跃出，一次峰值热流和

一次峰值过载时机前移，并呈现明显的加大趋势，

尤其是一次峰值过载，加大显著，同时，二次峰值

热流减小，时机前移，二次峰值过载增大，时机

前移．
再入速度的影响分析：由图６～图９可见，当

再入速度较大时，飞行器轨迹有明显的弹起现象．
随着再入速度减小，一次再入段轨迹更深地切入

地球大气，纵程能力迅速减小，大气层外飞行段逐

渐减短直至无大气跃出，峰值热流呈现明显的减

小趋势，并且时机有靠近趋势．一次峰值过载及时
机均无明显变化，二次峰值过载缓慢减小，时机缓

慢前移．
升阻比的影响分析：由图１０～图１３可见，当

升阻比较大时，飞行器轨迹有显著的弹起现象．随
着升阻比减小，一次再入段轨迹更深地切入地球

大气，纵程能力迅速减小，大气层外飞行段迅速减

短直至无大气跃出，一次峰值热流及时机均无明

显变化，二次峰值热流迅速减小，时机前移，一次

峰值过载呈现缓慢的加大趋势，时机无明显移动，

二次峰值过载无明显变化，时机前移．

３　结　论
本文对月球返回飞行器的再入轨迹特性进行

了较为系统的分析，得到以下结论：１）再入角对
轨迹形态、纵程、热流和过载均有显著影响．对再
入角精确控制是保证飞行器在再入走廊内飞行的

必要条件，需要由月地转移中程 ＧＮＣ来保障．较
小的再入角对应显著的跳跃轨迹形态，能够改善

载荷环境，但对再入段 ＧＮＣ要求较高．２）倾侧翻
转仅对横程影响显著，而升阻比变化对纵程影响

显著，这为飞船再入纵侧向解耦制导方式提供了

理论依据，通过ＲＣＳ姿控产生导引控制所需要的
气动力矢量，达到控制能量耗散、规划纵向航程、

调节侧向偏差的目的．３）跳跃式再入时的多次峰
值过载和峰值加热中的最大值一般出现在一次再

入段，且一次峰值热流总是出现在一次峰值过载

之前，并随再入速度减小呈现明显的减小趋势，因

此，飞行器在一次再入初始下降段实现充分有效

的减速后迅速跃出大气，可以改善热流环境．
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