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探月飞船跳跃式再入组合制导方法
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摘　要：针对预测－校正制导方法计算量大的问题，提出一种结合预测－校正法和标准轨道法的组合制
导方法。在一次再入段采用预测－校正法提高制导方法的鲁棒性能，在二次再入段采用标准轨道法减少计
算量。该组合制导方法通过利用标准轨道信息，减少了预测时间；通过设计指令快速迭代算法，减少了迭代

次数；并根据飞船二次再入点处的实际状态，修正标准指令剖面，提高二次再入制导性能。仿真结果表明：该

组合制导方法能大幅减少预测时间，提高校正速度，并具有较高的鲁棒性和精度。
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　　探月飞船是一种低升阻比飞行器（一般小于
０．５），在其返回任务中，为满足任务航程需要，并
减小过载和热流峰值，飞船返回常采用跳跃式轨

道再入。再入制导是保证再入安全的关键技术，

其方法大体可分为两种：标准轨道法和预测 －校
正法。标准轨道法设计简单、计算量较小，但鲁棒

性相对较差；预测－校正法鲁棒性较好，但其过程
复杂，计算量较大。为满足工程需要，同时兼顾鲁

棒性和计算量，可将两种方法进行组合应用。

“阿波罗”飞船再入制导方法中采用标准轨

道法制导，在小幅跳跃返回轨道中获得了较好的

制导结果［１］。为适应新一代乘员探测飞行器

（ＣｒｅｗＥｘｐｌｏｒａｔｉｏｎＶｅｈｉｃｌｅ，ＣＥＶ）返回任务的需
要，喷气推进实验室（ＪｅｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，
ＪＰＬ）提出 ＰｒｅＧｕｉｄ再入制导方法［２－３］；Ｔｉｇｇｅｓ、

Ｃｒｕｌｌ、Ｒｅａ等提出数值跳跃式再入制导方法
（ＮｕｍｅｒｉｃａｌＳｋｉｐＥｎｔｒｙＧｕｉｄａｎｃｅ，ＮＳＥＧ）［４］。这两
种再入制导方法在前期采用数值预测 －校正制
导，后续逐渐过渡到标准轨道法制导，但预测－校
正形式和过渡形式有所差别。Ｂｒｕｎｎｅｒ、Ｌｕ研究
了探月飞船返回再入全过程数值预测－校正再入
制导方法［５－７］；Ｓｏｕｚａ研究了跟踪阻力加速度剖面
的再入制导方法［８］。此外，国内周军、李惠峰、赵

彪等对探月飞船返回再入制导方法也进行了深入

的研究［９－１１］。

本文针对预测 －校正法计算量较大的问题，
提出了一种结合预测－校正法和标准轨道法的组
合制导方法。为提高制导方法的快速计算性能和

鲁棒性，设计了待飞航程快速预测方法、指令快速

迭代方法和切换点处误差补偿方法，并通过数值
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仿真分析进行了验证。仿真分析表明：该组合制

导方法能大幅地减少预测时间，快速迭代出制导

指令，并通过修正标准剖面补偿误差损失，提高二

次再入制导的精度和鲁棒性。

１　再入动力学模型

由于探月飞船的升阻比较小（一般小于０．５）
并且侧向机动能力有限，所以需要在返回坐标系下

建立探月飞船返回再入运动方程［１２］。动力学方程

的建立过程中采用“瞬时平衡”假设和球形地球模

型，并忽略姿态控制的影响，得到飞船的再入动力

学方程为

ｍδ
２ｒ
δｔ２
＝Ｒ＋ｍｇ－ｍωｅ×

δｒ
δｔ
－ｍωｅ×（ωｅ×ｒ）（１）

由于飞船再入过程为无动力再入，所以在动力学

方程中不包含动力项。式（１）中，ｍ为飞船质量；
ｒ为位置矢量；Ｒ为气动力；ｍｇ为引力项；ωｅ为地

球自转角速度矢量；ωｅ×
δｒ
δｔ
为科氏加速度项；ωｅ

×（ωｅ×ｒ）为牵连加速度项。
将式（１）在返回坐标系中投影，可得到标量

形式的运动方程为
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（２）

式（２）中，ｒ′为地心矢径长度；Ｒ０为返回坐标系
原点的地心距；Ａ０为再入方位角；φ０为再入点对
应的地心纬度；Ｃｘ，Ｃｙ和 Ｃｚ分别为轴向、法向和
横向气动力系数；ｑ为动压；Ｓ为参考面积；ＯＢ为
机体坐标系到返回坐标系的转换矩阵；ｇｒ和ｇωｅ表
示引力加速度在地心矢径ｒ′和地球自转轴方向上
的投影，其考虑到Ｊ２项的表达式如式（３）所示。
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μ
ｒ′２
［１＋

３Ｊ２
２
ａｅ
ｒ( )′

２
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ｓｉｎ
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　　其中，μ为地球引力系数；ａｅ为地球赤道半
径；φ为地心纬度。式（２）中的 Ａ和 Ｂ与计算惯
性力相关。
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式（４）、式（５）中，ωｅｘ，ωｅｙ，ωｅｚ分别表示地球自
转角速度矢量在返回坐标系三轴上的分量。

２　组合制导策略

飞船再入制导过程中，纵向采用组合制导方法，

侧向通过“漏斗”控制倾侧角翻转逻辑。纵向制导

中，在一次再入段中采用数值预测－校正法，保证飞
船在二次再入时具有足够的飞行能力；二次再入段

中采用标准轨道法，减小再入制导的计算量。

图１　再入制导方案图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍｅｏｆｅｎｔｒｙｇｕｉｄａｎｃｅ

将整个再入过程按再入次序划分为 ３个阶
段：一次再入段、开普勒段和二次再入段。图１中
给出了飞船再入过程的各个阶段划分及采用的制

导方法。再入过程中，当飞船跃起后过载Ｎｇ小于
０．２ｇ０，则认为飞船进入开普勒段

［２］。

２．１　预测－校正制导段

飞船初始再入时，气动力较小，飞船的可控能

力较弱。在此阶段，飞船保持离轨时的姿态，不进

行制导。随着飞船高度的降低，气动力逐渐增大，

当飞船的过载 Ｎｇ大于 Ｎｇ０时，则开始进入数值预
测－校正制导段。

在数值预测 －校正制导阶段，飞船基于设计
的倾侧角剖面σｋ（ｖ），以当前状态为起点，快速进
行三自由度积分，预估出飞船到开伞点的航程

Ｓｔｏｇｏ。再根据任务实际的待飞航程 Ｓ
０
ｔｏｇｏ
与预估待

飞航程 Ｓｔｏｇｏ的偏差 ΔＳｔｏｇｏ，校正原倾侧角剖面
σｋ（ｖ），得到满足精度要求 ΔＳ

０
ｔｏｇｏ的新倾侧角剖面

σｋ＋１（ｖ）。图２中给出了一次再入段中预测 －校
正制导的流程图。

２．２　标准轨道制导段

飞船二次再入后开始采用标准轨道法制导，

·１７·
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图２　预测－校正制导流程图
Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｐｒｅｄｉｃｔｏｒｃｏｒｒｅｃｔｏｒｇｕｉｄａｎｃｅ

在任务开始前，将设计优化得到的标准轨道存储

在飞船的计算机中；在实际再入过程中按标准轨

道的倾侧角指令飞行，并反馈实际状态与标准状

态的偏差。

标准轨道的设计过程中，以控制裕量最大、二

次过载最小为最优性能指标，通过设计倾侧角剖面

σ（ｖ）得到性能最优的标准轨道。制导过程中，通
过解算标准轨道纵平面内所需的升阻比来获得指

令基值，并通过反馈线性化方法实现对标准轨道的

跟踪。倾侧角指令的计算公式如式（６）所示［６］。

ｃｏｓσｃ＝
（Ｌ／Ｄ）０·ｃｏｓσ０

Ｌ／Ｄ ＋Ｋ·ΔＬ／Ｄ （６）

　　式（６）中，（Ｌ／Ｄ）０为标准升阻比，Ｌ／Ｄ为实
际升阻比，σ０为标准倾侧角值，Ｋ增益系数向量，
Δ为状态偏差向量，σｃ为倾侧角指令。为提高再
入末端的再入制导精度，在反馈律中引入航程 Ｓ

和航程变化率 Ｓ
·

的反馈。此外，为了对标准轨道

的纵向进行有效的跟踪，对切向过载 Ｎｇｘ、高度变

化率Ｈ
·

进行反馈，得到反馈律为

Ｋ·Δ＝ＫＮｇｘΔＮｇｘ＋ＫＨ·ΔＨ
·

＋ＫＳΔＳ＋ＫＳ·ΔＳ
·

（７）
式（７）中，ＫＮｇｘ，ＫＨ·，ＫＳ和 ＫＳ· 分别是切向过载

Ｎｇｘ、高度变化率 Ｈ
·

、航程 Ｓ和航程变化率 Ｓ
·

的增

益系数向量。

３　组合制导方法

为提高组合制导方法的鲁棒性和计算速度，

在制导方法中分别设计了待飞航程快速预测方

法、指令快速校正方法和切换点误差补偿方法，以

保证再入制导的计算性能和鲁棒性能。

３．１　待飞航程快速预测方法
由于二次再入段的标准轨迹已经通过离线计

算获得，因此，在实时预测过程中，可利用二次再

入段标准轨道的信息缩短预测范围，将预测的终

端点由开伞点提前到二次再入点，以减少每次预

测的时间。

在二次再入段，飞船的航程主要受二次再入

点处的纵向状态和后续倾侧角指令剖面 σ（ｖ）影
响。因此，飞船二次再入段的航程可表示为二次

再入纵向状态量速度ｖｓｃｄ、当地速度倾角θｓｃｄ、高度
Ｈｓｃｄ及倾侧角指令剖面σ（ｖ）的函数

Ｓｔｏｇｏ２＝Ｆ（ｖｓｃｄ，θｓｃｄ，Ｈｓｃｄ，σ（ｖ）） （８）
在二次再入点处，对该函数进行一阶泰勒展开，

可得

　　　 Ｓｔｏｇｏ２＝Ｓｓｔｄ２＋
Ｆ
ｖｓｃｄ
Δｖｓｃｄ＋

Ｆ
θｓｃｄ
Δθｓｃｄ＋

Ｆ
Ｈｓｃｄ

ΔＨｓｃｄ＋
Ｆ
σΔσ

（９）

式（９）中，Ｓｓｔｄ２为标准轨道的二次再入段航程；
Ｓｔｏｇｏ２为预估的二次再入段航程。在预估二次再入
段航程时，假定飞船按标准轨道的倾侧角剖面飞

行，则Δσ为０，式（９）进一步简化为

Ｓｔｏｇｏ２＝Ｓｓｔｄ２＋
Ｆ
ｖｓｃｄ
Δｖｓｃｄ＋

Ｆ
θｓｃｄ
Δθｓｃｄ＋

Ｆ
Ｈｓｃｄ

ΔＨｓｃｄ

（１０）
根据式（１０），利用飞船预测的二次再入点状态与标
准二次再入点状态之间的偏差及二次再入段标准

航程，即可快速预估得到飞船二次再入段的航程。

图３　试位法示意图
Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｇｕｌａｆａｌｓｉｍｅｔｈｏｄ

３．２　指令快速校正方法

在数值预测－校正制导中，采用有界试位法作

·２７·
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为指令迭代校正算法。有界试位法是一种收敛速

度介于二分法与牛顿法之间的一种迭代方法。它

的收敛速度快于二分法，并能在方程有解的情况下

确保算法收敛。采用有界试位法作为指令校正方

法能在保证收敛性的前提下兼顾收敛速度，减少预

测次数。图３给出了有界试位法的示意图，假设前
期已经获得倾侧角剖面σａ（ｖ）和σｂ（ｖ），且

Ｓｔｏｇｏ（σａ（ｖ））·Ｓｔｏｇｏ（σｂ）＜０

σａ（ｖ）＜σｂ（ｖ{ ）
（１１）

则

σｃ（ｖ）＝
σａ（ｖ）·Ｓｔｏｇｏ σｂ（ｖ( )） －σｂ·Ｓｔｏｇｏ σａ（ｖ( )）

Ｓｔｏｇｏ σｂ（ｖ( )） －Ｓｔｏｇｏ σａ（ｖ( )）

（１２）
若ΔＳｔｏｇｏ σｃ（ｖ( )）不能满足要求，则用 σｃ（ｖ）替换
σａ（ｖ）或σｂ（ｖ），以减小迭代区间。替换方法如式
（１３）所示。
ｉｆｓｇｎ（ΔＳｔｏｇｏ（σｃ（ｖ）））＝ｓｇｎ（ΔＳｔｏｇｏ（σａ（ｖ）））

σａ（ｖ）＝σｃ（ｖ）

ｉｆｓｇｎ（ΔＳｔｏｇｏ（σｃ（ｖ）））＝ｓｇｎ（ΔＳｔｏｇｏ（σｂ（ｖ）））

σｂ（ｖ）＝σｃ（ｖ










）

（１３）
为提高计算速度，在迭代之前，先检验是否有进

行校正的需要：利用上一预测周期的倾侧角剖面

σｋ－１（ｖ）测试ΔＳｔｏｇｏ σｋ－１（ｖ( )）是否依然满足精度要
求。若ΔＳｔｏｇｏ σｋ－１（ｖ( )）满足校正精度要求，则继续
沿用上一周期迭代的倾侧角剖面；若不满足，则将

σｋ－１（ｖ）作为迭代起始值，并根据ΔＳｔｏｇｏ（σｋ－１（ｖ））
的符号确定其为上边界还是下边界。

σａ（ｖ）＝σｋ－１（ｖ）ｉｆΔＳｔｏｇｏ（σｋ－１（ｖ））≥０

σｂ（ｖ）＝σｋ－１（ｖ）ｉｆΔＳｔｏｇｏ（σｋ－１（ｖ））{ ＜０
（１４）

　　则另一迭代起始值可通过式（１５）计算获得。

σｂ（ｖ）＝σｋ－１（ｖ）＋ｎ·ΔσｉｆΔＳｔｏｇｏ（σｋ－１（ｖ））≥０
σａ（ｖ）＝σｋ－１（ｖ）－ｎ·ΔσｉｆΔＳｔｏｇｏ（σｋ－１（ｖ））{ ＜０

（１５）
式（１５）中，Δσ为缩减步长，ｎ为自然数，起

始值取１，若不能满足式（１１），则逐渐增大ｎ的取
值大小，直到能够满足式（１１）为止。

３．３　切换点误差补偿方法

在开普勒段，飞船所受到的气动力较小，飞船

在该阶段不进行制导，使得扰动误差在该段中发

散较快，致使飞船二次再入的状态与之前预测的

状态存在一定误差。若不对这些误差进行修正补

偿，将对后续制导过程产生不利影响。

为补偿各项误差，可利用式（９）中得到的二
次再入点处状态偏差与倾侧角偏差之间的关系，

修正标准倾侧角剖面值。由式（９）可得

Δσ＝（ΔＳｔｏｇｏ２＋
Ｆ
ｖｓｃｄ
Δｖｓｃｄ＋

Ｆ
θｓｃｄ
Δθｓｃｄ＋

Ｆ
Ｈｓｃｄ

ΔＨｓｃｄ）／
Ｆ
σ

（１６）

进一步可得到修正后的标准倾侧角剖面为

　　σ′ｓｔｄ（ｖ）＝σｓｔｄ（ｖ）＋（ΔＳｔｏｇｏ２＋
Ｆ
ｖｓｃｄ
Δｖｓｃｄ＋

Ｆ
θｓｃｄ
Δθｓｃｄ＋

Ｆ
Ｈｓｃｄ

ΔＨｓｃｄ）／
Ｆ
σ

（１７）

式（１７）中，ΔＳｔｏｇｏ２为预测到达再入点航程与实际
到达二次再入点航程的偏差；σｓｔｄ（ｖ）为原标准倾
侧角剖面值；σ′ｓｔｄ（ｖ）为修正后的倾侧角剖面值。

４　仿真与分析

４．１　仿真参数设定

设定飞船的质量为９０００ｋｇ，参考面积为２２ｍ２，
再入任务参数如表１所示。再入过程中考虑的误
差参数类型和分布参考文献［２，５］，如表２所示。

表１　再入任务参数
Ｔａｂ．１　Ｅｎｔｒｙｍｉｓｓｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

再入状态
初始速度

（ｋｍ／ｓ）
再入角

／（°）
方位角

／（°）
再入点高度

（ｋｍ）
开伞点高度

（ｋｍ）
再入点经度

／（°）
再入点纬度

／（°）
任务航程

（ｋｍ）

数值大小 １１ －５．９ ３４．３ １２０ １０ ６３．５４ －３．３４ ８０００

表２　误差参数类型及分布
Ｔａｂ．２　Ｔｈｅｔｙｐｅｓａｎｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｅｖｉａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

误差

类型

速度

大小

（ｍ／ｓ）

当地速

度倾角

／（°）

航迹

偏航角

／（°）

再入点

航程

（ｋｍ）

再入点

高度

（ｋｍ）

再入点

横程

（ｋｍ）

升力

系数

（％）

阻力

系数

（％）

大气

密度

（％）

飞船

质量

（％）

分布

类型

高斯

分布

高斯

分布

高斯

分布

高斯

分布

高斯

分布

高斯

分布

高斯

分布

高斯

分布

高斯

分布

均匀

分布

误差大小（３σ） １００ ０．２ ０．５ １００ １ １００ ２０ ２０ ３０ ５

·３７·
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４．２　制导计算速度分析

预测－校正法的计算速度主要取决于两个方
面：单次预测计算量和总预测次数。

４．２．１　单次预测计算量
在一次预测中，在预测仿真步长一定的情况

下，则后续任务轨迹飞行时间则代表了单次预测

的计算量。以 ８０００ｋｍ任务航程为例，其初始预
测点需要进行预测的总仿真时间约为 １２１０ｓ，其
中，二次再入段的时间约为３９０ｓ。在利用标准轨
道信息后，预测终点由开伞点提前到切换点，即每

次进行数值预测时可减少约３９０ｓ的仿真时间，占
总时间的１／３。并且，随着后续总数值预测时间
的减少，这个比例还将继续增大。

４．２．２　总预测次数
组合制导方法中采用了指令快速校正方法，

通过减少迭代次数以达到减少总预测次数的目

的。图 ４中给出了标准情况下预测 －校正段中
每个预测周期内的预测次数统计分布图。从图４
中可以看到，预测初期次数要高于预测后期。初

期的预测次数在５次以内，而后期基本不需要迭
代，只进行一次测试性的预测。表 ３中给出了
１０００组打靶仿真中每条轨道总预测次数和单个
预测周期内最大预测次数的统计分析结果。从统

计结果中可以看到，进行一次组合制导需要进行

数值预测的次数约为４０次，每个预测周期最多需
要进行７次预测。

表３　预测次数统计分析（１０００组）
Ｔａｂ．３　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｔｉｍｅｓ（１０００ｃａｓｅｓ）

数据名称 均值 最大值 ３σ区间

总预测次数 ３９．３ ５７ １９．７～５８．８

最多预测次数 ６．６ １１ ２．９～１０．４

图４　预测次数直方图
Ｆｉｇ．４　Ｈｉｓｔｏｇｒａｍｏｆｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｔｉｍｅｓ

４．３　误差补偿方法性能分析

飞船二次再入时，误差散布较大。表４中给
出了１０００组打靶中切换点参数的统计分析结果。
从表４中可以看到，速度范围为９５ｍ／ｓ，航程范围
为４９１ｋｍ，高度范围为４．５５ｋｍ，高度变化率范围
为１８９ｍ／ｓ。

加入误差补偿后能在避免二次再入初期因误

差较大而产生指令振荡的情况，使飞船能够顺利

过渡到标准轨道制导段。仿真分析表明，该方法

能在一定程度上提高制导精度。

表４　切换点参数统计结果（１０００组）
Ｔａｂ．４　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｎｓｆｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

（１０００ｃａｓｅｓ）

切换点参数 均值 ３σ区间 区间大小

速度（ｍ／ｓ） ７３５０ ７３０３～７３９８ ９５

航程（ｋｍ） ６６４３ ６３９８～６８８９ ４９１

高度（ｋｍ） ７８．６６ ７６．３９～８０．９４ ４．５５

高度变化率（ｍ／ｓ） －２２３ －３１７～－１２８ １８９

４．４　制导精度与鲁棒性分析

为验证上述制导方法的制导精度和鲁棒性，

根据表２中所示的误差种类和分布类型，随机生
成１０００组误差数据进行打靶仿真。

图５　纵向轨迹图（１０００组）
Ｆｉｇ．５　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ（１０００ｃａｓｅｓ）

图５中给出了１０００组打靶仿真的纵向轨迹
图。从图５中可以看到，在不同误差特性下，再入
轨道跃起时高度差别较大，但在制导方法的导引

下，最终落点相对较为集中。图 ６中给出了打靶
仿真的开伞点分布图，经统计分析，１０００组打靶
仿真中，开伞点处纵向误差的３σ区间为 －１．４～
１．７ｋｍ，侧向误差的３σ区间为－１．３４～１．４４ｋｍ。

·４７·
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图６　开伞点分布图（１０００组）
Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｈｕｔｅｄｅｐｌｏｙｐｏｓｉｔｉｏｎ

（１０００ｃａｓｅｓ）

５　结论

本文研究了一种探月飞船跳跃式再入组合制

导方法。首先提出了组合制导的设计方案，一次

再入段采用预测 －校正法，二次再入段采用标准
轨道法。通过采用待飞航程快速预测、指令快速

校正和切换点误差补偿等方法减小再入过程中的

计算量，提高再入制导精度。仿真结果表明：该组

合制导方法能大幅减少预测时间，提高校正速度。

文中通过打靶仿真，验证了该组合制导方法的鲁

棒性和精度。
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