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探月飞行器效能评估研究与实践

傅晓晶，富小薇，赵　阳，宋世民
（北京空间飞行器总体设计部，北京　１０００９４）

摘要：航天器飞行效能评估是整器级测试验证以及在轨飞行结果评价中不可或缺的重要环节，针对我国探月三期月地高速再入返回

飞行试验，提出了一种基于任务剖面的航天器飞行效能评估方案；提取７个任务剖面、１７个约束条件，建立面向月地再入返回过程的指

标评估体系；通过定量、定性指标量化计算、权重系数层次分析法计算各任务剖面的能力度量值，解决了系统目标完成能力不易定量描

述的难题，实现了对月地转移段、大气层外自由飞行段、再入段、跃出段等过程自主飞行能力的科学定量评估，对后续月球无人采样返

回、火星探测等探测器系统的效能评估具有一定参考意义；该方法已应用于月地高速再入返回飞行器系统。
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０　引言

我国探月三期开展的月地高速再入返回飞行，具有再入速度

高、再入航程长、再入热环境恶劣、再入制导控制模式复杂等特

点和难点，上天前必须在地面进行充分的模拟在轨全任务飞行测

试，验证由多个任务剖面组成的全周期在轨飞行过程控制策略与

飞行逻辑的正确性。为了有效衡量飞行器系统优劣，科学评价模

拟飞行结果，需要建立一套全任务模拟飞行效能评估方法。

在航天器系统级测试领域，传统的全任务模拟飞行数据评

估主要是对航天器成百上千个遥测参数，开展横向比、纵向比

和联合比，确保测试数据判读的全面性，实现对航天器系统功

能、性能的定性评估。这种方法耗时耗力，且无法站在系统级

的高度，实现对航天器飞行任务的完成能力的定量评估。基于

此，本文通过建立系统级基于飞行任务的指标评价体系和飞行

任务目标完成能力定量评估方法，衡量飞行器完成目标飞行任

务的精确度，实现对月地高速再入返回飞行效能的评估，从而

为系统升级优化以及任务能力的提升提供支持［１２］。

１　效能评估方案设计

月地高速再入返回飞行效能评估方案流程如图１所示，通

过提取７个飞行剖面、１７个约束条件共４９个关键参数，建立

系统级基于飞行任务的指标评价体系；通过定量、定性指标量

化计算、权重系数层次分析法等计算各约束条件、任务剖面的

能力量化值，解决了飞行器目标完成能力不易定量评估的难

题，实现对导航建立段、配平段、再入段、跃出段等过程自主

飞行能力的科学评估。

评估方案设计如下：

１）读取遥测信号中的飞行阶段标志参数，通过判读飞行

阶段标志参数的取值，确定该飞行阶段标志参数对应的任务剖

面，进而确定对应任务剖面对应的开始时间和结束时间，建立

每个任务剖面的任务剖面符号犉１ （狋１，狋２）～ 犉７ （狋７，狋８），

并依据各任务剖面的轨道特性。

２）提取与步骤１）中确定的任务剖面一一映射的子飞行

目标，建立每个子飞行目标的子飞行目标符号犖１ （狋１，狋２）～

犖７ （狋７，狋８）；

３）确定步骤２）得到的每个子飞行目标的约束条件集狊犻；

４）确定步骤３）中每个约束条件狊犻犼对应的指标集犡犻犼；

５）对步骤４）中确定的指标集中的指标进行分类，若为

定量指标，则进入步骤６），若为定性指标，进入步骤７）；

６）利用预先给定不同约束条件对应的指标集中指标的最

大值和最小值，计算每个定量指标的归一化数值；

７）利用基准云及相似性比较算法，计算每个定性指标的

归一化数值；

８）根据步骤６）和步骤７）中的计算结果，确定每个约束条

件的能力函数值，所述能力函数值具体由公式 （１）给出：

狆犻犼 ＝∑
犿

犽＝１

狑犽ε犽　犽＝１，２，……，犿 （１）
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图１　月地高速再入返回飞行效能评估流程图

式中，狆犻犼为约束条件狊犻犼的能力函数值，ε犽为约束条件狊犻犼对应的

指标集犡犻犼 中第犽个指标的归一化数值，狑犽 为约束条件狊犻犼 对应

的指标集犡犻犼 中第犽个指标的权重系数，狑１＋狑２＋．．．＋狑犿 ＝

１，犿为约束条件狊犻犼 对应的指标集犡犻犼 中的指标个数。其中，权

重系数利用层次分析法确定［３］。

９）利用层次分析法确定每个子飞行目标约束条件集狊犻 中

每个约束条件的权重系数，利用步骤８）中计算得到的每个约

束条件的能力函数值，确定每个任务剖面的能力量化值，具体

由公式 （２）给出：

犮犻 ＝∑

狀
犻

犼＝１

狑′犻犼狆犻犼　犼＝１，２，……，狀犻 （２）

式中，犮犻为第犻个任务剖面的能力量化值，狆犻犼 为第犻个任务剖面

第犼个约束条件的能力量化值，狑′犻犼 为第犻个任务剖面第犼个约

束条件的权重系数，∑
狀

犼＝１

狑′犻犼 ＝１，狀犻为第犻个任务剖面中约束条

件的个数；

１０）利用步骤９）中确定每个任务剖面的能力量化值，计

算月地高速再入返回飞行能力量化值，由公式 （３）给出：

犮＝犮１·犮２·犮３·犮４·犮５·犮６·犮７ （３）

２　月地再入返回飞行效能评估

２１　飞行任务分析

月地高速再入返回飞行器由服务舱和返回器两个航天器组

成，试验任务是采用地月自由返回轨道，由ＣＺ－３Ｃ运载火箭

直接发射入轨，在月地转移段距地球约５０００ｋｍ高度分离返

回器，返回器以接近第二宇宙速度进入大气层，经跳跃式弹起

后被地球捕获再次进入大气层，实现长航程飞行，最终在内蒙

古中部地球安全、精准着陆，配合地面完成搜索和回收。

将月地高速再入返回飞行按照任务阶段进行划分，依据轨

道特性得到每个任务剖面的起始时间及任务目标，见表１。

表１　月地高速再入返回飞行任务剖面定义

序号 任务剖面定义 飞行时间定义 子飞行目标

１．
犉１（狋１，狋２）－月地

转移段

狋１：飞行器从飞出月球

影响球时刻

狋２：舱器分离前５分钟

犖１（狋１，狋２）－安全精准

进入再入走廊

２．
犉２（狋２，狋３）－导航

建立段
狋３：舱器分离时刻

犖２（狋２，狋３）－建立高精

度导航基准

３．
犉３（狋３，狋４）－大气

层外滑行段

狋４：舱器分离后，返回

器在大气层外飞行至

导航高度为３００ｋｍ的

时刻

犖３（狋３，狋４）－大气层外

保持惯性姿态稳定

４．
犉４（狋４，狋５）－ 配

平段

狋５：返回器飞行至导航

高度为１２０ｋｍ的时刻

犖４（狋４，狋５）－攻角收敛

至配平攻角附近

５．
犉５（狋５，狋６）－初次

再入段

狋６：返回器在初次再入

段下，飞行高度变化率

和轴向过载同时满足

某一约束条件

犖５（狋５，狋６）－成功实现

跃起

６．
犉６（狋６，狋７）－跃出

大气层段

狋７：返回器在跃出大气

层段，飞行高度变化率

和轴向过载同时满足

某一约束条件

犖６（狋６，狋７）－跃出大气

层后重新被地球捕获

７．
犉７（狋７，狋８）－二次

再入段

狋８：返回器飞行至导航

高度 １０ ｋｍ 的 飞 行

阶段

犖７（狋７，狋８）－精准到达

开伞点

２２　建立指标评价体系

系统指标评价体系是衡量月地高速再入返回飞行器系统在

特定条件下完成规定任务程度的尺度，它是飞行品质评估得以

进行的基准。先从各任务剖面的子飞行目标出发，分析每个阶

段对任务目标成败产生影响的约束条件。然后再依据方案设计

中的指标分配，确定评价约束条件的指标集，最终集合所有任

务剖面的指标集，形成能够衡量飞行结果的指标评价体系［４５］。

２．２．１　提取约束条件

围绕表１中的每个子飞行目标，提取对任务目标完成起决

定性作用的因素，包括影响安全的、可能导致任务终止的、造

成飞行计划更改的因素，将其定义为约束条件。狊犻 定义为影响

子飞行目标犖犻 （狋犻，狋犻＋１）成败的约束条件集。狊犻 的提取过程

如下所示：

１）犖１ （狋１，狋２）－＞狊１：由于月球返回地球的再入走廊具

有范围窄、精度高的难点，若月－地转移过程中最后一次轨道
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修正精度无法满足指标要求，导致实际再入角偏大或偏小，就

会由于返回器的气动升力有限不能实现跳跃飞行或者跳出大气

边界的速度大于环绕速度无法被地球捕获。由上分析，提取出

狊１１为月地转移段最后一次轨道修正精度是否满足预设阈值；

２）犖２ （狋２，狋３）－＞狊２：高精度导航基准建立需保证返回

器在导航开始时刻初始对准误差，即位置误差、速度误差、姿

态角和角速度误差满足指标要求。初始导航误差主要影响因素

包括陀螺随机漂移、加速度计零位偏差、惯性测量单元在轨安

装矩阵与地面装订矩阵偏差，地面测控站测定轨精度，星敏感

器－陀螺滤波得到的姿态初始化精度。由上分析，提取出狊２１

为惯性测量单元初始偏差补偿精度是否满足预设阈值，狊２２为

测定轨的定位定速精度是否满足预设阈值，狊２３为初始姿态对

准精度是否满足预设阈值；

３）犖３ （狋３，狋４）－＞狊３：两器分离后，返回器在大气层外

主要是维持惯性姿态飞行。此外，导航和制导能力对本阶段任

务成败无直接影响，是后续再入大气后飞行的关键因素。因

此，提取狊３１为姿态控制精度是否满足预设阈值；

４）犖４ （狋４，狋５）－＞狊４：返回器在飞行高度为１２０～３００

ｋｍ期间，主动进行俯仰方向的姿态控制，目标是将攻角调整

至配平攻角附近，为初次进入大气做好准备。因此，提取狊４１

为攻角控制精度是否满足预设阈值。

５）犖５ （狋５，狋６）－＞狊５：（１）返回器初次进入大气层后，

在气动升力作用下成功实现跃起，初次再入点位置、速度需满

足约束条件。（２）在再入过程中，姿态机动是由制导律实时决

定，制导算法又是依赖于导航结果，因此导航精度直接影响落

点精度。（３）制导策略是以二次再入点的位置、速度为目标，

在动压、过载、热流等约束条件下，实时规划并调整初次再入

飞行弹道，并在线规划出一个可行的倾侧角剖面使得返回器按

照此剖面进行倾侧角控制，可以精确到达目标位置。若制导误

差太大，可能造成返回器直接坠入大气，无法跃出大气层实现

长航程的跳跃式飞行，导致任务失败。（４）姿态控制的主要任

务是依据制导输出的倾侧角剖面，进行倾侧角的控制，实现期

望阻力加速度的跟踪，满足系统制导的要求。由上分析，提取

出狊５１为再入点精度是否满足预设阈值，狊５２为导航精度是否满

足预设阈值，狊５３为制导精度是否满足预设阈值，狊５４为姿态控

制精度是否满足预设阈值；

６）犖６ （狋６，狋７）－＞狊６：返回器经过第一次进入大气层减

速后，跃出大气层时的速度和速度倾角是返回器是否能重新被

地球捕获的最关键因素；此外，返回器在跃出大气层后要保持

姿态在惯性空间的稳定，并进行ＩＮＳ＋ＧＰＳ联合导航，确保导

航系统精度。由上分析，提取出狊６１为跃出点精度是否满足预

设阈值，狊６２为姿态控制精度是否满足预设阈值，狊６３为导航精

度是否满足预设阈值；

７）犖７ （狋７，狋８）－＞狊７：区别于初次再入段，二次再入点

的速度小于第一宇宙速度，且以１０ｋｍ开伞点的位置为制导目

标。二次再入段能够精确到达开伞点位置的约束条件与初次再

入段类似，提取出狊７１为二次再入点精度是否满足预设阈值，

狊７２为导航精度是否满足预设阈值、狊７３为制导精度是否满足预

设阈值、狊７４为姿态控制精度是否满足预设阈值。

２．２．２　建立指标集

确定２．２．２节中每个约束条件狊犻犼对应的指标集犡犻犼，具体

如下：

犡１１＝ ｛发动机点火精度、加计测量精度、姿态控制对轨

道扰动、点火期间姿态稳定度｝；

犡２１＝ ｛陀螺常漂标定残差、加计零偏标定残差、ＩＭＵ安

装误差标定残差｝；

犡２２＝ ｛导航建立初始位置误差、导航建立初始速度误

差｝；

犡２３＝ ｛星敏感器测量精度、标定中星敏可用个数｝；

犡３１＝ ｛本体系相对于惯性系角度、本体系相对于惯性系

角速度｝；

犡４１＝ ｛攻角｝

犡５１＝ ｛初次再入点高度、初次再入点维度、初次再入点

速度大小、初次再入点速度方向｝；

犡５２＝ ｛惯性系下三轴位置误差、惯性系下三轴速度误

差｝；

犡５３＝ ｛倾侧角曲线特性、弹道高度曲线特性、弹道速度

曲线特性、航程曲线特性、航程变化率曲线特性、轴向过载曲

线特性｝；

犡５４＝ ｛倾侧角控制误差、俯仰角控制误差、偏航角控制

误差｝；

犡６１＝ ｛跃出点速度大小、跃出点速度方向｝；

犡６２＝ ｛本体系相对于惯性系角度、本体系相对于惯性系

角速度｝；

犡６３＝ ｛惯性系下三轴位置误差、惯性系下三轴速度误差｝；

犡７１＝ ｛二次再入点高度、二次再入点纬度、二次再入点

速度大小、二次再入点方向｝；

犡７２＝ ｛惯性系下三轴位置误差、惯性系下三轴速度误差｝；

犡７３＝ ｛倾侧角曲线特性、弹道高度曲线特性、航程曲线

特性、航程变化率曲线特性、轴向过载曲线特性｝；

犡７４＝ ｛倾侧角控制误差、俯仰角控制误差、偏航角控制

误差｝。

集合上述７个任务剖面１７个关键因素的指标集，形成衡

量月地高速再入返回飞行结果的指标体系，见图２。

２３　评估数据获取与处理

评价指标按属性可分为定量指标和定性指标两类，２．２节

建立的评价指标集中，犡５３和犡７３为定性指标，其余均为定量

指标。

将指标集的指标进行分类，若为定量指标，则进入步骤

ａ，若为定性指标，进入步骤ｂ；所述定性指标为指标集犡５３和

犡７３中的指标，其余指标集中的指标为定量指标。

１）定量指标归一化处理。首先将定量指标分为三类：Ｉ

类是评价指标越大越好，ＩＩ类是评价指标越小越好，ＩＩＩ类是

评价指标位于 ［狉１，狉２］范围内为宜。然后不同的指标类型建

立不同的效用函数，如下：

Ｉ类指标的归一化数值具体由公式 （４）给出：

ε犽（犱犽）＝
犱犽
狉犽ｍａｘ

（４）

式中，犱犽为指标实际数值，狉
犽
ｍａｘ为指标最大值，ε犽（犱犽）为指标归

一化数值；

ＩＩ类指标的归一化数值具体由公式 （５）给出：

ε犽（犱犽）＝１＋
（狉犽ｍｉｎ－犱犽）

狉犽ｍａｘ
（５）

式中，其中狉犽ｍｉｎ 为指标最小值；
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图２　月地高速再入返回模拟飞行指标评价体系

ＩＩＩ类指标的归一化数值具体由公式 （６）给出：

ε犽（犱犽）＝

犱犽
狉１

犱犽∈ ［狉
犽
ｍｉｎ，狉１］

１ 犱犽∈ ［狉１，狉２］

１＋
（狉２－犱犽）

狉犽ｍａｘ
犱犽∈ ［狉２，狉

犽
ｍａｘ

烅

烄

烆
］

（６）

式中，其中狉１为指标预设取值范围下限值，狉２为指标预设取值

范围上限值。

２）定性指标归一化处理。利用基准云及相似性比较算法，

计算定性指标的归一化数值［６］。

根据步骤１）和步骤２）中的计算结果，利用公式 （１）确

定每个约束条件的能力函数值。

２４　任务剖面能力量化

利用层次分析法确定每个子飞行目标约束条件集狊犻中每个约

束条件的权重系数，利用２．３节中计算得到的每个约束条件的能

力函数值，利用公式 （２）确定每个任务剖面的能力量化值。

２５　月地高速再入返回飞行能力量化

利用２．４节中确定每个任务剖面的能力量化值，利用公式

（３）计算月地高速再入返回飞行能力量化值。最终计算得到的月

地高速再入返回飞行能力量化值的取值范围为 ［０～１］，能力量化

值越接近１，说明月地高速再入返回飞行器效能越高，反之，能

力量化值越接近０，说明月地高速再入返回飞行器效能越低。

３　试验结果与分析

运用上述方法对地面某次月地高速再入返回模拟飞行试验

的结果进行评估，计算其效能模型参数，其结果见表２。

结合表２数据，计算本次地面模拟月地再入返回飞行效能

值为：

犮＝∏
７

犻＝１
∑

狀
犻

犼＝１

狑′犻犼狆犻犼 ＝０．９２９ （７）

　　从计算结果可知，月地再入返回飞行器在本次地面模拟飞

行试验中，各项关键性能指标均满足任务要求，具有较高的飞

行效能，能够实现再入速度接近第二宇宙速度的月地高速返

回。这与本次地面试验中实际开伞点偏差量３．０６ｋｍ，优于纵

程±３０ｋｍ，横程±２０ｋｍ的开伞点精度指标，以高精度落点

表２　某次地面模拟飞行试验效能参数

效能参数 计算值 效能参数 计算值

（狆１１，狑１１′） （０．９７６，１） （狆２１，狑２１′） （１，０．３）

（狆２２，狑２２′） （０．９８０，０．４） （狆２３，狑２３′） （０．９６５，０．３）

（狆３１，狑３１′） （１，１） （狆４１，狑４１′） （１，１）

（狆５１，狑５１′） （０．９９８，０．４） （狆５２，狑５２′） （０．９７６，０．２５）

（狆５３，狑５３′） （０．９８７，０．２５） （狆５４，狑５４′） （１，０．１）

（狆６１，狑６１′） （０．９９５，０．４） （狆６２，狑６２′） （１，０．３）

（狆６３，狑６３′） （０．９７２，０．３） （狆７１，狑７１′） （０．９９２，０．３）

（狆７２，狑７２′） （０．９７５，０．２５） （狆７３，狑７３′） （０．９８９，０．２５）

（狆７４，狑７４′） （１，０．２） ／ ／

完成飞行任务的结论是一致的，表明评估模型的设计是合理

的，具有较大的参考价值。

４　结束语

本文提出了一种月地高速再入返回模拟飞行效能评估方

法，可以从海量测试数据中提取关键指标参数，并建立一种基

于任务剖面和任务目标的指标评价体系，通过定量、定性指标

量化计算、权重系数逐对比较法等计算各约束条件、任务剖面

的能力量化值，解决了飞行器目标完成能力不易定量评估的难

题，实现系统评估从定性到定量的升级。
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