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摘要:返回再入段是载人登月任务完成后,保证宇航员安全返回地球的关键阶段,其跳跃式再入制导方法的研究
是我国载人登月任务需要突破的一项重要关键技术. 由于探月返回飞行器速度极高,其弹道特性与神舟飞船一类
的近地轨道返回的飞行器有较大差别,也给制导导航与控制(简称GNC,以下同)系统设计带来较大挑战.与无人再
入飞行器相比,载人飞行器需要具备防过载超限能力、大范围再入航程适应能力、高精度落点控制能力. 为了满足
上述要求,本文提出了一套基于全系数自适应校正的预测制导方案.在再入前,通过对基本倾侧角进行校正,提高了
规划弹道对再入初始条件散布的适应性;再入后利用外环的预测与全系数自适应校正实现对规划弹道的持续修正,
保证规划弹道与飞行器状态的匹配性,内环则采用短周期的弹道跟踪制导;对于横向制导,本文给出和比较了采用
实时漏斗制导律、独立预测–校正制导律方案以及横航向独立自校正和耦合自校正方案.
关键词: 载人登月;跳跃式再入;预测制导;全系数自适应;弹道规划
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A study on the reentry guidance for a manned lunar return vehicle
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Abstract: Returning the astronauts back the Earth soundly after the lunar mission is one of the most critical phases
for the future human lunar exploration project, and the skip reentry guidance is one of the key technology that must be
mastered. When returned from the moon, any object is speeded up by the earth gravity, and its velocity at entry point
becomes very close to the second cosmic speed. Compared with Shenzhou, which is a typical reentry vehicle from the
near earth orbit, the trajectory of a lunar return vehicle is quite different. To overcome this extreme velocity challenge,
the guidance navigation and control (GNC) systems have a lot work to do. When a man is in the reentry vehicle, more
requirements are raised, such as limited maximum over load, adaptation to range varying and guaranteed landing point
distributions. To satisfy those requests, an all-coefficient adaptive prediction-correction scheme is presented in this paper.
Before entering the atmosphere, an iterative corrector is called to modify the bank angle profile, which improving the
robustness of the programmed trajectory to the entry Interface condition distribution. When the vehicle penetrates into the
atmosphere, an outer-loop non-iterative corrector is called to modify the trajectory which is tracked by the inner-loop short-
interval guidance. For the directional control, the classical bank angle reversal method is compared with two novel bank
angle reversal time point programming methods, which are coupled down-range cross-range method and the decoupled
one.

Key words: manned lunar mission; skip reentry; prediction-based guidance; all coefficient adaptive control; trajectory

programming

1 引引引言言言(Introduction)
我国在1992年开展载人航天工程后,陆续研制并

发射了神舟1−10号,已将10余名航天员成功送入太
空并安全返回,落点散布指标均控制在13 km范围内,
标志着我国飞船再入返回制导导航与控制(guidance
navigation and control, GNC)技术已经相当成熟.但飞
船方案在飞控过程中也暴露出了一些有待改进之处.

首先,目前方案的智能化程度不够,每次任务的成功
实施,均依赖于前期大量的设计、计算、复核工作,根
据总体严格设计的时序执行,一旦出现意外情况,可
供选择的故障预案有限且设计代价高昂. 其次是现有
方案对多种偏差的适应能力有限,在大偏差条件下,
可预期的落点散布指标还有待进一步提高. 最后则是
目前方案不能适应再入速度更高,如探月返回飞行器
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的再入GNC任务要求,也就无法实现一船多用的发展
目标.为了解决上述问题,迫切需要提高再入GNC系
统的智能化水平、改善其适应能力,从根本上则是要
将更先进的再入制导方法引入飞船方案设计中来,促
进再入GNC技术的发展[1–3].

飞船作为一种典型的返回式飞行器,已经在数十
年的航天技术实践中被证明是安全、经济、高效的.
通过将返回舱质心配置在纵轴一侧,实现了再入过程
中非零的配平攻角,并具有了一定的升阻比,可以通
过倾侧角控制实现对再入后弹道的调整,进而对过
载、热流、落点散布加以控制[4]. 由于此类飞行器的升
阻比较小(通常小于0.5),不可能像有翼的大升阻比飞
行器一样对弹道实现近乎“即时”的控制,因此,其
制导律的设计更需要关注“累积”效应的影响.

传统的再入制导方法通常分为基于标准弹道的制

导方法与利用预测能力的制导方法. 基于标准弹道的
制导方法在近地轨道载人飞船返回任务中得到成功

的应用[5],对落点要求准确或月球返回的载人航天器
而言,就需要引入精准度更高的预测制导方法,依据
任务需要,综合使用上述两类方法,形成“混合式”
的再入制导方案.根据预测方式的不同,基于预测的
制导方法又可以分为解析预测法与数值预测法两

类[6]. 在船载计算机计算能力有限的20世纪,解析预
测方法从理论到工程均取得了较多的成就,出现了以
阿波罗登月飞船和航天飞机再入制导方案为代表的

经典方法. 但解析预测方法对飞行器的类型、弹道特
性有严格的约束,在方案实施过程中,为了保证制导
精度,需要引入大量的工程设计参数,设计工作量大
且复杂.

上述因素使得预测制导法所带来的灵活性的优势

难以有效发挥,随着近年宇航信息技术的发展,宇航
级计算机的计算量和计算速度问题已经在较大程度

上得到解决,全数值预测的制导方法获得了学者的广
泛关注,不但相关研究论文数量激增[7–8],而且成功应
用于探月三期返回试验器跳跃式再入[2–3, 9–10]. 一般
学术论文中通常在一个预测–校正制导周期内执行不
少于2次的迭代以保证制导收敛[7–8],此类方法由于迭
代次数不确定而导致制导计算开销不确定,难以在工
程中应用.

本文遵循参考文献[2–3, 9–10],将再入制导这样
一类两点边值问题转化为标准的输入–输出控制问题,
通过分析和仿真,进一步确认了工程任务中沿用探月
三期返回试验器跳跃式再入,将预测制导作为外
环、标准弹道制导作为内环的双环制导方案的必要

性[9]和确认了校正环节采用一阶模型的有效性[10],在
此基础上,对纵向、横向的耦合问题进行了深入分析,

提出了双变量全系数自适应耦合制导方法;研究比较
了基于预测的纵向、横向制导的3种方法.

2 自自自适适适应应应再再再入入入升升升力力力控控控制制制(Adaptive reentry lift
control)
对于飞船一类的小升阻比再入飞行器,通常不具

备改变气动配平状态的手段,因此,再入后的主要控
制量仅为倾侧角. 通过调整倾侧角,可以改变升力在
空间的指向,从而影响再入后的弹道. 需要增加航程
时,可以减小倾侧角的幅值,以提升弹道实现增程;需
要减小航程时,则可以通过增加倾侧角的幅值,实现
对弹道的下压控制;此外,对于横向控制则可以通过
倾侧角的正负来实现. 显然,为了实现上述控制目标,
首先需要对落点的状态进行预报,这可以通过如下的
三自由度质心动力学方程的积分计算实现:

ẋe = vxe,

ẏe = vye,

że = vze,

v̇ex =

−2(vzeωey − vyeωez)− [xe(ωe
2 − ωex

2) +

(ye + r0)ωexωey + zeωexωez] +

(
xe

r
gr +

ωex

ωe

gω)− vex

V
D +

L(sinψv cos θv sinφv − sin θv cos φv),

v̇ey =

−2(vxeωez − vzeωex)− [xeωexωey + (ye +

r0)(ωe
2 − ωey

2) + zeωeyωez] +

(
ye + r0

r
gr +

ωey

ωe

gω)− vey

V
D +

L(cos θv cos φv + sin ψv sin θv sin φv),

v̇ez =

−2(vyeωex − vxeωey)− [xeωexωez + (ye +

r0)ωeyωez + ze(ωe
2 − ωez

2)] +

(
ze

r
gr +

ωez

ωe

gω)− vez

V
D + L cos ψv sinφv,

其中: [~re]e = (xe, ye, ze)T为飞行器在返回坐标系的
位置矢量, [~ve]e = (vxe, vye, vze)T为飞行器在返回坐
标系的速度矢量, ωe为地球自转角速度,其在返回坐
标系的投影为ωex, ωey, ωez. 文中定义的返回坐标系
原点位于标称再入点在地球椭球表面的投影点, X轴

在铅垂面内指向标称开伞点方向, Y轴指向标称再入

点, Z轴与X, Y轴组成右手系. r0为返回坐标系原点

的地心距. θv, ψv, φv分别为速度坐标系相对返回坐标

系的速度倾角、速度偏角与倾侧角. 给定倾侧角剖面
后,对上述三自由度动力学方程进行积分,即可得到
落点位置的预测值.对倾侧角剖面的修正,会直接影



1680 控 制 理 论 与 应 用 第 31卷

响落点的纵横程,以飞船返回舱气动数据,结合探月
返回任务需求,可以考察倾侧角修正量对落点纵横程
的影响,如图1−6所示.

图 1 初次再入段倾侧角修正对落点影响
Fig. 1 Down range varying influenced by bank angle

modification during first reentry

图 2 二次再入段倾侧角修正对落点影响
Fig. 2 Down range varying influenced by bank angle

modification during second reentry

图 3 初次再入第1次倾侧角翻转时刻误差对落点横程影响
Fig. 3 Cross range varying influenced by the first bank angle

reversal time during first reentry

图 4 初次再入第2次倾侧角翻转时刻误差对落点横程影响
Fig. 4 Cross range varying influenced by the second bank

angle reversal time during first reentry

图 5 二次再入第1次倾侧角翻转时刻误差对落点横程影响
Fig. 5 Cross range varying influenced by the first bank angle

reversal time during second reentry

图 6 二次再入第2次倾侧角翻转时刻误差对落点横程影响
Fig. 6 Cross range varying influenced by the second bank

angle reversal time during second reentry

从上述影响情况可以看出:

1) 倾侧角剖面调整对落点纵程的影响远大于对
落点横程的影响;
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2) 倾侧角剖面调整对落点位置的影响与调整时
刻有关,随着调整时刻接近再入飞行结束,影响大小
趋于0;

3) 倾侧角剖面调整对横程的影响具有较强的非
线性性;

4) 倾侧角翻转时刻的调整主要影响落点横程,当
调整量较小时具有线性性;

5) 倾侧角翻转时刻的调整对横程的影响量级与
倾侧角标称剖面相关.

此外,当考虑到倾侧角翻转过程不能瞬时完成,而
翻转过程持续时间的长短与翻转时弹道动压、过载等

因素的影响时,纵向与横向的耦合特性会更加复杂.
对于短航程任务,飞行器需要在有限航程下尽快减速,
因此对于小升阻比再入飞行器的弹道设计必须平衡

过载与航程之间的矛盾. 为此,弹道设计时增加过载
保持,以实现了对高能段过载的直接控制.

3 纵纵纵横横横向向向耦耦耦合合合模模模型型型与与与升升升力力力控控控制制制 (Coupled
down-range cross-range control model and
lift control)
由于倾侧角大小主要影响升力方向,故选取u1 =

cos φv,而u2 = ∆T ,其中∆T表示下一次将要执行的

倾侧角翻转时刻的修正量. 则耦合升力控制模型如下:[
yD(k + 1)
yC(k + 1)

]
=

[
a11(k) a12(k)
a21(k) a22(k)

][
yD(k)
yC(k)

]
+

[
b11(k) b12(k)
b21(k) b22(k)

][
∆u1(k)
∆u2(k)

]
,

其中: yD表示相对期望点的落点纵程偏差, yC表示相

对期望点的落点横程偏差.

在简化条件下可以获得在不同飞行阶段aij(k)与
bij(k)的先验信息,由于控制增益对闭环性能影响最
大,故对控制增益进行归一化处理,记

Y (k + 1) = A(k)Y (k) + B(k)U(k).

取标称条件下控制增益阵为B0(k),有

B−1
0 (k)Y (k + 1) =

B−1
0 (k)A(k)B0(k)B−1

0 (k)Y (k) +

B−1
0 (k)B(k)U(k).

记为

Y ′(k + 1) = A′(k)Y ′(k) + B′(k)U(k).

为了针对上述对象设计控制器,首先需要对归一
化参数进行在线辨识. 将待辨识参数与预测状态的关
系整理为矩阵形式,如下:

[
y′D(k + 1)
y′C(k + 1)

]
=

[
y′D(k) y′C(k) 0 0 ∆u ∆T 0 0

0 0 y′D(k) y′C(k) 0 0 ∆u ∆T

]
·

[a′11(k) a′12(k) a′21(k) a′22(k) b′11(k) b′12(k)

b′21(k) b′22(k)]T.

取

Y (k + 1) =

[
y′D(k + 1)
y′C(k + 1)

]
,

φT(k) =[
y′D(k) y′C(k) 0 0 ∆u ∆T 0 0

0 0 y′D(k) y′C(k) 0 0 ∆u ∆T

]
,

θT(k) = [a′11(k) a′12(k) a′21(k) a′22(k)

b′11(k) b′12(k) b′21(k) b′22(k)],

则有

Y (k + 1) = φT(k)θ(k).

取估计参数为θ̂(k),有

θ̂(k + 1) =

θ̂(k) + pφ(k)[Y (k + 1)− φT(k)θ̂(k)],

其中p为修正增益,取值如下:

p =
1

λ + y′2D(k) + y′2C (k) + ∆u2 + ∆T 2
,

则控制器设计如下:

∆U(k) = B′−1(k)[Y ′(k + 1)−A′(k)Y ′(k)],

U(k + 1) = U(k) + ∆U(k).

需要指出,在实际方案设计中,需要对辨识出的参
数进行限幅处理,避免由于数值问题引起增益过高的
情况发生.

4 纵纵纵横横横向向向解解解耦耦耦控控控制制制方方方法法法(Decouple method for
down-range and cross-range control)
根据第1节分析数据,倾侧角大小主要影响落点纵

程,而倾侧角翻转时刻则主要影响横程. 据此,可以给
出解耦条件下的升力控制模型,如下:[

yD(k + 1)
yC(k + 1)

]
=

[
a11(k) 0

0 a22(k)

][
yD(k)
yC(k)

]
+

[
b11(k) 0

0 b22(k)

][
∆u1(k)
∆u2(k)

]
.

同样可以采用一样的归一化处理方法,得到如下
的归一化模型:
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y′D(k + 1)
y′C(k + 1)

]
=

[
a′11(k) 0

0 a′22(k)

][
y′D(k)
y′C(k)

]
+

[
b′11(k) 0

0 b′22(k)

][
∆u1(k)
∆u2(k)

]
.

与全耦合模型相比,解耦模型需要辨识的参数仅
有4个,且纵向与横向可以单独设计控制器.

上述解耦模型显然是常规再入制导方法设计时普

遍采用的方式,对于横向制导,往往综合横程、横向速
度等信息设计横向漏斗,当综合量超出漏斗边界时,
倾侧角符号就改变一次,将横向综合量向减小的方向
调整. 这种基于漏斗的设计方法需要综合考虑飞行器
的实际能力与纵向任务航程,设计要求是保证横向机
动能力较差时仍具有满意性能.据此得到的设计结果,
在飞行器横向机动能力增强的条件下,往往会造成较
多的倾侧角翻转次数,并加剧纵向与横向的耦合影响.
为了平衡这两个因素,往往需要设计师完成较多的设
计工作量.

5 双双双环环环制制制导导导方方方案案案(Double loop guidance)
基于数值预测的制导方法,有两个主要问题制约

了其工程应用,首先是计算机时间开销问题,另外则
是对导航误差的鲁棒性问题.

目前主流宇航级计算机的计算水平已经较20世纪
有了极大的提高,但与实验常用的高性能计算机相比,
还是有较大差距. 对于飞行器进入大气前,可以采用
迭代的预测校正方法,保证设计弹道与任务条件相匹
配,从而降低初始条件散布的影响.而一旦进入大气
层后,制导指令的解算不宜过慢,通常需要和飞行器
质心运动动态特性相匹配,这就使得单纯的预测校正
制导难以直接应用于工程型号中.

预测校正制导律指令的计算完全是基于当前的预

测结果,而预测初值实际是来源于导航解算.对于再
入式飞行器,由于黑障区的存在,仅有纯惯导是全程
可用的导航方式. 惯导系统失去GNSS辅助时,高度通
道的发散特性会传递到水平定位精度,进而造成导航
精度水平随着时间的推移而不断恶化. 在此基础上的
预测计算,势必会放大导航偏差的影响,造成校正到
位时也仅是相对“有偏”的中心状态.

为了克服上述两个主要问题,一个有效的办法是
利用预测校正+标准弹道跟踪的方法来克服,即采用
双环制导方法. 即外环在较慢的周期上执行预测校正,
从而对期望弹道进行修正,内环则在较快的周期上执
行标准弹道跟踪制导,充分结合两种方案的优点,形
成具有较强适应性与鲁棒性的方案.

对于载人登月后的返回舱,为了保证有较高的容
积率并满足减速、防热要求,其气动外形通常采用大
钝头旋成体,并利用质心相对轴线的偏置实现非零的
配平攻角,从而在再入过程中具备一定的升阻比以控
制弹道. 但是对于这样一类小升阻比再入飞行器,从
月球返回后再入初始速度极高,接近第二宇宙速度,
以选定的再入角再入后(保证可靠捕获与再入航程需
求),往往会在弹道上出现较大的气动过载,特别是在
短航程条件下,如果不做专门设计,此过载可以达到
或超过10 g. 这将严重威胁返回舱内乘员的安全,因此
制导方法必须对弹道上的过载水平进行控制.此外,
对于载人返回飞行器,其制导系统的落点控制精度要
求较高,且需要具备对多种航程需求的适应能力. 为
解决上述问题,在双环制导的基础上,通过降低初次
再入段峰值过载前后的允许倾侧角幅值大小的手段

实现对峰值过载的抑制;而对二次再入段的峰值过载
防护,还可以采用全升力上拉的方式来预防过载过大
情况的出现.

6 数数数学学学仿仿仿真真真验验验证证证(Simulation results)
为了比较上述多种再入制导方法的有效性,下面

以小质量小升阻比返回试验器再入模型为例,加入导
航和制导误差,分别进行打靶仿真验证,结果如下.

6.1 外外外环环环周周周期期期影影影响响响(Influence of outer-loop period)
对于双环制导方案,外环主要执行预测校正任务,

主要是对内环制导跟踪的弹道提供基准,因此,该任
务可以在较慢的周期下执行. 显然,外环制导的周期
越慢,对器载计算机的压力则越小,但会影响制导精
度.为了考察外环制导周期对落点散布的影响,分别
取1 s, 2 s, 4 s, 5 s, 6 s, 8 s, 10 s作为制导周期进行打靶
计算,获得的落点散布数如图7所示.

图 7 双环制导逻辑图

Fig. 7 Double loop guidance logic diagram

显然,当制导周期小于5 s时,外环制导周期对落点
散布基本无影响,但随着制导周期的进一步增加,落
点散布会迅速扩散,存在严重超差的风险. 结果如图8
所示.
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图 8 外环校正周期对落点散布的影响
Fig. 8 Landing point distribution influenced by

correct interval

6.2 纵纵纵横横横程程程校校校正正正方方方式式式影影影响响响(Influence of down-range
and cross-range error correction methods)
根据前面章节的介绍,纵横程控制时至少有3种方

式,分别为:纵横程全耦合校正方式、纵横程解耦校正
方式以及纵程预测校正+横程漏斗控制.为了比较上
述3种校正方式的影响,在相同仿真条件下开展打靶
仿真工作.结果如图9−12所示.

图 9 纵横程耦合校正落点散布
Fig. 9 Landing point distribution using coupled

down-range cross-range correction

图 10 纵横程解耦校正落点散布
Fig. 10 Landing point distribution using decoupled

down-range cross-range correction

图 11 横向漏斗控制的落点散布
Fig. 11 Landing point distribution using classic bank

angle reversal logic

图 12 仅外环制导落点散布情况
Fig. 12 Landing point distribution using outer-loop

correction only

从仿真结果可以看出: 3种方式都可以达到较高的
制导精度水平. 相对而言,横程采用漏斗进行控制时,
落点散布最大;此外,该方式在二次再入段中倾侧角
翻转的次数较多,且分布较为随机.采用纵横程全耦
合校正与独立校正时,落点散布情况基本相当,且多
次仿真,在两段再入时倾侧角反转的时间一致较好.

6.3 仅仅仅外外外环环环结结结果果果 (Results of outer loop guidance
only)
为了检验双环制导方法[9]的必要性,在上述仿真

的基础上,取消内环制导,获得的落点散布情况如
图11所示. 此时,由于导航误差影响,落点散布最大轮
廓较双环制导方案增大约10 km,因此从提高制导精
度的角度考虑,不应完全依靠预测校正制导,进一步
确认了文献[9]的设计方案.

6.4 校校校正正正自自自适适适应应应动动动态态态模模模型型型的的的影影影响响响 (Influence of
adaptive correction model)
文献[10]从机理上论证了月地跳跃式再入预测校

正模型采用一阶模型相对二阶模型的优势,进行了
1000次打靶数学仿真、少量1:1船地联试和系统试验
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对结论进行了验证. 为了更充分验证这一结论,图13
−14给出了校正模型分别采用一阶和二阶模型,
10496次极偏和正常工况下的数学仿真,进一步确认
了文献 [10]的结论.

(a) 二阶模型

(b) 一阶模型

图 13 极偏工况二阶和一阶模型结果(纵向7100 km为中心)
Fig. 13 Comparison of first order corrector model with

second order one for the combination of
the extreme conditions (mission down

range 7100 km)

(a) 二阶模型

(b) 一阶模型

图 14 正常工况二阶和一阶模型结果(纵向7100 km为中心)
Fig. 14 Comparison of first order corrector model with

second order one for the combination of
the normal conditions (mission down

range 7100 km)

7 结结结束束束语语语(Concluding remarks)
针对载人登月任务,在神舟飞船再入制导的基础

上,提出了沿用外环预测校正加内环弹道跟踪的双环
制导方案.利用器载计算机的预测计算,将再入制导
问题标准化为纵向与横向耦合的全系数自适应控制

问题,通过设计合理的归一化函数,将待辨识参数较
大的变化范围压缩到一个相对较小的范围,采用梯度
法辨识以取得相对平稳的控制参数.

为了比较多种校正方式对制导结果的影响,本文
在仿真条件一致的前提下,开展了大规模的打靶仿真
验证. 结果显示,全耦合的校正方式可以取得比现有
的纵向校正+横向漏斗的再入控制方式更高的控制精
度;而采用纵向与横向解耦校正时,也可以取得基本
相当的控制效果,且由于辨识参数相对减少,纵横向
耦合对校正增益影响降低,而具有更大的吸引力.

由于载人任务对方案可靠性要求更高,控制精度
要求,过程约束满足性要求均更高,为了最终形成满
意的再入制导方案,后续还需要在工程可用性方面进
一步开展仿真验证工作,综合多种方案的优点,形成
具有我国独立知识产权的新一代再入制导方案.
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