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返回器飞行管道的快速预测算法
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摘　要：针对返回器回收任务中对安全空域和期望落点的计算需求，提出了基于Ｋｏｏｐｍａｎ算子的飞行管
道快速预测算法，给出了搜救直升机安全飞行空域的判定流程。建立了物伞动力学模型，利用 Ｈａｌｔｏｎ采样方
法从随机空间中均匀采点，计算得到多条可能弹道；采用 Ｋｏｏｐｍａｎ算子的后拉机制，将初始概率密度值与当
前状态关联，得到不确定条件下返回器及其分离部件的飞行管道和期望弹道。仿真结果表明，基于 Ｋｏｏｐｍａｎ
算子的飞行管道快速预测算法在收敛速度和精度上都要显著优于 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法；利用飞行管道计算结果
对搜救直升机飞行路线进行规划后，碰撞风险最大降低５４％且搜索时间减少７０％。飞行管道预测算法已成功
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应用到嫦娥五号的回收任务中。

关键词：降落伞回收技术；不确定性分析；Ｋｏｏｐｍａｎ算子；返回器；探月任务
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　　返回式航天器在完成预定任务后，其整体或
其中一部分需要再入大气层并在地面安全着陆。

!

精度的落点预报结果和合理的搜救策略可极大

地提高航天器返回器的回收效率和安全性［１－２］。

返回式航天器的返回器在伞降着陆阶段受气象风

的影响很大，如遇到大的横风，返回器着陆点将产

生很大偏移，造成目标搜救散布区扩大、搜救时间

延长。我国“神舟”飞船返回器落点预报中，通过

建立飞船回收过程动力学模型，结合“神舟”任务

返回段实测数据分析，整个伞降着陆段飞行时间

误差有时高达３０％，影响了气象风漂移修正量和
落点预报的精度。此外，对于嫦娥五号（Ｃｈａｎｇ′ｅ－５，
ＣＥ－５）等夜间再入的返回器，光学探测手段受到
了严重限制，增加了回收程序启动后返回器及其

分离物与搜救直升机碰撞的风险［３－４］。本文在飞

船降落伞回收系统动力学的研究基础上，将针对
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返回器在着陆场的搜救任务，探索采用高效的数

值手段预测返回器在不确定因素作用下的可能运

动空间，减小飞船的搜救范围，缩短搜救时间，以

提高地面返回搜救效率，保证第一时间找到返回

器，确保搜救人员安全。

返回器的伞降运动轨迹受多种不确定因素共

同影响，包括：初始运动参数、状态参数以及环境

参数等，其中风场的影响最为显著。目前在工程

领域中广泛采用蒙特卡罗（ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ，ＭＣ）方
法研究返回式航天器伞降阶段的不确定量化评

估［５－６］。张青斌等［７］利用ＭＣ方法对返回器和伞
舱盖的运动轨迹进行了分析，评估了返回器和伞

舱盖相撞的风险。王慧娟［８］利用ＭＣ方法研究了
火星再入自适应开伞控制方法。美国国家航空航

天局在对返回器进入、下降和着陆问题的研究中

也大量采用了 ＭＣ方法进行分析［９－１１］。近十几

年，出现了从概率守恒原理的角度出发，应用概率

密度演化方法研究动力学系统随机特征的方

法［１２－１３］。在概率密度演化方法中，系统的状态变

量被视为随机变量，其真实运动对应于随机状态

空间中的一条轨迹，随机空间中的每一点均有一

概率 密 度 值 与 之 对 应。随 机 刘 维 尔 方 程

（ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃＬｉｏｕｖｉｌｌｅｅｑｕａｔｉｏｎ，ＳＬＥ）是概率密度演
化方法中最为经典也是应用最为广泛的理论方

法［１４］。Ｈａｌｄｅｒ等［１５］和Ｔｒｉｓｏｌｉｎｉ等［１６］利用 ＳＬＥ方
程研究了飞行器的超音速再入问题，通过与 ＭＣ
方法的对比计算，展示了 ＳＬＥ方程较高的计算精
度和计算效率。Ｌｅｏｎａｒｄ等［１７－１８］和Ｋｌｅｉｎ等［１９］利

用ＳＬＥ方程对不确定条件下的最优空投释放点、
主伞开伞点进行了分析和优化设计。尽管 ＳＬＥ
方程已经成功应用于上述工程问题中，但是该方

法仍存在两点不足［２０］：一是对于一些稳定系统，

伴随时间演化随机状态变量所在的空间会迅速收

缩，这将导致概率密度值迅速增大，继而使得积分

困难；二是随着状态空间的畸变，对高维随机变量

的边缘概率密度积分也会出现较大的误差。为了

解决这些问题，Ｌｅｏｎａｒｄ［２０］利用 Ｋｏｏｐｍａｎ算子和
ＦｒｏｂｅｎｉｕｓＰｅｒｒｏｎ算子的对偶特性以及 Ｋｏｏｐｍａｎ
算子的后拉机制［２１］计算不确定量的期望，这种方

法将系统末状态与初始概率密度关联，从而规避

了对高维离散点的概率密度积分，在货物空投的

优化 应 用 中 取 得 了 较 好 的 效 果［２２］。利 用

Ｋｏｏｐｍａｎ算子后拉机制进行期望值计算不仅在收
敛速度上优于ＭＣ方法，并且规避了 ＳＬＥ方法所
引起的数值计算问题。在航天领域中，返回器及

开伞过程中的分离物的轨迹预测是搜索任务中的

重要计算需求。比如，猎户座飞船测试小组在对

飞船空投任务的落点区域规划任务中，先后开发

了名为Ｓａｓｑｕａｔｃｈ的落点预测软件［２３－２４］，该软件

可分别计算出返回器、伞舱盖和伞包等部件的期

望落点及可能范围，结合 ＤｅｂｒｉｓＴｏｏｌ软件还可给
出搜救直升机是否处于安全空域。总的来说，目

前工程上大多采用ＭＣ方法进行不确定的量化分
析，但是针对返回落地搜救任务，需要研发一种高

效、实时算法。

围绕返回器的落点预报和搜救问题，在给出

返回器伞降阶段动力学模型的基础上，结合

Ｋｏｏｐｍａｎ算子后拉机制、Ｈａｌｔｏｎ采样［２５］（Ｈａｌｔｏｎ
ｓａｍｐｌｉｎｇ，ＨＳ）和正交设计［２６］（ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｄｅｓｉｇｎ，
ＯＤ）给出了返回器飞行管道的计算方法，通过计
算分析说明本文提出方法的高效性。以飞行管道

计算数据为支撑，研究了搜救直升机的安全飞行

空域判定办法，以嫦娥五号返回器的搜救任务为

例，对搜救直升机飞行空域和飞行路线进行了分

析和优化设计。

１　返回器降落伞回收阶段的动力学模型

１．１　降落伞回收过程简述

返回器一般选取弹道 －升力方式再入，在进
入大气层后通过控制升力方向来调整弹道，从而

在一定程度上减小落点散布范围。当返回器沿着

再入弹道到达指定开伞高度后，系统开始启动降

落伞减速程序。嫦娥五号返回器回收过程如图１
所示，当返回器到达开伞高度后，减速系统大体按

以下步骤实施：①伞舱盖以一定速度与返回器弹
射分离，同时将引导伞从伞舱中拉出并打开，在引

导伞的牵引下又将减速伞拉出并充满；②减速伞
与返回器分离并拉出主伞，主伞首先呈收口状充

满；③主伞解除收口，完全充满；④返回器着陆，切
断与主伞的连接。在返回器的降落伞减速阶段，

搜救直升机必须足够接近返回器，但是又必须处

于足够安全的区域，避免与返回器相碰。

１．２　物伞系统质心运动动力学

物伞系统的空间位置是返回搜救任务中测量

跟踪力量部署的重要依据。为了方便，将再入前

的轨道动力学计算结果的末端状态和降落伞减速

阶段的初始状态相衔接，本文在地心坐标系下建

立物伞系统的伞降运动方程。

１．２．１　坐标系定义
返回器再入过程主要涉及的坐标系有：地心

坐标系ＯＥ－ＸＥＹＥＺＥ、地面观测系 Ｏ－ｘｙｚ以及速

·３２·
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图１　嫦娥五号返回器回收过程
Ｆｉｇ．１　ＲｅｃｏｖｅｒｙｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅｒｅｅｎｔｒｙｃａｐｓｕｌｅｏｆＣＥ－５

度坐标系ｏ１－ｘｖｙｖｚｖ。地心坐标系ＯＥ位于地球质
心，ＯＥＸＥ指向某时刻起的零度子午线，ＯＥＺＥ垂直
于赤道平面指向北极，ＯＥＹＥ与 ＯＥＸＥ和 ＯＥＺＥ构
成右手直角坐标系。地面观测系原点 Ｏ固定于
地球上的某一点，Ｏｘ轴延长线交于地心 ＯＥ，方向
背离地心，Ｏｚ轴指向北方，Ｏｙ轴与 Ｏｘ轴和 Ｏｚ轴
构成右手直角坐标系。速度坐标系原点 ｏ１位于
系统质心，ｏ１ｙｖ沿质心速度方向，ｏ１ｘｖ在铅垂平面
Ｏｙｚ内，ｏ１ｚｖ与ｏ１ｘｖ和ｏ１ｙｖ构成右手直角坐标系。
地心坐标系与地面观测系的变换如图２（ａ）所示，
从地心坐标系到地面观测系的旋转顺序为：首先

绕ＺＥ轴旋转经度 θ角；然后，绕新坐标系的 Ｙ
（１）
Ｅ

轴的反向旋转地心纬度 角，此时坐标系各轴与
地面观测系平行，从地心坐标系到地面观测系的

坐标变换矩阵为

ＧＥ＝
ｃｏｓθｃｏｓ ｓｉｎθｃｏｓ ｓｉｎ
－ｓｉｎθ ｃｏｓθ ０
－ｃｏｓθｓｉｎ －ｓｉｎθｓｉｎ ｃｏｓ










（１）

地面观测系与速度坐标系的变换如图２（ｂ）
所示，从速度坐标系到地面观测系的旋转顺序为：

将地面观测系原点平移至飞行器质心 ｏ１以便观
察，首先绕ｚｖ轴旋转 γ角，使 ｏ１ｙｖ位于 ｏ１ｘｚ平面
内；然后绕新坐标系 ｘ（１）ｖ 轴的反向旋转 ψ角，得
到各坐标轴与地面观测系平行的坐标系。其中，

γ角称为速度倾角，速度方向在水平面上方时为
正；ψ角称为速度偏角，速度位于正东方向时，偏
角为０，从东向北旋转为正。从速度坐标系到地
面观测系的坐标变换矩阵为

　Ｇｖ＝
ｃｏｓγ ｓｉｎγ ０

－ｃｏｓψｓｉｎγ －ｓｉｎψｃｏｓγ －ｓｉｎψ
－ｓｉｎψｓｉｎγ ｓｉｎψｃｏｓγ ｃｏｓ









ψ
（２）

（ａ）地心坐标系与地面观测系
（ａ）Ｇｅｏｃｅｎｔｒｉｃｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍａｎｄｇｒｏｕｎｄｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ

ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

（ｂ）地面观测系与速度坐标系
（ｂ）Ｇｒｏｕｎｄｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

图２　坐标系系统
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

·４２·
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１．２．２　动力学方程
为方便搜救指挥和地面观测，本文选取返回

器质心地心距 ｒ、地心纬度 和经度 θ描述物伞
系统的位置，以速度大小Ｖ、速度偏角ψ和速度倾
角γ描述返回器质心速度矢量。返回器伞降阶段
的动力学方程［２７］可以表示为

ｒ＝Ｖｓｉｎγ

θ
·
＝Ｖｃｏｓγｃｏｓψｒｃｏｓ


·
＝Ｖｃｏｓγｓｉｎψｒ

Ｖ
·
＝ＬΛＬＶ＋ＤΛ

Ｄ
Ｖ＋ｇＶ＋ＲＶ

γ
·＝ＬＶΛ

Ｌ
γ＋
Ｄ
ＶΛ

Ｄ
γ＋ｇγ＋

Ｖ
ｒｃｏｓγ＋Ｒγ

ψ
·＝ Ｌ
ＶｃｏｓγΛ

Ｌ
ψ＋

Ｄ
ＶｃｏｓγΛ

Ｄ
ψ－

　　Ｖｒｃｏｓγｃｏｓψｔａｎ＋ｇψ＋Ｒ





















 ψ

（３）

其中，Ｌ和Ｄ分别为升力和阻力所产生的加速度，
ｇＶ、ｇγ和 ｇψ对应于重力所产生的加速度，ＲＶ、Ｒγ
和Ｒψ对应于地球转动所产生的加速度，Λ

Ｖ
Ｌ、Λ

Ｄ
Ｖ、

ΛＬγ、Λ
Ｄ
γ、Λ

Ｌ
ψ和Λ

Ｄ
ψ为风干扰系数。式（３）中系数的

详细表达可参考文献［２７］。
在返回器物伞系统的运动过程中，降落伞所

产生的阻力远大于系统的升力，因此开伞后的动

力学方程中的升力加速度项Ｌ可设为０。物伞系
统所产生加速度可表示为

Ｄ＝
ρＣｄＳＶ

２

２（ｍ＋ｍａ）
（４）

式中，ρ为大气密度，Ｃｄ为阻力系数，Ｓ为参考
面积，ｍ为系统当前质量，ｍａ为系统当前的附加
质量。阻力面积 ＣｄＳ和附加质量 ｍａ可用以描
述系统当前所处的物理状态。因此，采用合理

的模型量化物伞系统在各个阶段的阻力系数及

附加质量的变化规律即可对整个回收过程进行

数值仿真。

１．２．３　降落伞充气模型
降落伞充气过程是衔接各个工作阶段的重要

过程，也是物伞系统工作中最为复杂的过程。降

落伞充气展开涉及柔性织物与气流的流固耦合作

用、柔性体的几何非线性运动以及柔性体的摩擦

接触，是一个具有强非线性的物理过程。依靠仿

真计算模拟这一现象极为耗时，并且难以准确验

证仿真结果的正确性。在工程实践中，利用大量

试验数据总结出的经验公式已经在工程实践中取

得了大量的应用，也被证明是一种简单可靠的方

法［２８］。本文采用如式（５）所示近似模型描述降
落伞在充气过程中的阻力面积的变化规律［２８］。

ＣｄＳ＝（ＣｄＳ）１＋［（ＣｄＳ）２－（ＣｄＳ）１］
ｔ－ｔｆ１
ｔｆ－ｔ( )

ｆ１

ｎ

（５）
式中：（ＣｄＳ）１为初始充气时刻 ｔｆ１时的阻力面积；
（ＣｄＳ）２为充气完成时刻 ｔｆ时的阻力面积；ｎ为充
气指数，一般可根据给定的降落伞型号查表得到。

不同于大气中飞行的一般飞行器，降落伞的

附加质量会对物伞系统动力学特性产生显著的影

响。工程中附加质量的简化计算公式［２９］为

ｍａ＝Ｋａπρ∞Ｄ
３
０ （６）

式中，Ｋａ为附加质量系数，ρ∞为伞质心处的大气
密度，Ｄ０为降落伞的名义直径。

２　返回器飞行管道计算方法

在着陆场返回器搜救任务中，搜救直升机飞

行引导系统需要和指挥控制系统进行高频、及时

的信息交互，为搜救直升机提供安全空域引导和

前往区域坐标。返回器物伞系统的自身模型和环

境参数具有诸多不确定性，要在指挥控制系统信

息更新时间间隔内获取高维随机空间的概率分布

信息是十分困难的。因此，本文采取的研究路线

是采取高效的随机空间采样方法和期望弹道算

法，在较少的采样计算次数下计算期望弹道和包

络返回器及其分离物可能存在空间的飞行管道。

尽管计算结果缺乏返回器的时空概率分布信息，

但在搜救直升机安全空域引导和搜救方向引导方

面是能够满足工程需求的。

２．１　基于Ｋｏｏｐｍａｎ算子理论计算期望弹道

设一动力学系统的状态空间为 Ω，ΩＲＲｄ，ｄ
为状态变量的维数。状态变量在空间 Ω中的概
率密度分布函数为ｆ，ｆ∈Ｌ１且 ｆ≥０。考察测度空
间（Ω，Ａ，μ），其中 Ａ是 σ代数［２１］，μ为概率度
量，定义为

μ（Ａ）＝∫Ａｆ（ｘ）ｄｘ （７）

式中，Ａ为σ代数子集，Ａ∈Ａ。
系统还存在观测函数 ｇ：Ω→ＲＲ，ｇ∈Ｌ∞。系

统从初始时刻到 Ｔ时刻的动力学映射表示为 Ｓ：
Ω→Ω，系统初始时刻状态向量为 ｘ０，对应在空间
Ω中的概率密度为 ｆ０，系统 Ｔ时刻的状态向量为
ｘＴ，对应的空间Ω中的概率密度为 ｆＴ。定义 ｘＴ＝
Ｓ（ｘ０），Ｋｏｏｐｍａｎ算子Ｕ：Ｌ∞→Ｌ∞定义为

ｇ（ｘＴ）＝Ｕｇ（ｘ０） （８）
ＦｒｏｂｅｎｉｕｓＰｅｒｒｏｎ算子Ｐ：Ｌ１→Ｌ１定义为

·５２·
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ｆＴ＝Ｐｆ０ （９）
其中，Ｋｏｏｐｍａｎ算子和 ＦｒｏｂｅｎｉｕｓＰｅｒｒｏｎ算子间的
对偶关系［２１］表示为

〈ＰｆＴ，ｇ〉＝〈ｆ０，Ｕｇ〉 （１０）
式中，〈·〉表示内积运算，即

〈ｕ，ｖ〉＝∫
Ω
ｕ（ｘ）ｖ（ｘ）ｄｘ （１１）

需要指出，式（１０）成立要求观测函数 ｇ在状态空
间中具有紧支性。

从初始时刻到Ｔ时刻，在系统动力学演化不
加入任何新的随机因素的情况下，有

∫ＡＰｆ（ｘ）ｄｘ＝∫Ｓ－１（Ａ）ｆ（ｘ）ｄｘ，Ａ∈Ａ （１２）

式中，Ｓ－１（Ａ）为 σ代数子集 Ａ的逆映射集，若动
力学映射Ｓ满足可逆和可微条件，则进一步有

Ｐｆ（ｘ）＝ｆ（Ｓ－１（ｘ））ｄＳ
－１（ｘ）
ｄｘ （１３）

式中，ｄＳ－１（ｘ）／ｄｘ是动力学逆映射 Ｓ－１（ｘ）雅
可比矩阵的行列式。对于一些简单的动力学系

统，利用式（１３）求取ＦｒｏｂｅｎｉｕｓＰｅｒｒｏｎ算子作用下
状态空间概率密度方程的演化是可行的。对于为

常微分方程组控制的复杂动力学系统，利用

式（１３）求取概率密度演化方程则是非常困难的，
此时可利用 Ｋｏｏｐｍａｎ算子和 ＦｒｏｂｅｎｉｕｓＰｅｒｒｏｎ算
子间的对偶关系式（１０）推导出经典的ＳＬＥ方程，
有关 ＳＬＥ方程求解系统概率密度函数演化可以
参考文献［１３，１５－１６］。

系统观测量ｇ在时刻Ｔ的期望值可表示为
Ｅ［ｇ］＝〈ｆＴ，ｇ〉＝〈Ｐｆ０，ｇ〉 （１４）

利用 Ｋｏｏｐｍａｎ算子和 ＦｒｏｂｅｎｉｕｓＰｅｒｒｏｎ算子间的
对偶关系，观测量ｇ在时刻 Ｔ的期望值还可以表
示为

Ｅ［ｇ］＝〈ｆ０，Ｕｇ〉 （１５）
从式（１４）右端来看，观测量ｇ在 Ｔ时刻的期望值
为 ＦｒｏｂｅｎｉｕｓＰｅｒｒｏｎ算子作用下的概率密度函数
与观测量的内积；从式（１５）来看，观测量 ｇ在 Ｔ
时刻的期望值也等于系统 Ｔ时刻的观测量与初
始概率密度的内积，注意到在式（１５）中，Ｋｏｏｐｍａｎ
算子作用的观测量与初始状态的概率密度函数相

关联，即将当前观测量拉回至与初始概率密度函

数相关联，这一机制被称为 Ｋｏｏｐｍａｎ算子的后拉
机制。一般而言，观测量是离散形式的，因此，对

观测量的期望计算涉及高维空间的离散数据的积

分问题。对该类问题的处理可以采用 Ｂｉｎｎｉｎｇ方
法［２０］、Ｌｏｂａｃｈｅｖｓｋｙ样条曲线［３０］、ＲａｄｉａｌＢａｓｉｓ
Ｆｕｎｃｔｉｏｎ方法［３１］等进行计算。考虑到 Ｈａｌｔｏｎ采
样的空间均匀性，为简化计算，本文中利用

Ｂｉｎｎｉｎｇ方法计算观测量的期望值，即

Ｅ［ｇ］＝ １

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｆ（ｉ）０
∑
Ｎ

ｉ＝１
ｇ（ｉ）ｆ（ｉ）０ （１６）

２．２　返回器飞行管道计算流程

返回器再入过程中包含多种不确定因素，具

体可分为环境不确定因素和物－伞系统自身不确
定因素。环境不确定因素包括风速、风向和大气

密度，物－伞系统自身不确定因素包括初始位置
（地心距、经度，地心纬度）、初始速度（速度大小、

速度倾角、速度偏角）、阻力系数和返回器质量。

本文中认为上述１１个不确定因素服从正态分布
且相互独立，联合概率密度分布函数 ｆ为上述１１
个不确定因素的函数。

在上述１１个随机变量组成的高维随机空间
中进行全面采样的计算成本是十分昂贵的，即使

每个随机因素选取 ３个水平，采样数也会超过
１７万次。另一方面，根据搜救指挥总体任务需
求，飞行管道的单次更新一般需要在３ｓ内完成，
以便根据实时测量数据更新计算结果。本文中利

用Ｃ＋＋语言编写动力学计算程序，利用变步长
龙格库塔法进行动力学积分［３２］，在一台 ＣＰＵ时
钟频率为 ２５ＧＨｚ的电脑上，一条弹道的平均
计算时间约为２９ｍｓ，在保证任务需求前提下，
采样计算的弹道总数最大不能超过 １０２０。由
于计算时间的限制，必须对随机空间的采样策

略进行合理的设计，以保证通过较少次数的采

样计算得到精度较高的期望弹道和飞行管道。

以返回器为例，对飞行管道的计算可分为如下３
个步骤。

步骤１：期望弹道计算。将所有初始不确定
状态变量和不确定参数的取值范围在［－３σ，
３σ］内截断，用 Ｈａｌｔｏｎ采样方法［３３］在高维空间

中取Ｎ－２个采样点，计算每个采样点概率密度
值 ｆ（ｉ）０ ，ｉ＝１，２，…，Ｎ，随后计算所有采样点对应
随机参数和初始条件下的弹道，存储相应数据，

利用式（１６）计算返回器或分离物的期望弹道。
步骤２：正交试验分析。利用正交设计方法

获取使飞行管道半径和飞行时间最长的方案。

采用标准正交表 Ｌ１２（２
１１）进行采样，将随机变量

的第一水平取为 －３σ，第二水平取为 ３σ，共得
到１２个采样点。计算每一个正交试验方案落点
位置到期望落点的距离和落地时间，以每一试

验方案到期望落点的距离和落地时间为试验指

标进行极差分析，得到偏离期望落点最大的试

验方案｛ｘ（Ｒ）０ ，ｐ
（Ｒ）｝和落地时间最晚的试验方案

·６２·
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｛ｘ（ｔ）０ ，ｐ
（ｔ）｝，计算并存储相应的弹道数据。

步骤３：飞行管道半径和安全时间计算。利
用Ｈａｌｔｏｎ采样计算的Ｎ－２条弹道数据和正交试
验分析得到的两条弹道数据，通过插值可得到任

一高度状态量 ｘ（ｉ）ｈ 和最晚存在时刻 ｔ
（ｉ）
ｈ ，ｉ＝１，２，

…，Ｎ。在最晚存在时刻 ｔ（ｉ）ｈ 之后，返回器被认为
不会出现在 ｈ高度以上的空域，因此 ｔ（ｉ）ｈ 也被称
作安全时间。以期望弹道在 ｈ高度的位置为圆
心，作所有采样点在此高度上的最小包络圆，以此

圆半径作为飞行管道半径。

重复以上步骤，可以计算出伞舱盖和减速伞

等返回器分离物的期望弹道和飞行管道信息。在

实际应用中，采样点个数 Ｎ应根据硬件能力和系
统更新频率要求进行限制，在本文中采样点个数

设为５００。
以返回器为例，判定搜救直升机是否位于远

离返回器飞行管道的一般流程为：

１）输入当前时间和位置，根据当前高度分别
计算该高度下返回器的安全时间以及飞行管道半

径（安全半径）。

２）判定直升机是否在安全时间之后位于该
高度，若是，直升机是安全的，否则转步骤３。步
骤２称为时间安全判定。
３）计算得到直升机与返回器期望位置间的

距离，判定该距离是否大于当前高度的管道半径，

若是，则直升机是安全的，否则，当前位置存在风

险，应沿返回器期望位置所在方向的相反向飞离。

步骤３称为空间安全判定。
上述搜救直升机是否处于安全空域的判定流

程如图３所示。重复上述过程可判定直升机是否
位于伞舱盖和减速伞的安全空域。

３　返回器搜救任务不确定性分析

本节以ＣＥ－５返回器在不确定条件下的安
全空域计算问题和搜救引导问题为例进行分析。

安全空域计算结果确定了每一时刻的最低安全高

度和返回器及其分离物的管道，为空中和地面搜

救人员提供安全指引，同时给出返回器、伞舱盖以

及减速伞的期望落点，引导搜救力量对返回器进

行回收。ＣＥ－５返回器的主要标称参数如表１所
示。利用探空气球测量的着陆场风场数据作为仿

真风场输入计算返回器的飞行弹道，不同高度上

的风速大小如图４所示。系统的不确定性参数均
视为以名义值为期望值的正态分布，参考已有相

关研究［９］和ＣＥ－５返回器的自身特点，其３倍标

图３　安全空域的判定流程
Ｆｉｇ．３　Ｄｅｔｅｒｍｉｎｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅｓａｆｅａｉｒｓｐａｃｅ

准差的范围如表２所示。

表１　物伞系统参数名义值
Ｔａｂ．１　Ｎｏｍｉｎａｌｖａｌｕｅｏｆｔｈｅｂｏｄｙｐａｒａｃｈｕｔｅｓｙｓｔｅｍｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

返回器质量／ｋｇ ３２７．５

伞舱盖质量／ｋｇ ８．０

减速伞及主伞包质量／ｋｇ ２．０

减速伞阻力面积／ｍ２ １．０

主伞阻力面积／ｍ２ ４０．２

抛伞舱盖时间／ｓ ０．５

抛减速伞时间／ｓ １５．０

开伞点海拔高度／ｋｍ １１．０

开伞点速度／（ｍ／ｓ） １２５．０

开伞点速度倾角／（°） －８０

落点海拔高度／ｍ １２６０

图４　名义风场
Ｆｉｇ．４　Ｎｏｍｉｎａｌｗｉｎｄｆｉｅｌｄ

·７２·
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表２　回收系统不确定参数及取值范围
Ｔａｂ．２　Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｒａｎｇｅｏｆｒｅｃｏｖｅｒｙｓｙｓｔｅｍ

随机参数 取值范围

返回器质量 ［－６．５ｋｇ，６．５ｋｇ］

降落伞阻力系数相对变化 ［－１０％，１０％］

开伞点高度 ［－５００ｍ，５００ｍ］

开伞点速度 ［－２０ｍ／ｓ，２０ｍ／ｓ］

开伞点速度倾角 ［－２°，２°］

开伞点速度偏角 ［－２０°，２０°］

风速相对变化 ［－２０％，２０％］

风向相对变化 ［－２０％，２０％］

大气密度相对变化 ［－２０％，２０％］

　　不同采样方法得到的在地面处的飞行管道半
径如图５所示，其中ＨＳ方法和ＭＣ方法的采样次
数均为 １０万次，ＯＤ方法采用标准正交表
Ｌ１２（２

１１）进行采样，从图５中结果可见，ＨＳ方法得
到的管道半径要明显大于ＭＣ方法得到的计算结
果，正交设计采样得到的最大半径又要大于 ＨＳ
方法计算得到的管道半径，极差分析得到的正交

设计最优方案（ｏｐｔｉｍｉｚｅｄｐｌａｎｏｆｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｄｅｓｉｇｎ，
ＯＰＯＤ）的管道半径又略有增大。通过对正交设
计采样计算结果进行极差分析得到使飞行管道半

径最大的随机参数取值方案，方案如表３所示，其
中，ψｗ表示风向偏航角，Ｖｗ表示风速大小。在飞
行管道半径的试验方案中，返回器的质量和速度

都取最小值，其他因素均取最大值，这与返回器伞

降过程的物理特性是一致的：返回器质量最小，初

速度最小，风速和空气密度最大，能够使得返回器

达到最大的风飘距离。

图５　不同方法计算得到的飞行管道半径
Ｆｉｇ．５　Ｆｉｇｈｔｐｉｐｅｌｉｎｅｒａｄｉｕｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

期望弹道是返回器飞行管道计算的必要结

果，由于更新时间的需要，期望弹道的计算量必须

限制在一定的数量下。对比 ＨＳ方法和 ＭＣ方法
计算期望落点东向坐标的收敛过程，如图６所示，

表３　正交试验分析得到的偏离期望落点最大的方案
Ｔａｂ．３　Ｓｃｈｅｍｅｗｉｔｈｔｈｅｌａｒｇｅｓｔｄｅｖｉａｔｉｏｎｆｒｏｍｔｈｅｅｘｐｅｃｔｅｄ

ｌａｎｄｉｎｇｐｏｉｎｔｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｔｅｓｔａｎａｌｙｓｉｓ

因素 水平

ｒ ２

θ ２

 ２

Ｖ １

γ ２

ψ ２

因素 水平

ｍ １

Ｃｄ ２

ρ ２

ψｗ ２

Ｖｗ ２

图６　落点坐标期望值随采样次数增加的收敛曲线
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｅｘｐｅｃｔｅｄｌａｎｄｉｎｇｐｏｉｎｔ

ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｗｉｔｈｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｏｆｓａｍｐｌｉｎｇｔｉｍｅｓ

从图中可见，ＨＳ方法的收敛速度要远优于 ＭＣ方
法，在采样次数小于１０００的限制下，ＭＣ方法计
算的期望落点坐标仍处于不稳定的波动状态，而

ＨＳ方法已经收敛至落点坐标２５ｍ以内的状态。
显然，ＨＳ方法能够更快地收敛至期望落点。

在给定输入下计算得到的返回器、伞舱盖和

减速伞的飞行管道分别如图７（ａ）～（ｃ）所示。图
中直角坐标系为原点在开伞点地面投影点的天东

北坐标系，名义弹道指按名义参数计算得到的

弹道。

（ａ）返回器飞行管道
（ａ）Ｆｌｉｇｈｔｐｉｐｅｌｉｎｅｏｆｔｈｅｒｅｅｎｔｒｙｃａｐｓｕｌｅ

·８２·
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（ｂ）伞舱盖飞行管道
（ｂ）Ｆｌｉｇｈｔｐｉｐｅｌｉｎｅｏｆｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅｃａｐ

（ｃ）减速伞飞行管道
（ｃ）Ｆｌｉｇｈｔｐｉｐｅｌｉｎｅｏｆｔｈｅｄｒｏｇｕｅｐａｒａｃｈｕｔｅ

图７　返回器回收过程中的飞行管道
Ｆｉｇ．７　Ｆｌｉｇｈｔｐｉｐｅｌｉｎｅｄｕｒｉｎｇｔｈｅｒｅｃｏｖｅｒｉｎｇｏｆ

ｔｈｅｒｅｅｎｔｒｙｃａｐｓｕｌｅ

从飞行管道的计算结果可见，由于当地风场

风向偏东，返回器、伞舱盖和减速伞均明显向东偏

移。因为质量偏小，伞舱盖和减速伞受风场影响

相比于返回器更明显，落地时刻伞舱盖和减速伞

主伞包组合体的可能存在半径相比于返回器分别

增大了２５％和６６％，计算结果反映了实际搜救任
务中伞舱盖和减速伞难以找到的实际问题。通过

对数据的处理，不同高度 ｈ下的返回器飞行管道
半径Ｒ和安全时间Ｔｓ如表４所示，表中的安全时
间从降落伞打开指令发出开始计时，飞行管道半

径和安全时间的变化趋势如图８所示，伴随高度
的增加，飞行管道半径和安全时间呈减小趋势，这

与系统基本特性是相符的。

以搜救直升机在距离地面２ｋｍ高度工作为
例，对返回器的搜救任务进行说明。一方面，根据

计算结果，当搜救直升机在名义开伞指令下达后

的４８９ｓ、５５１ｓ和９８７ｓ以后出现在距离地面２ｋｍ
高度上，将几乎不可能与返回器、伞舱盖和减速伞

发生空中碰撞。另一方面，在考虑随机因素扰动

的情况下，返回器最晚会在名义开伞指令下达后

的６６７ｓ落地。地面２ｋｍ高度上的飞行管道截

表４　返回器在不同高度下的飞行管道半径和安全时间
Ｔａｂ．４　Ｆｌｉｇｈｔｐｉｐｅｌｉｎｅｒａｄｉｕｓａｎｄｓａｆｅｔｉｍｅｏｆｔｈｅｒｅｅｎｔｒｙ

ｃａｐｓｕｌｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｓ

ｈ／ｋｍ Ｒ／ｋｍ Ｔｓ／ｓ

０ ５．８９ ６６６．９

１ ５．５６ ５７５．８

２ ５．２４ ４８８．７

３ ５．０１ ４０５．７

４ ４．７９ ３２７．２

５ ４．４７ ２５２．８

６ ４．０３ １８２．４

７ ３．３８ １１５．８

８ ２．２０ ５２．７

９ １．０９ １４．５

（ａ）飞行管道半径
（ａ）Ｆｌｉｇｈｔｐｉｐｅｌｉｎｅｒａｄｉｕｓ

（ｂ）安全时间
（ｂ）Ｓａｆｅｔｉｍｅ

图８　不同高度下的飞行管道半径与安全时间
Ｆｉｇ．８　Ｆｌｉｇｈｔｐｉｐｅｌｉｎｅｒａｄｉｕｓａｎｄｓａｆｅｔｉｍｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｓ

面如图９所示，返回器期望落点包含于３个飞行
管道之内，因此，要保证在返回器落地时，搜救直

升机出现在落地点上空，搜救直升机必须承担一

定与伞舱盖或减速伞相碰撞的风险。在保证搜救

直升机不与返回器相撞的前提下，应尽可能合理

·９２·
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地规划直升机飞行路线以降低搜救直升机与返回

器分离物相撞的风险。

图９　地面２ｋｍ高度上的飞行管道截面
Ｆｉｇ．９　Ｆｌｉｇｈｔｐｉｐｅｌｉｎｅｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎａｔ２ｋｍａｂｏｖｅｇｒｏｕｎｄ

搜救直升机的搜索流程按如下步骤实施：①在
开伞指令下达后的４８９ｓ之前，可由安全判定流程
使搜救直升机位于２ｋｍ高度的飞行管道之外；
②４８９ｓ以后，从返回器、伞舱盖和减速伞飞行管道
最外边界选取一个最优出发点开始进行搜救。

为定量刻画搜救直升机与返回器分离物相撞

的风险，定义碰撞风险指标为

ｆ＝∫
ｓ

（ｄ２＋ｄ３）ｄｓ

ｄ２ ＝ （ｙ－ｙ２）
２＋（ｚ－ｚ２）槡

２

ｄ３ ＝ （ｙ－ｙ３）
２＋（ｚ－ｚ３）槡










２

（１７）

其中，ｓ为飞行路线，ｙ和 ｚ分别为飞行路线点在
天东北坐标系下的东向和北向坐标，ｙ２和ｚ２为伞
舱盖在２ｋｍ高度的期望坐标，ｙ３和 ｚ３为减速伞
在２ｋｍ高度的期望坐标。设搜救直升机的飞行
速度为２６０ｋｍ／ｈ，从出发点至期望落点，飞行路
线为直线。通过计算得到从相对期望落点不同方

向管道边界点进行搜救的风险指标数值和达到期

望落点所需时间的曲线，如图１０所示。最优进入
点及搜索方向标注于图９中，飞行方向为北偏东
１６°，搜救出发点距离期望落点４２ｋｍ，所需飞
行时间为５９ｓ。当搜救直升机达到期望落点时，
名义状态下，返回器仍需２４ｓ才能落地。相比于
最优进入点，若搜救直升机从位于期望落点正东

方向的管道边界点进行搜索，则对应的风险指标

将增大 １１６％，搜索所需时间将增大 ２４倍，可
见，搜索路线和搜索出发点的优化设计对于搜救

图１０　期望落点不同方向搜索出发点对应的
风险指标和期望搜索时间

Ｆｉｇ．１０　Ｒｉｓｋｉｎｄｅｘａｎｄｅｘｐｅｃｔｅｄｓｅａｒｃｈｔｉｍｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏ
ｔｈｅｄｅｐａｒｔｕｒｅｐｏｉｎｔｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅ

ｅｘｐｅｃｔｅｄｌａｎｄｉｎｇｐｏｉｎｔ

任务的安全性和快速性均有较大的提升。

４　结论

在航天器返回搜救任务中，对着陆器的飞行

管道进行高效、准确的预报分析具有非常重要的

工程应用价值。本文为了将仿真算法融合到搜救

指挥系统中，重点研究了返回器减速过程的不确

定量化的分析算法，主要结论如下：

１）基于Ｋｏｏｐｍａｎ算子理论的快速预测算法可
以应用到航天器返回过程的不确定量化分析之中。

Ｋｏｏｐｍａｎ算子将初始概率密度值与当前状态关联，
避免了概率积分和高维离散点数值积分所带来的

烦琐步骤和数值误差。利用Ｈａｌｔｏｎ采样方法在随
机空间采点的均匀性和正交设计方法，可进一步缩

减计算量，以较少的采样点得到系统响应边界。

２）本文的仿真算法已应用到 ＣＥ－５返回器
的搜救任务之中。设计了搜救直升机的安全空域

判定流程，用于搜救直升机的实时安全飞行空域

引导和搜救目标指引。通过数据可视化处理，增

强了搜救态势的直观性，较好地解决了搜救安全

性和搜救及时性的矛盾。

本文的研究方法也可推广应用到降落伞空投

试验等相关领域。
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