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降低亚轨道飞行器再入法向过载峰值的
攻角设计方法

肖歆昕，李文皓，张 珩
( 中国科学院力学研究所，北京 100190)

摘 要: 针对亚轨道飞行器再入中的大过载问题，提出一种通过保持法向过载动态平衡以大幅降低法向过载

峰值的攻角设计方法。该方法基于再入飞行中过载演化特性，通过自主分段、预测反馈及迭代修正对再入攻角进
行设计，使攻角变化率与法向过载的期望平衡值相适应，并可经过重复计算及收敛实现法向过载峰值最小化。仿
真计算的结果表明，该方法能够大幅降低亚轨道飞行器再入中的法向过载，且按照该方法设计所获攻角策略可有

效用于亚轨道飞行器再入任务规划、再入轨迹和制导律设计。
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Research on Attack Angle Design Method for Sub-Orbital Vehicle
Re-Entry to Reduce the Normal Acceleration Peak Value

XIAO Xin-xin，LI Wen-hao，ZHANG Heng
( Institute of Mechanics，Chinese Academy of Sciences，Beijing 100190，China)

Abstract: An attack angle design method for solveing large overload problem for sub-orbital vehicle re-entry is
proposed in this paper． Based on the normal acceleration dynamic equilibrium，this method is designed to reduce the
normal acceleration peak value． In order to accommodate the angular rate of attack angle to the desired equilibrium value of
normal acceleration，characteristics of the overload are analyzed first． Autonomous segmentations，feedback forecasting and
iterative correction are used to design re-entry attack angle with an aim to minimize the normal overload peak． Numerical
results demonstrate that the proposed method can reduce the vertical overload peak value effectively． It is found that the
attack-angle strategy designed by the method can be used for sub-orbital spacecraft re-entry mission planning，re-entry
trajectory and guidance law design．
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0 引 言

亚轨道飞行器作为航空与航天有机结合的产

物，具备既能够提供有效地区覆盖、又有利于应急投
送和快速反应的应用优势，其活动区域———近空间
已成为空天研究领域的新热点和战略高技术的新增

长点［1 － 2］。此外，亚轨道飞行器的低技术风险和低

发射成本也催生了一系列民用航天计划，如“太空
船一号”、“太空船二号”等［3］，并获得巨大的成果与
广泛的商业前景。
亚轨道飞行器再入过程与航天飞机再入有一定

相似之处，都要进行跨大气层飞行，但具体来说其再

入特性并不完全相同。航天飞机再入过程中要先后
经历严重的热流、过载、动压阶段，而亚轨道飞行器



往往发射后直接进入返回过程，不需加速到第一宇

宙速度，因此再入初速相对较低( 3 ～ 10Ma，远小于
航天飞机的 25Ma) ，其返回轨迹在高空大气稀薄区
接近于抛物线轨迹，速度倾角较大，飞行高度迅速下

降，在短时间内进入稠密大气层，表现为过载、动压、
热流峰值几乎同时出现。各约束中，以过载峰值增
加尤为明显。根据“太空船一号”的飞行实验结
果［3］( 再入前峰点高度 100 ～ 110km，最大速度
3Ma) ，其再入过程中过载峰值达到 6g，几乎是航天
飞机再入过载的 3 倍。在“太空船二号”的设计中，
设计者认为需要解决的重大问题之一就是降低过

载，但由 2010 年年初的飞行试验结果看，其最大过
载没有得到有效减小，仍然达到 6g［4］。并且，处于
概念研究中的“山猫”号亚轨道飞行器，以不到 2Ma
的初速，其设计过载峰值也达到了 4g。升力式亚轨
道飞行器的过载主要集中在法向，过大的法向过载

对飞行器机体结构强度、搭载设备和乘员提出了很
大的挑战，迫切需要提出有效降低法向过载的方法。

通常进行再入轨迹设计及制导研究时，一般以

倾侧角为主要控制量。这隐含了两个前提条件［5］:
( 1) 满足所有约束条件的轨迹是存在的; ( 2 ) 满足
前一个条件下，攻角对速度的函数是已知的。由于
倾侧角不为零时，飞行高度的衰减更为迅速，进而增

加限制过载的难度，因此降低亚轨道飞行器的过载，

显然不能通过控制倾侧角来实现。本文基于此，提
出在倾侧角等于零的条件下，通过设计攻角，使法向

过载在长时间内维持动态平衡，通过把尖峰的大过

载转变为平峰的小过载，有效的降低过载峰值的方

法，此方法确定的攻角调整策略可为以后进一步进

行轨迹设计及制导奠定基础。

1 计算模型

1． 1 一般动力学方程
考虑地球为椭球体，采用指数大气律及标准大

气下的声速值［6］，在地球旋转坐标系下建立飞行器

动力学及运动学方程［7］，见式( 1) 。
dr
dt = vsinγ

dλ
dt = vcosγcosξ

rcosψ
dψ
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r
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其中，r为飞行器与地球中心的距离; γ为速度倾角; v
为飞行器的质心相对于坐标系的速度; gr，gψ 为地球
重力加速度; ξ为速度偏角; ψ为地球纬度; D为阻力; L
为升力; ω为地球自转角速度，速度倾侧角 σ = 0。
1． 2 飞行约束
再入过程中需要满足的过程约束包括:

( 1) 过载约束:

Nx =
Fx

G ≤ Nx－max ( 2)

Nn =
Fn

G ≤ Nn－max ( 3)

Fx，Fn 为飞行器受到的纵向力与法向力，

Fx = Lsinα － Dcosα

Fn = － Lcosα － Dsinα ( 4)
其中，L，D为飞行器受到的气动力。
( 2) 动压约束:

q = 1
2 ρV

2 ＜ qmax ( 5)

( 3) 热流约束: 按常用的热流密度估算公式，热
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流密度约束的表达式为

Q
·

= k 31500
R槡 N

(
ρ∞
ρ0
) 0． 5 (

V∞

Vc
) 3． 25 ≤ Q

·

max ( 6)

其中，k 是与飞行器特性相关的常数; RN 为飞行器

头部曲率半径; ρ∞ ( kg /m
3 ) ，V∞ ( m/s) 分别为来流

气体的密度和速度，ρ0 = 9． 81 × 0． 123kg /m3，Vc =
7900m /s。

2 亚轨道飞行器再入飞行特性

研究飞行器再入时，一般取攻角为速度的线性

函数［8 － 9］，即 α = kα·v + α0，其中，kα为攻角相对速
度的变化率，α0 由 kα 及特征速度( 攻角调整起始点
与末端点对应的速度) 决定。
参考美国空军航天司令部提出的“经济可承受

快速响应航天运输系统”( ARES) 混和运载器计划
的亚轨道飞行器任务［10 － 12］，对某型亚轨道飞行器的

再入过程进行仿真，其再入点初始参数为: { h，v，γ}
= { 148km，2133． 5m /s，0°} ; 采用的再入攻角方案
为: 在速度到达最大速度 vmax ( 大约为 2200m /s) 之
前，α保持 40°的大攻角，从 vmax 起 α相对于速度线
性减小，减小速率为 kα，直到速度 v = vmax － Δv为止，
此时攻角为 15°，对应的攻角变化率为 kα =
25 /Δv( °s /m) 。

kα 取不同值，Δv的取值范围为 250 ～ 1600m /s，
对亚轨道飞行器再入轨迹进行仿真及分析，仿真结

果如表 1 所示。
表 1 不同 kα 下的再入飞行特征值

Table 1 Flight characteristics values for different kα
kα

/ ( °s /m)
热流峰值
/ ( kW/m2 )

法向过载
峰值

动压峰值
/Pa

25 /250 357． 54 7． 12 56538
25 /400 305． 50 5． 90 46351
25 /550 273． 51 6． 13 38249
25 /700 261． 71 6． 72 32193
25 /850 255． 51 7． 15 28722
25 /1000 251． 68 7． 48 26822
25 /1150 249． 06 7． 74 25607
25 /1300 247． 15 7． 94 24757
25 /1450 245． 71 8． 11 24129
25 /1600 244． 57 8． 25 23647

可以看出，kα 变化时，轨迹特性的演化具有以
下特点:

( 1) 热流、过载、动压峰值集中出现;

( 2) 动压、热流的峰值随 kα 的减小而减小;
( 3) 法向过载峰值与 kα 之间不存在单调性关系;
( 4) 不同 kα 下，法向过载出现明显的单峰或双

峰特性，双峰峰值越接近，法向过载峰值越小。
过载出现单峰或双峰的原因在于，kα 越小，攻

角减小越慢，调整前期飞行器所受气动力越大，则速

度衰减集中于前期，过载在前期有一个较大单峰; 反

之 kα 越大，前期气动减速不够，速度仍然较高，飞行
器更快地进入稠密大气，使后期的气动力反而更高，

过载在后期有一处较大的峰值; 当 kα 取值恰当时，
则两个峰值同时出现，且此消彼长。
选择使得峰值较小的 Δv ( 300 ～ 480m /s) 进行

仿真分析，结果如图 1 所示。

图 1 不同 kα 下的飞行特性曲线

Fig． 1 Flight characteristics curve for different kα

仿真结果表明，对该亚轨道飞行器，取 kα =
25 /450( °s /m) 时，法向过载的双峰峰值最为接近，
此时 Nn_max = 5． 35，其再入轨迹及过程约束演化曲
线如图 2 所示，但这个过载值仍然高出航天飞机的
约束值二倍以上。为了降低过载，可参考的方法之一
为“宇宙船一号、二号”的变结构方式［3－4］，即通过
机体变形( 尾部翘起) ，增大迎风面积，增加再入前

期的气动减速效应，降低进入稠密大气的速度。对于
本文研究的这类不可变形的飞行器，只能针对性的

对攻角进行设计，以改变气动受力，降低再入过载。
把图 2中过载、热流及动压明显增大并出现峰值

的区域定义为过程约束限制段，本文主要考虑在此阶

段内，通过设计攻角，实现降低法向过载的目的。
需要说明的是，本文研究中并没有考虑到降低

法向过载的同时，满足动压、热流约束对攻角设计的
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图 2 kα = 24/450( °s /m) 时亚轨道飞行器再入特性曲线

Fig． 2 Flight characteristics curve for kα = 24 /450( °s /m)

影响，这是出于两个因素: ① 由于亚轨道飞行器相
对较小的再入初速( 10Ma) ，其飞行中的热流约束条
件相对过载和动压来说较为容易满足; ② 由式( 3 )
及式( 5) 可知，动压包含于过载的表达式中，且只有
过载才可直接通过设计攻角来改变，而控制过载的

同时，由于改变飞行器的高度、速度衰减过程，对动
压存在剧烈的影响，即过载与动压限制密不可分。
因此，本文认为在过载、热流及动压同时明显增大的
约束限制段中，首要的问题是找出降低过载与攻角

设计的关系，为以后设计满足所有过程约束的轨迹

提供依据。

3 法向过载动平衡方法

3． 1 法向过载动平衡原理
再入特性分析的结果表明: 法向过载以双峰形

式出现可以获得较小的峰值，本文由此引申出降低

过载的途径: 使法向过载维持于一个较小范围内上

下波动，将单个较大峰值用多个较小峰值来代替，从

而整体上获得较小的峰值，且通过平衡时间的长短，

控制飞行器能量的衰减。
以上描述的法向过载小范围波动过程即为法向

过载动态平衡过程。通过前文的分析，确立了仅通
过改变攻角以控制过载的基本研究途径，由于气动

力大小同时受攻角、高度、速度的影响，而图 2 的曲
线表明，亚轨道再入中高度及速度的减小非常迅速，

会导致密度的指数倍增加在气动力增加中占据极大

的比重。因此，要实现过载的平衡波动，攻角应呈减
小趋势，其设计策略为: 减小攻角，使由攻角变化引

起的气动力减小量、飞行速度 v 衰减引起的气动力
减小量、和大气密度 ρ 增加引起的气动力增加量在
飞行器机体法向上达到平衡，使得法向过载在某一

设定值附近小幅度波动，然后通过延长动平衡过程

的持续时间，达到稳定降速的效果。由于过载的大小
与飞行器所受外力及能量的衰减呈近似正比关系，

这种过载动平衡的特点就可归纳为:“力平衡、匀降
速、长时维持”。
在指数大气律下，对密度在高度上求导，有

ρ
h

= － 1
Hs
e － h

Hs ( 6)

则随着飞行器的飞行速度 v降低，其高度h降低
的速度同样趋缓，此时，大气密度 ρ的增加速度也趋
缓。故而，要实现飞行器法向过载动平衡，所需攻角
下降斜率应越来越小。由以上分析可知，进行法向过
载动平衡时的攻角调整规律为: 攻角随速度和高度

的减小而减小，减小率可调，初期攻角减小较快，随

后逐渐放缓，减小率越来越小。
3． 2 法向过载动平衡攻角设计方法
本文采用与再入飞行对象一致的同态飞行模

型，在再入过程中，根据当前飞行状态，不断进行模

型预测、迭代与修正，生成攻角的设计值，算法中采
用自主分段，能够自动给出分段的时间区间及分段

次数，算法流程如图 3 所示。
按照图 3 基于法向过载动平衡的攻角设计流程

所示，每一个分段末尾都使预测模型与当前再入飞

行模型的参数相匹配，进行下一分段的预测。分段
的划分标准是法向过载值，每个分段中的攻角变化

率的确定标准是使得该分段中最大过载刚好小于波

动最大值，该分段结束的时间的确定标准是法向过

载刚好大于波动的最小值，而最后一个分段结束的

判断标准为无论攻角减小率如何减小，过载都不能

再一次增大到波动最大值处。最终获得的攻角策略
由式( 7) 描述。

αt = γinit － γt tinit ≤ t≤ ( t1 － Δt)

dαt

dt =

－ k1( t － t1 + Δt) ( t1 － Δt) ＜ t≤ t2
－ k2( t － t2) t2 ＜ t≤ t3
 

－ kn－1( t － tn－1) tn－1 ＜ t≤ t










end

( 7)
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图 3 基于法向过载动平衡的攻角设计流程
Fig． 3 The angle of attack design process based on the balancing method to overload

ki 的具体获取步骤如下:

第 1 步． 选取攻角的初始值 αinit。αinit 的取值一

般在 35° 至 45° 间，采用较大的攻角初始值，可使飞
行器在再入初期得到更多的速度衰减，以 αinit 所对

应的时刻 tinit 为飞行器动平衡的初始时刻。
第 2 步． 按式( 1 ) ～ ( 5 ) 建立飞行器同态预测

模型，预测模型的初值状态为飞行器初始时刻所对

应的状态。
第 3 步． 设定预期使法向过载到达平衡的平衡

中值 Nn_want和波动限制值 ΔNn，则［Nn_want ± ΔNn］为

过载动态平衡的区域。
第 4 步． 在预测模型中，从 tinit 时刻开始，预测

以攻角 αt = αinit为飞行制导指令下，法向过载 Nn≥
Nn_want 的时刻 t1，同时定义攻角减小率 kα，初始 kα =
kinit且 kinit≥0( kinit由经验确定) 。设置调整时间提前
量 Δt，以留有时间上的调整余地，则在 tinit ≤ t≤ ( t1
－ Δt) 时，攻角设计为 αt = αinit。
第 5 步． 在 tinit ≤ t≤ ( t1 － Δt) 的时间区间内，

不断以当前飞行状态作为预测模型的预测初始状

态，并对 t1 进行预测和更新。
第 6 步． 当再入飞行至 t1 － Δt 时刻时，将当前

飞行状态作为预测模型的预测初始状态，试用 αt =
αinit － kinit ( t － t1 + Δt) 方案，并预测以该攻角方案飞

行的首个法向过载峰值 N1
n_max，比较 N1

n_max 和期望过

载平衡区域［Nn_want ± ΔNn］，若 N1
n_max ＞ Nn_want +

ΔNn，说明法向过载过大，此时需提高攻角减小速

度，即增大 kα，反之若 N1
n_max ＞ Nn_want + ΔNn 需减小

kα。kα 的调整方式为增加或减少一个小量 Δkα，并将
更新后的 kα 带入攻角指令 αt = αinit － kα ( t － t1 +

Δt) ，再次预测以此攻角方案飞行的行的法向过载
峰值 N1

n_max，并对 N1
n_max 进行调整，不断重复直到

N1
n_max 处于在［Nn_want ± ΔNn］的范围内。
第 7 步． 将调整好的 kα定为 kα1，预测以攻角 αt

= αinit － kα1 ( t － t1 + Δt) 飞行，飞行器法向过载经过

峰值 N1
n_max 后，脱离期望平衡区域［Nn_want ± ΔNn］的

时刻 t2，则在［t1 － Δt，t2］的时间段内，攻角为: αt =
αinit － kα1 ( t － t1 + Δt) ，在再入飞行至 t2前，不断通过
预测更新 t2。
第 8 步． 当再入飞行至 t2 时刻时，获取当前攻

角值 α1，将当前飞行状态作为预测模型的预测初始

状态，试用 αt = α1 － kα2 ( t － t2 ) 攻角方案，kα2 一般
较 kα1 小( 根据前文分析，动平衡条件下攻角下降率
将逐渐减小) 。预测以该攻角方案飞行的首个法向
过载峰值 N2

n_max，采用与第 6 步中同样的方法，将
N2

n_max 调整至期望平衡区域［Nn_want ± ΔNn］内，采用

与第 7步中同样的方法，定出 kα2 并获取脱离期望平
衡区域［Nn_want ± ΔNn］的时刻 t3，则在［t2，t3］时间
段内，攻角为 αt = α1 － kα2 ( t － t2 ) 。
第 9 步． 结合 6，7，8的步骤，获得脱离期望平衡

区域［Nn_want ± ΔNn］的时刻 tn+1，对应于 tn时刻的αn，

以及在［tn，tn+1］时间段所对应的攻角下降率 kαn。
通过以上步骤，即可获得在过程约束限制段中，

飞行器沿某一给定法向过载值飞行的攻角参数，结合

飞行参数( 如速度、高度等) 对该攻角设计结果进行处
理，获得的函数即可作为轨迹设计与制导的依据。
另外，必须注意的是，该攻角设计方法不能无限

降低法向过载的峰值，随着攻角减小到最小值( 大

于等于 0 度) ，已经不能再对减小飞行器的气动力
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有所贡献，若此时飞行器所受法向过载大于设计的

平衡值，则表明过载已经不能进一步降低。这也表
明，应用本算法，经过有限次迭代收敛后，可以寻找

出目标飞行器再入的法向过载峰值的最小值。

4 仿真算例与验证

应用法向动平衡再入制导方法对某型亚轨道飞

行器进行再入仿真，仿真参数为:

再入初始参数: { h，v，γ} = { 148km，2133． 5m/s，
0°}
再入约束条件: { qmax = 40000Pa，Nn_max = 5，

Q
·

max = 300kW/m2 } ;

期望法向过载平衡值: Nn_want = 4． 99
法向过载波动限值 ΔNn = 0． 05;
初始攻角 αinit = 40°;
仿真结果如图 4、图 5 所示。

图 4 高度、速度演化图
Fig． 4 Height and velocity

图 4 为零倾侧角下，再入全程的速度及高度演
化过程，图 5 为热流、动压、峰值的演化过程。

图 6 在三个约束集中出现值的区域———过程约
束限段，对攻角、攻角变化率及法向过载动态平衡的
演化过程进行细节描述。结果表明，攻角变化率由
快到慢，法向过载在 4． 99 处动态平衡，其波动的峰
值不超过 0． 05，极好的验证了本文攻角设计方法的
有效性。

同样以该亚轨道飞行器为仿真对象，逐渐降低

期望过载平衡值 Nn_want，可以获得法向过载平衡值

取不同数值时的仿真结果，当 Nn_want ∈［3． 7，5． 0］

时，再入飞行过程中各特征值如表 2 所，取 Nn_want =

图 5 法向过载、动压、热流演化图
Fig． 5 Normal overload，dynamic pressure and heat flow

图 6 攻角、攻角变化率及法向过载动平衡效果
Fig． 6 Angle of attack，angular velocity，and the effect

of normal overload balancing

图 7 不同法向过载动平衡值的攻角设计及动压演化
Fig． 7 Angle of attack and dynamic pressure for

different Nn_want

{ 3． 7，4． 65，5． 0} ，其攻角、法向过载、动压的演化
图如图 7所示。随着 Nn_want 的降低，攻角的开始调整
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表 2 不同法向过载平衡值下再入轨迹特征值
Table 2 Flight characteristics for different Normal overload equilibrium value

过载平衡值
Nn_want

动压峰值
/ ( N /m2 )

热流峰值
/ ( kW/m2 )

平衡时间
/ s

平衡后速度
/ ( m/s)

平衡后高度
/km

3． 7 64791 329． 64 33． 1 1618． 0 23545
3． 8 61319 321． 29 34． 8 1558． 6 23627
3． 9 57966 313． 20 33． 4 1594． 9 24297
4． 0 54849 305． 40 29． 2 1711． 8 25532
4． 1 52027 298． 14 32． 3 1612． 8 25289
4． 2 49344 290． 96 29． 0 1696． 3 26202
4． 3 46891 284． 07 27． 1 1736． 9 26893
4． 4 44556 277． 49 29． 0 1669． 4 26822
4． 5 42433 271． 18 27． 4 1699． 2 27369
4． 6 40482 265． 41 26． 4 1713． 6 27817
4． 7 38667 259． 79 25． 5 1721． 9 28215
4． 8 36973 254． 43 24． 7 1726． 9 28582
4． 9 35410 249． 41 23． 3 1747． 6 29047
5． 0 33991 244． 88 23． 8 1719． 0 29160

时间提前，动平衡的持续时间增加，这与表 2 的结论
是一致的。

由仿真结果，可以得到如下的结论:

( 1) 对比第 2 节的分析结果，线性攻角设计方
法的法向过载最小峰值为 5． 35，而本文提出的法向
过载动态平衡的攻角设计方法可控制的过载峰值最

小为 3． 7，在不考虑动压及热流约束时，极大程度降
低了飞行器再入中的过载。当期望过载低于 3． 7
时，由于再入前期飞行速度衰减不充分，在再入后期

攻角的调整能力已不足以抵消密度带来的过载增

量，法向过载值将会增加，超过设计平衡值。
( 2) 从表 2 中可以看出，随着过载动平衡值降

低，再入动压峰值和热流峰值将升高，说明维持较高

的过载动平衡值有利于降低动压和热流峰值。即可
拓展此方法应用于设计性能指标为最小动压、热流
峰值的再入轨迹。
( 3) 若考虑再入中需同时满足所有过程约束条

件: { qmax = 40kPa，Nn_max = 5，Q
·

max = 300kW/m2 } ，

则取法向过载平衡值 Nn_want = 4． 65 时，动压约束条

件恰能满足，此时对应的 qmax = 39． 7kPa，Q
·

max =

263． 03kW/m2。因此，当法向过载动平衡值的取值在
Nn_want ∈［4． 65，5． 0］范围内时，可满足所有过程约
束条件。即可拓展此方法应用于设计满足所有约束
条件，且性能指标为最小法向过载的再入轨迹。
( 4) 若过程约束条件变化，例: { qmax = 40000Pa，

Nn_max = 4． 5，Q
·

max = 300kW/m2} ，可认为过载约束与

动压约束条件不能得到同时满足，即满足所有约束条

件的再入轨迹不存在，再入任务需重新设计。则可拓
展此方法用于再入任务的可行性判断。
( 5) 本文在倾侧角为 0 的条件下，讨论了降低

法向过载峰值的攻角设计方法。在需要设计满足所
有过程约束及末端约束条件的再入轨迹时，可考虑

在过程约束限制段结束后，再行加入倾侧角的设计

策略，则本方法的相关结论仍然成立; 也可在算法中

给定倾侧角策略，但仍以获取法向过载平衡状态下

的攻角变化率为目的，即“定倾侧角，变攻角”，则修
改后的算法仍然有效。

5 结 论

本文在分析了亚轨道飞行器面临的大过载问题

以及飞行过程中过载的演化特性后，提出了以降低

法向过载为目的的攻角设计新方法。基于法向过载
动态平衡原理，给出了攻角设计策略和具体的算法，

从仿真验证结果来看，该方法能有效的利用攻角对

气动力的调整效果，极大程度的降低再入时的法向

过载峰值，对解决亚轨道再入中的大过载问题有较

强的针对性。
( 1) 利用过载动态平衡的策略，通过“力平衡、

匀降速、长时维持”的特点，将过载由“尖峰”型转为
“平峰”型，可大幅降低法向过载峰值。
( 2) 按照该方法对给定过载平衡值设计出攻角
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策略后，结合飞行参数( 如速度、高度等) 对该攻角
设计结果做进一步处理，获得的函数可作为轨迹设

计与制导的参考依据。
( 3) 该方法具有广阔的应用前景，可以拓展应

用于再入任务可行性判断，及辅助设计以最小动压、
热流、法向过载为约束指标的再入轨迹等。
( 4) 该方法是否能够较好的实现法向过载动平

衡目标，重点取决于建立模型的精度另外，方法中迭

代与预测修正计算量较大，使得目前主要应用于离

线设计攻角，在提高方法的工程性、快速性和鲁棒性
还有待进一步深化研究。
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