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改进的探月返回飞船再入数值预测校正制导方法
张　 勃，唐　 硕，泮斌峰

（西北工业大学 航天学院，西安 ７１００７２）

摘　 要： 为减少探月返回飞船再入数值预测校正制导方法在跳跃段倾侧角的偏转频率、实现过载的有效抑制，采用搜索跳跃

段的倾侧角偏转能量点和末段阻力加速度反馈补偿的方法，提出了改进的数值预测校正制导方法．首先，用割线法搜索倾侧角

偏转能量点，使得飞船在跳跃段只进行一次偏转即可实现落点精度要求；然后，根据指数大气假设，得到阻力加速度的导数，
并根据过载约束定义参考阻力加速度；最后，采用阻力加速度及其导数与参考阻力加速度及其导数的误差对倾侧角的大小进

行反馈补偿，抑制末段轨迹的过载．实验结果表明，该方法倾侧角偏转次数少，过载抑制能力强，鲁棒性好，能够有效解决现有

方法存在的跳跃段倾侧角偏转频率高，末段过载抑制能力差的问题．
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　 　 虽然 Ａｐｏｌｌｏ 飞船的制导方法已经成功地用于

６０ 年代的登月计划，但是随着科技发展，Ａｐｏｌｌｏ 飞

船的技术条件已经不能满足目前的需求．特别是对

于大航程返回时，Ａｐｏｌｌｏ 制导方法的误差达到了数

百公里，并且 Ａｐｏｌｌｏ 的跳跃返回方式从未得到验

证［１］ ．新一代的飞船必须能够承载更多的成员或货

物，在太空或月球停留更长的时间，能够实现任意时

刻返回地球都降落在本土以及躲避恶劣天气状况，
而且飞船必须能够重复使用．因此，对飞行器返回时

的落点精度以及航程都提出更高的要求．探月飞船

返回地球时的能量远高于近地返回再入，使得探月

飞船和乘员必须承受更大的过载，导致再入走廊更

为狭窄．另一方面，飞船必须能够覆盖非常大的航程

范围（约 ２ ０００ ～ １０ ０００ ｋｍ），因此要求制导方法既

能实现直接再入，又能实现跳跃再入；而且跳跃轨迹

在跳跃段倾侧角偏转次数过多不仅无助于提高制导

精度，还会消耗过多的能量，增大制导失败的风险．
这些因素给制导方法的设计带来了很大的挑战．

探月返回再入的数值预测校正制导方法主要分

为两类：以 Ａｐｏｌｌｏ 制导方法为基础的部分数值预测

校正和全程数值预测校正．部分数值预测校正制导

方法充分利用 Ａｐｏｌｌｏ 制导方法的遗留成果，但是与

全程数值预测校正制导方法相比仍然存在精度欠

佳，鲁棒性不好的缺点［１－３］ ．随着计算机技术的发展，
全程数值预测校正制导方法也显现出了其鲁棒性

高、精度好的优势．文献［４－５］提出了一种全程数值



预测校正的制导方法，并且采用基于虚拟落点的方

法补偿了跳跃轨迹在真空飞行时缺乏控制能力而导

致的横程偏差．文献［６］提出一种基于解析常值气动

过载计算与数值预测校正技术相结合的融合再入制

导方案，当气动过载到达约束值时以使得气动过载

导数为零的倾侧角飞行，能够对气动过载进行一定

程度的抑制．文献［７］提出了一种通过搜索合适的倾

侧角偏转能量点来消除横程误差，通过调节升阻比

在垂直方向的分量来调节纵程大小的制导方法，计
算量较大．文献［８］则着重研究了跳跃再入过程中的

过载抑制方法，并从理论上进行了阐释．文献［９］提
出了基于全系数自适应校正的预测制导方案，提高

了制导方法对再入初始条件散布的适应性，获得了

比现有制导方法更高的精度．
虽然文献［４－５］解决了跳跃轨迹全程数值预测

校正方法中真空飞行段缺少控制能力而带来的横程

误差过大的问题，但是跳跃段大气密度稀薄，侧向阻

尼小，飞行器容易频繁触及侧向走廊边界，导致倾侧

角频繁偏转，这样频繁的偏转不仅没有必要而且需

要消耗额外的能量．文献［１０］通过设计一个拼接的

侧向再入走廊，减少了跳跃轨迹再入过程中的倾侧

角偏转次数，但是走廊的设计繁琐，需要对大量的参

数进行试探与调整，任务适应性较差． 另外文献

［４－５， １０］也没有考虑再入过程中的过载约束．文献

［６］中的制导方法显然存在开环飞行段，导致鲁棒

性不好，制导精度不高．文献［８］的抑制过载方法对

于航程较小的直接再入并不适用．本文将针对上述

探月返回再入制导方法的不足，通过对跳跃段与末

段分别设计不同的倾侧角反转策略，减少倾侧角的

反转次数，并且保证第 ２ 次再入大气时的横程在制

导方法所能修正的范围内．同时采用在开普勒段以

大倾侧角飞行以及在末段采用阻力加速度反馈的方

法减小过载，提出一种倾侧角反转次数合理、能够在

跳跃再入和直接再入条件下实现过载抑制的全程数

值预测校正再入制导方法．

１　 动力学方程与再入过程

１．１　 动力学方程

假设地球为均匀圆球体，考虑地球自转，则再入
动力学方程为［４，８］：
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其中：ＣＶ、Ｃγ、Ｃψ 分别为地球自转引起的附加项，分
别为

ＣＶ ＝ Ω２ｒｃｏｓ φ ｓｉｎ γｃｏｓ φ － ｃｏｓ γｓｉｎ φｃｏｓ ψ( ) ，
Ｃγ ＝ ２ΩＶｃｏｓ φｓｉｎ ψ ＋

Ω２ｒｃｏｓ φ ｃｏｓ γｃｏｓ φ ＋ ｓｉｎ γｃｏｓ ψｓｉｎ φ( ) ，
Ｃψ ＝ － ２ΩＶ ｔａｎ γｃｏｓ ψｃｏｓ φ － ｓｉｎ φ( ) ＋

Ω２ｒ
ｃｏｓ γ

ｓｉｎ ψｓｉｎ φｃｏｓ φ．

式中：ｒ 为地心距；θ、φ 分别为经度、纬度；Ｖ 为飞行

器相对于地球的速度；γ、ψ 分别为航迹角、航向角

（参考方向为正北方向，顺时针为正）；Ｌ、Ｄ 分别为

以 ｇ０（ｇ０ ＝ ９．８１ ｍ ／ ｓ２）为单位的升、阻力加速度；σ 为

倾侧角；Ω 为地球自转角速度．为提高计算精度，减
小舍入误差，式中各个量均进行了量纲一化，使得各

个量均处于相近的数量级，其中地心距用地球赤道

半径 Ｒ０ ＝ ６ ３７８ １３６．３ ｍ 量纲一化；时间用 Ｒ０ ／ ｇ０ 量

纲一化；速度用 ｇ０Ｒ０ 量纲一化．
由于飞行时间并不是需要特别考虑的因素，为

便于后续倾侧角幅值剖面的设计，定义能量参数为

ｅ ＝ １
ｒ

－ Ｖ２

２
， （７）

对式（７）关于量纲一的时间 τ 进行求导，同时忽略

地球自转，可以得到［８， １１］：
ｄｅ
ｄτ

＝ ＤＶ ≥ ０，

　 　 因此，当飞船处于真空段时，ｅ 保持不变，处于

大气层内时 ｅ 随时间增长而增大．
１．２　 再入轨迹约束

对于飞船构型的飞行器而言，没有气动舵面，因
此不存在因动压过大而导致舵机能力饱和以及蒙皮

翁鸣和壁板颤振的问题，因此不用考虑动压约束．热
流是另一个影响飞行走廊的因素，然而对于飞船而

言，它的烧蚀热防护材料具有非常高的热流容差，月
球返回再入时的热流峰值通常只接近烧蚀材料防护

极限的 １ ／ ２［１２］，实际中热流约束也不予考虑．过大的

过载会破坏飞行器的结构，威胁乘员的生命安全．结
构强度可以通过合理的设计满足要求，但是乘员对

过载的耐受能力有限，必须通过减载措施对乘员承

受的过载进行抑制．乘员对不同大小的过载所能承

受的时间是不同的，过载愈大能够承受的时间愈短，
反之亦然．ＮＡＳＡ 对此提出了一些准则，给出了一些

条件下可接受的过载关于持续时间的函数，若违反
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过载约束，可能导致乘员的伤亡［１３］，其约束如图 １
所示．本文以此作为过载抑制的参考标准．

1000

100

10

1
0.1 1 10 100 1000

持续时间/s

过
载

自动逃逸乘员最大可承受过载
正常情况下乘员最大可承受过载
未经训练或身体条件欠佳乘员最大可承受过载

图 １　 不同条件下乘员可承受的最大过载约束

Ｆｉｇ．１　 Ｏｖｅｒ ｌｏａｄ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｃｒｅｗ ｉｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

再入轨迹的终端约束为剩余航程、高度以及速

度约束，其中高度与速度约束可以合并为终端能量

约束，因此终端约束可以写为：
ｅ ｔｆ( ) ＝ ｅｆ，ｓ ｅｆ( ) ＝ ０， （８）

式中 ｓ 为剩余航程，定义为

ｓ· ＝ － Ｖｃｏｓ γ
ｒ

２　 制导算法设计

２．１　 倾侧角幅值剖面设计

倾侧角幅值剖面一般设计为常值或分段线性函

数，分段线性倾侧角幅值剖面较常值倾侧角幅值剖

面具有更好的鲁棒性［１１］ ．本文期望倾侧角的幅值变

化发生在控制能力较强的飞行阶段，而在控制能力

较弱的飞行阶段尽量避免倾侧角的变化，以节省能

量．文献［４－５， ８］将倾侧角幅值剖面设计为剩余航

程的分段线性函数，但航程的变化并不能反映控制

能力的变化，这样设计出的倾侧角幅值剖面从节省

燃料的角度来讲是不合理的．另外，对于探月返回轨

迹而言，其航程变化范围非常大，以航程作为倾侧角

幅值剖面的自变量将导致不同再入条件下倾侧角幅

值剖面发生很大变化，需要针对不同的再入条件对

倾侧角幅值剖面进行重新设计．然而，再入时的能量

变化却是相对稳定的，而且能量的大小也能一定程

度上反映控制能力的变化，因此适合作为倾侧角幅

值剖面的自变量．定义倾侧角幅值剖面为

σ ＝ σ０ ＋
σｆ － σ０

ｅｆ － ｅ０
ｅ － ｅ０( ) ． （９）

式中：ｅ０ 为当前时刻的能量，ｅ∈［ ｅ０，ｅｆ］； σ０ 为当

前倾侧角幅值； σｆ 为末端倾侧角幅值，取 ６０° ～７０°
较为合适，过小会导致制导方法缺乏纵向裕度，过大

会导致缺乏横向裕度，都会影响鲁棒性．
２．２　 跳跃段制导算法设计

本文将跳跃段定义为从再入点到第 ２ 次进入大

气层的飞行阶段，为便于制导算法的设计，认为当剩

余航程小于 ２ ０００ ｋｍ 时，跳跃段结束［４］ ．这一阶段

的显著特点是存在真空飞行段．在真空中飞行时，由
于缺乏控制力，倾侧角的偏转并不能消除横程误差，
导致第 ２ 次再入时的横程偏差超过飞行器所能修正

的范围，制导误差急剧增大，而且由于倾侧角的偏转

依赖于设计好的倾侧角幅值边界，使得跳跃段的倾

侧角偏转次数过多．
本文采用跳跃段倾侧角只进行一次反转，通过

搜索反转点的能量值的方法保证第 ２ 次进入大气时

具有较小的横程，并且大大降低反转次数．定义纵程

与横程如图 ２ 所示，即：
ＣＲ ＝ ａｒｃｓｉｎ ｓｉｎ ｓａｒｃｓｉｎ Δψ( ) ，
ＤＲ ＝ ａｒｃｃｏｓ ｃｏｓ ｓａｒｃ ／ ｃｏｓ ＣＲ( )( ) ．

式中：ＣＲ 为横程弧长；ＤＲ 为纵程弧长；ｓａｒｃ为再入点

到落点之间的大圆弧长；Δψ 为包含再入点与落点的

大圆弧和包含再入点与着陆场的大圆弧之间的夹角．
着陆场

CR

落点
DR

sarc

Δψ

图 ２　 跳跃段横程与纵程定义

Ｆｉｇ．２　 Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｒｏｓｓ ｒａｎｇｅ ａｎｄ ｄｏｗｎ ｒａｎｇｅ ｉｎ ｔｈｅ ｓｋｉｐ
ｐｈａｓｅ

由于跳跃段之后还有末段制导保证制导精度，
所以跳跃段的制导精度可以适当放宽，只需预测落

点距着陆场的距离在一定范围内即可．即：
ＤＲ － ＤＲ０ ≤ δ１， ＣＲ ≤ δ２ ．

式中：ＤＲ０为再入点到着陆场的大圆弧长，兼顾计算

精度和计算速度；δ１、δ２分别取 １ ´１０－６和 ２．５ ´１０－３ ．
显然，跳跃段的制导是一个二维根的搜索问题．但是

二维根的搜索计算量大，收敛性差，因此本文采用两

层搜索的方法将二维搜索转化为一维搜索，流程如

图 ３ 所示．
根据图 ３ 给出的跳跃段一个制导周期内的制导

指令的生成方法，不断重复上述步骤，直至跳跃段制

导结束，形成闭环制导．但是，当飞船在接近真空环

境飞行时几乎没有控制能力，倾侧角无法改变飞行

轨迹，此时的制导是没有必要的，而且倾侧角的偏转

也会导致能量的不必要消耗．因此，当阻力加速度小

于 ０．２ｇ０ 时停止制导，倾侧角保持常值，直到阻力加

速度大于 ０．１５ｇ０ 时恢复制导［１，４］ ．
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给定倾侧角反转点能量
erev和│σ0│的初值

根据式（9）确定倾侧角大小

再入点？

σ（t）向减小横程方向偏转 用Newton�Raphson
方法更新│σ0│

No

Yes

e＞erev? NoYes

σ（t）与σ（0）
反号

σ（t）与σ（0）
同号

对式（1）~式（6）积分一个步长

No

No

No

Yes

Yes

Yes

No

Yes
Yes

│e-ef│≤ε?

│DR-DR0│≤δ1?

e＞erev?

│CR│≤δ2? 用Newton�Raphson
方法更新erev

给出│σ0│和erev

图 ３　 跳跃段一个制导周期的制导流程

Ｆｉｇ．３　 Ｆｌｏｗ ｃｈａｒｔ ｏｆ ｔｈｅ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｓｃｈｅｍｅ ｆｏｒ ｔｈｅ ｓｋｉｐ ｐｈａｓｅ ｉｎ
ｏｎｅ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｃｙｃｌｅ

２．３　 末段制导算法设计

当剩余航程小于 ２ ０００ ｋｍ，并且阻力加速度大

于 ０．１５ｇ０ 时，末段制导开始．末段制导的精度决定了

整个再入制导的精度，采用倾侧角只偏转一次的策

略会带来较大的误差．因此末段制导采用纵向制导

确定倾侧角幅值，当横程超过给定的边界时倾侧角

反号的制导策略．
２．３．１　 纵向制导算法

纵向制导的目的是消除纵程误差．以 σ 为纵

向运动的控制量，对纵向运动方程进行数值积分，当
能量到达 ｅｆ 停止积分，此时的剩余航程为 ｓｆ，即为预

测剩余航程．由式（９）可知，ｓｆ 为 ｜σ０ ｜的函数，即
ｓｆ ＝ ｓｆ σ０( ) ，

通过数值方法对 σ０ 进行调整，使得预测剩余航程

满足约束式（８）即可得到一条可行的飞行轨迹和对

应的倾侧角幅值剖面为

ｓｆ σ０( ) ＝ ０． （１０）
　 　 结合侧向制导（确定倾侧角符号），飞船以得到

的倾侧角飞行，到达下一制导周期时再以当前状态

作为初始状态重复上述过程，从而形成闭环制导．
显然，方程（１０）的求解是一元方程的求根问题．

但是，如果方程的解不存在，当求解过程结束时

σ０ 将是一个不确定的值，从而带来不必要的制导

误差甚至导致制导失败．当方程（１０）的根存在时，它
的根等价于式（１１）所示的极小值问题的极值点；而
当前者无解时，后者的极小值点仍然存在，而且具有

明显的物理意义———使轨迹终点距着陆点的距离

最小．
ｍｉｎ ｓ２ｆ σ０( )( ) ． （１１）

　 　 因此，本文采用求解式（１１）所示的极小值问题

的方法求解 σ０ 的值．由式（９）可知，当前倾侧角的

大小 σ 即为 σ０ ．
２．３．２　 侧向制导算法

侧向制导的主要任务是确定倾侧角的符号，将
再入过程中的横程约束在一定范围内，并逐步减小

横程的大小，确保落点的精度并控制倾侧角偏转的

次数．采用与 Ａｐｏｌｌｏ 制导类似的侧向边界为

Ｚ
— ＝ ｋ１Ｖ ＋ ｋ２，

式中，ｋ１， ｋ２分别为常量．重新定义横程为

Ｚ ＝ ａｒｃｓｉｎ ｓｉｎ ｓａｒｃｓｉｎ ΔψＶ( ) ．
　 　 重新定义的横程的几何关系如图 ４ 所示．ΔψＶ

为当前速度矢量与包含当前位置和着陆场的大圆弧

之间的夹角．当 Ｚ 的大小超过 Ｚ
—
时，倾侧角立即开始

向相反方向偏转，随着侧向边界 Ｚ
—

的不断收缩，当
接近着陆点时横程 Ｚ 就被约束在很小的范围内．

由于跳跃段制导的横程定义与末段制导的横程

定义不同，为了避免在跳跃段制导结束时 Ｚ 的值

过大，对跳跃段制导过程中得到的 ｅｒｅｖ进行修正：
ｅ^ｒｅｖ ＝ ｅｒｅｖ － ｋ Ｚ ，

即 Ｚ 的值越大，倾侧角越提前偏转，避免长时间向

同一侧飞行导致 Ｚ 过大，ｋ 为比例系数，取值 ０．８５．

V

Z

sarc

ΔψV 着陆场

图 ４　 末段横程与纵程定义

Ｆｉｇ．４　 Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｒｏｓｓ ｒａｎｇｅ ａｎｄ ｄｏｗｎ ｒａｎｇｅ ｉｎ ｔｈｅ ｆｉｎａｌ ｐｈａｓｅ
虽然纵向制导与横向制导是分开进行描述的，

但是本文制导方法没有采用传统的纵向制导和横向

制导解耦的方法，而是保留了它们的耦合特性．耦合

制导将横向制导包含在纵向制导的迭代过程中，提
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高了制导的精度．特别是对处于飞船可达域边界附

近的着陆点，解耦制导可能导致任务失败．

３　 过载抑制

对于高升阻比飞行器，可以通过准平衡滑翔

条件将过载约束转化为对控制量的约束，从而将

过载限制在约束范围内［１４－１６］ ．但是对于小升阻比

飞行器，飞行过程并不满足准平衡滑翔条件，无法

利用准平衡滑翔条件将过载约束转化为对控制量

的约束．
文献［１１］研究了近地轨道再入的小升阻比飞

行器的过载抑制方法，但是其过载抑制能力有限．文
献［８］将文献［１１］的方法应用于探月返回跳跃轨迹

的过载抑制，给出了过载抑制的数学原理．本文在跳

跃段利用同样的策略进行过载的抑制．但是，对于气

动力影响较大的非开普勒轨迹，文献［８， １１］的过载

抑制方法不再适用，因此本文提出一种能够在气动

力影响较大的飞行阶段进行过载抑制的方法．
假设再入过程中最大过载约束为 ｎｍａｘ，则最大

阻力加速度约束为

Ｄｍａｘ ＝
ｎｍａｘ

１ ＋
ＣＬ

ＣＤ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２
．

　 　 为使过载小于约束值，或者使过载在约束值的

附近，可以用阻力加速度对式（９）得到的倾侧角幅

值进行反馈修正，使得飞行的最大阻力加速度不超

过 Ｄｍａｘ为

ｃｏｓ σｃｍｄ ＝ ｃｏｓ σ － Ｋ１ Ｄｒ － Ｄ( ) － Ｋ２ Ｄ· ｒ － Ｄ·( ) ． （１２）

式中：Ｋ１、Ｋ２分别为增益系数；Ｄｒ、Ｄ
·

ｒ 分别为参考阻

力加速度和参考阻力加速度变化率，定义为

Ｄｒ ＝
Ｄ，Ｄ ＋ Ｄ·δｔ ＜ Ｄｍａｘ；

Ｄｍａｘ，Ｄ ＋ Ｄ·δｔ ≥ Ｄｍａｘ ．
{

Ｄ· ｒ ＝ ｍｉｎ Ｄ·，Ｄ·ｍａｘ{ } ．
　 　 假设大气密度为高度的指数函数，即

ρ ＝ ρ０ｅ
－βｈ，

则可以得到：

　 　 　 Ｄ· ＝
ｇ０Ｒ０Ｓｒｅｆ

２ｍｇ０
（ － βρＶ３ＣＤｓｉｎ γ － ２ρＶＤ －

２ρＶｓｉｎ γ
ｒ２

＋ ρＶ２ ＣＤ
． ），

　 　 　 Ｄ·ｍａｘ ＝ －
ｎｍａｘ

ＣＬ

ＣＤ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｃ·Ｌ

ＣＤ

－
ＣＬ

Ｃ２
Ｄ

ＣＤ
．æ

è
ç

ö

ø
÷

ＣＬ

ＣＤ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋ １é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

ＣＬ

ＣＤ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋ １

．

需要注意的是，式（１２）并不是对纵向制导收敛后的

倾侧角进行反馈补偿，而是在每一步迭代时采用将

式（９）代入式（１２）后的结果进行计算．
升阻力系数对飞行器的动力学特性有显著的影

响，但飞行器的气动系数尚无法精确测量，而且现有

的大气模型尚不能精确描述大气的随机扰动，导致

气动力的标称值与真实值可能会产生较大的偏差．
另外，所有影响飞船质心运动的扰动因素中，除了再

入点状态偏差外，其他扰动因素只对飞船的升阻力

加速度有较大影响．因此只需合理地对升阻力加速

度进行滤波处理即可显著提高制导精度［４］ ．
本文采用限定记忆滤波器对于升阻力加速度进

行滤波处理［４］：
ｘ＾ ｎ ＝ ｘ＾ ｎ－１ ＋ １ － β( ) ｘ∗

ｎ － ｘ＾ ｎ－１( ) ．

式中：ｘ∗
ｎ 为当前测量值与标称值的比值；ｘ＾ ｎ－１为上一

个滤波后的值；初始化滤波器时令 ｘ＾ ０ ＝ １，β 为增益

系数，且 ０＜β＜１，本文取 β ＝ ０．９．在每一制导周期内，
用滤波值 ｘ＾ ｎ 与标称值相乘得到相应变量的滤波值．

４　 仿真分析

４．１　 飞行器模型与标称再入条件

本文采用的飞行器模型与 Ｏｒｉｏｎ ＣＥＶ 类似［４］，
底部直径 ５ ｍ，质量为 ８ ３８２ ｋｇ，再入时以配平攻角

飞行，配平攻角为 Ｍａ 的函数．飞行过程中最大倾侧

角速度和最大倾侧角加速度约束为［４， １１］：
σ· ｍａｘ ＝ ２０（°） ／ ｓ，　 σ·· ｍａｘ ＝ １０（°） ／ ｓ２ ．

　 　 为验证本文制导算法的正确性，对小航程、中航

程和大航程的任务分别进行仿真验证．再入点及着

陆点的状态参数见表 １．

表 １　 不同任务下的再入点与着陆点状态

Ｔａｂ．１　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｓｔａｔｅｓ ａｎｄ ｆｉｎａｌ ｓｔａｔｅｓ ｏｆ ｔｅｓｔｉｎｇ ｍｉｓｓｉｏｎｓ

状态
再入点 着陆点

ｈ ／ ｋｍ θ ／ （ °） φ ／ （ °） Ｖ ／ （ｍ∙ｓ－１） g ／ （ °） ψ ／ （ °） ｈ ／ ｋｍ θ ／ （ °） φ ／ （ °） Ｖ ／ （ｍ∙ｓ－１） γ ／ （ °） ψ ／ （ °）

任务 １ １２１．９２ ２４２．００ １２．００ １０ ９７７．００ －５．５８ ０．４７ ７．６２ ２４２．１２ ３４．９０ １５０．００ ／ ／
任务 ２ １２１．９２ ２４４．００ －３．００ １０ ９７７．００ －５．５８ ０．４７ ７．６２ ２４２．１２ ３４．９０ １５０．００ ／ ／
任务 ３ １２１．９２ １７６．９９ ７．１４ １０ ６０３．１７ －５．９９ ５４．６３ ７．６２ ２４２．１２ ３４．９０ １５０．００ ／ ／
任务 ４ １２１．９２ １５８．００ －７．００ １０ ６０３．１７ －５．９９ ５４．６３ ７．６２ ２４２．１２ ３４．９０ １５０．００ ／ ／
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４．２　 扰动模型

进行扰动条件下的仿真可以评估制导算法的性

能．再入点处的状态偏差与离轨制动时刻飞行器的

位置和相对速度有关，除了再入点高度，其他初始点

状态的扰动可以通过协方差矩阵求出，计算结果见

表 ２［４］ ．

表 ２　 再入点状态与其他参数扰动分布

Ｔａｂ．２　 Ｄｉｓｐｅｒｓｉｏｎｓ ｉｎ ｔｈｅ ｉｎｉｔｉａｌ ｓｔａｔｅｓ ａｎｄ ｏｔｈｅｒ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

状态量或参量 分布
３σ 或区间

任务 １，２ 任务 ３，４

θ ／ （ °） 零均值高斯 ０．０７４ ９ ０．２５９ １

φ ／ （ °） 零均值高斯 ０．３２０ ２ ０．１７９ ０

Ｖ ／ （ｍ∙ｓ－１） 零均值高斯 １２．９０５ ３ １３．３６１ １

γ ／ （ °） 零均值高斯 ０．１４８ ４ ０．１５０ ５

ψ ／ （ °） 零均值高斯 ０．０９７ ３ ０．０５２ ６

ＣＬ 零均值高斯 ２０％ ２０％

ＣＤ 零均值高斯 ２０％ ２０％

ｍ ／ ｋｇ 均匀分布 ±５％ ±５％

　 　 本文以 ＵＳＳＡ７６ 大气模型作为基准大气模型进

行仿真计算．对于大气扰动，最理想的模型是 ＮＡＳＡ
的全球参考大气模型 （ ｇｌｏｂａｌ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ
ｍｏｄｅｌ， ＧＲＡＭ），但是 ＧＲＡＭ 模型难以获取．文献［４］
中的部分仿真结果采用了所谓的大气扰动解析模

型，但是该模型过于粗糙，不能反映大气密度扰动随

高度增加而增大的特点．ＧＲＡＭ 数据表明，当高度从

０ 增长到 １０１．４９８ ４ ｋｍ 时，大气密度扰动的 １－σ 误

差值近似从 ０．３５１ ７％呈指数增长到 １５．３６５ ９％，大气

密度扰动可以近似拟合为［１７］

σρ ｈ( ) ＝ ０．００３ ５１７ｅｘｐ ｈ
２６．６２９ ７６６ ４

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，

式中，ｈ 为高度，ｋｍ．为模拟大气密度误差扰动随高

度变化的不确定性，本文提出如式（１３）的大气密度

扰动近似模型：
　 　 ρｔｒｕｅ ＝ ρｎｏｍ｛１ ＋ ｛Ｂａｔｍ ＋ ［Ｍ１ ＋ Ｍ２ｓｉｎ（ｈω２）］ ×

ｓｉｎ（ｈω１ ＋ λ）｝ × σρ（ｈ）｝ ． （１３）
式中：ρｔｒｕｅ为实际大气密度；ρｎｏｍ为由 ＵＳＳＡ７６ 大气模型

计算得到的大气密度；Ｂａｔｍ为常值偏差项，服从均匀分

布，分布区间为［－１．０，＋１．０］；Ｍ１ 为低频扰动，服从均

匀分布，分布区间为［－０．５０，－０．２５］∪［０．２５，０．５０］；Ｍ２

为高频扰动，取值为 Ｍ１ 的 ０～０．１ 倍；其他参数及其分

布详见文献［４］，这里不再赘述．需要注意的是式（１３）
并不是对真实大气密度随机扰动的精确拟合，仅是为

了测试算法的鲁棒性而引入的随机扰动［４］ ．
４．３　 标称再入

标称再入在没有任何扰动和不确定性的条件下

对本文提出的制导方法的正确性进行仿真验证．

Ｏｒｉｏｎ ＣＥＶ 计划的着陆精度要求为 ５ ｋｍ，但是考虑

到降落伞打开后引起的飘移误差，认为当终点位置

距离着陆点小于 ２．５ ｋｍ 时认为制导是完全成功的，
当终点位置距离着陆点 ２．５ ～ ５．０ ｋｍ 时，认为制导

５０％成功，而当终点位置距离着陆点大于 ５．０ ｋｍ 时

则认为制导失败［４］ ．
图 ５ 给出了任务 １～任务 ４ 的剩余航程－高度剖

面．可以看到航程越大，跳跃越明显，这是由于高度

越高阻力加速度越小，为达到长航程的要求，飞船必

须尽量在大气层外飞行．当航程小于一定值时，飞船

不再跳出大气层．对于航程特别小的情况，需要尽快

消耗能量，缩短航程，因此飞船将直接再入，轨迹不

发生弹跳．图 ６ 给出了各个任务对应的地面轨迹，不
同航程的任务最终落点均在距着陆点 ２．５ ｋｍ 的范围

内，满足制导精度要求．
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图 ５　 不同任务的高度－剩余航程剖面

Ｆｉｇ．５　 Ａｌｔｉｔｕｄｅ ｖｓ． ｒａｎｇｅ⁃ｔｏ⁃ｇｏ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍｉｓｓｉｏｎｓ
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图 ６　 不同任务的地面轨迹

Ｆｉｇ．６　 Ｇｒｏｕｎｄ ｔｒａｃｋｓ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍｉｓｓｉｏｎｓ

如图 ７ 所示，航程较小的任务（任务 ２、任务 ３）
的倾侧角并不存在常值飞行段，因此也无法利用长

航程飞行时在高空段采用大倾侧角幅值飞行的方法

进行过载的抑制，文献［８， １１］的方法不再适用．本文

采用的针对小航程的过载抑制方法将在以后进行验

证．对于长航程的情况，文献［４－５］的方法会引起跳

跃段制导倾侧角偏转次数过于频繁，耗费不必要的

能量，增加制导失败的风险．从图 ８ 可以看出，在任务

３ 和任务 ４ 的情况下，文献［４－５］的方法在跳跃段都

会进行 ４ 次偏转，而本文方法只进行一次偏转．另外

文献［４－５］的方法会随着航程的增大，跳跃段偏转
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次数也会随之增加，导致不必要的能量消耗，而本文

方法无论航程大小在跳跃段只进行 １ 次倾侧角偏转．
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图 ７　 不同任务的倾侧角剖面

Ｆｉｇ．７　 Ｂａｎｋ⁃ａｎｇｌｅ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍｉｓｓｉｏｎｓ
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图 ８　 跳跃段倾侧角偏转次数对比

Ｆｉｇ．８　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｂａｎｋ⁃ａｎｇｌｅ ｒｅｖｅｒｓａｌ ｔｉｍｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｓｋｉｐ ｐｈａｓｅ

图 ９ 给出了不同任务下过载的对比．任务 １ 和任

务 ２ 没有跳跃段飞行，不能用文献［８］的方法进行过

载抑制，但是运用本文提出的方法依然达到了过载

抑制的目的，所承受的最大过载值降低了 １．５ ～ ２．５．
任务 ３ 和任务 ４ 的过载曲线同样得到了非常大的改

进，使得过载曲线远离约束曲线．大航程飞行时，过
载的最大值本来就远离约束曲线，而过载持续作用

时间成为了主要约束，从图 ９ 中可以看到本文方法

得到的大过载的作用时间远小于文献［４－５］方法得

到的作用时间．本文方法很好地抑制了各种航程下

的飞行过载，保证了乘员的安全，特别是对于身体状

况出现意外的乘员尤其如此．
４．４　 蒙特卡洛仿真

为更进一步测试本文提出的制导算法在各种大

范围扰动条件下的性能，本节进行三自由度的蒙特

卡洛仿真．再入点的状态偏差、大气扰动、质量偏差、
气动力系数偏差等服从的分布以及分布参数在扰动

模型已给出，共进行 ５００ 次蒙特卡洛仿真．
图 １０ 给出了不同情况下最终落点的分布，除任

务 １ 有一个落点落在距着陆点 ２．５ ｋｍ 以外，其余所

有落点均落在 ２．５ ｋｍ 的范围内．无论是短航程的任

务 １ 和任务 ２，还是长航程的任务 ３ 和任务 ４，落点都

非常集中地分布在着陆点周围，表明了本文制导方

法具有非常好的航程适应性和鲁棒性．
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图 ９　 不同任务下过载约束对比

Ｆｉｇ．９　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｌｏａｄ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍｉｓｓｉｏｎｓ
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图 １０　 不同任务蒙特卡洛仿真落点分布

Ｆｉｇ．１０　 Ｆｉｎａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ ｉｎ ｔｈｅ Ｍｏｎｔｅ Ｃａｒｌｏ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ ｆｏｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍｉｓｓｉｏｎｓ

图 １１ 描绘了不同任务下的过载剖面．可以看到，
所有情况下的过载曲线都位于过载的最小约束曲线

下方，特别是对于没有开普勒飞行段的任务 １ 和任

务 ２，它们的过载曲线仍然非常严格地满足了过载约

束．文献［５－６］中采用了以常值倾侧角开环飞行的过

载抑制策略，这无疑会影响到制导方法的鲁棒性与

精度，而本文的过载抑制方法直接嵌入了闭环制导

的每一制导周期，不会对制导方法的精度与鲁棒性

产生影响，这一点可以从图 １０ 得到验证．
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图 １１　 不同任务蒙特卡洛仿真过载剖面

Ｆｉｇ．１１　 Ｌｏａｄ⁃ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ｉｎ ｔｈｅ Ｍｏｎｔｅ Ｃａｒｌｏ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ
ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍｉｓｓｉｏｎｓ

　 　 对蒙特卡洛仿真结果进行统计，图 １２ 给出了跳

跃段倾侧角反转次数的统计结果．即使在存在各种

扰动的条件下，只有任务 ３ 在非常少的几种情况下

跳跃段倾侧角反转了 ２ 次，其他情况都只反转 １ 次，
验证了本文减少倾侧角反转次数方法的有效性．
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图 １２　 跳跃段倾侧角反转次数统计

Ｆｉｇ．１２　 Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｔｈｅ ｂａｎｋ⁃ａｎｇｌｅ ｒｅｖｅｒｓａｌ ｔｉｍｅｓ ｉｎ ｔｈｅ Ｍｏｎｔｅ
Ｃａｒｌｏ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ

５　 结　 论

１）本文提出了改进的数值预测校正制导方法，
通过搜索倾侧角反转能量点的方法保证跳跃段的倾

侧角只进行一次反转，同时保证第 ２ 次进入大气时

的横程在允许范围内．
２）结合开普勒段大倾侧角幅值飞行的策略，本

文提出的基于阻力加速度反馈补偿的末段过载抑制

策略，在不同航程、多种扰动的条件下均能够严格实

现探月返回时的过载约束．
３）大扰动条件下，本文提出的制导方法能够在

２ ０００～１０ ０００ ｋｍ 航程范围内实现落点误差小于２．５ ｋｍ
的制导精度，并且跳跃段倾侧角只有极少数情况出现 ２
次反转，验证了本文方法的有效性和鲁棒性．
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