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滑翔飞行器线性伪谱模型预测控制三维轨迹规划

孙建波1,2,3，潘幸华3*，杨    良1，陈万春1，赵育善1

(1. 北京航空航天大学 宇航学院，北京 100191；
2. 复杂系统控制与智能协同技术重点实验室，北京 100074；

3. 北京机电工程研究所，北京 100074)

摘　要：对高升阻比滑翔飞行器，在线性伪谱模型预测控制基础上提出新的再入制导律，除了满足传

统终端约束与路径约束，还能以特定航向角抵达终点。以高维多项式代理技术泛化升阻比，得到关于

能量和攻角的表达式，攻角在线调节升阻比以增强规划能力。再入飞行分为下降段和滑翔段，下降段

维持最大攻角和零倾侧角以限制热流率。滑翔段应用线性伪谱模型预测控制，用降阶动力学模型预测

终端偏差，线性化模型获得误差传播方程。由于积分计算复杂，以高斯伪谱法获取控制量的修正值，修

正攻角、倾侧角相关参数和两次倾侧反转的能量时刻消除终端偏差。方法简单易行，精度高，便于在线

应用，仿真结果显示该方法能满足提出的规划需求。

关键词：高维多项式代理；  线性伪谱法；  再入制导律；  模型预测控制；  高升阻比飞行器
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3D trajectory planning for gliding vehicle using linear pseudospectral
model predictive control

Sun Jianbo1,2,3，Pan Xinghua3*，Yang Liang1，Chen Wanchun1，Zhao Yushan1

(1. School of Astronautics, Beijing University of Aeronautics and Astronautics, Beijing 100191, China;

2. Science and Technology on Complex System Control and Intelligent Agent Cooperation Laboratory, Beijing 100074, China;

3. Beijing Electro-Mechanical Engineering Institute, Beijing 100074, China)

Abstract:   A new entry guidance law for the high lift to drag ratio gliding vehicle was proposed on the basis of
the linear pseudospectral model predictive control method. Adopting this approach, the vehicle can arrive at the
end of the entry flight with the specific heading angle. Moreover, all the typical constraints such as terminal state
constraints  and  path  constraints  can  be  satisfied  as  well.  Firstly,  the  agent  technology  using  high  dimensional
polynomials was applied to generalize the lift to drag ratio, hence the analytical expression of the lift to drag ratio
was obtained with respect to the energy and the angle of attack. Therefore the angle of attack was designed online
to  adjust  the  lift  to  drag  ratio,  which  can  enhance  the  trajectory  planning  capacity.  The  whole  entry  flight  was
divided into  two phases  noted as  the  descent  phase  and the  gliding phase  respectively.  In  the  descent  phase,  in
order to limit the maximum heating rate, the angle of attack remains the maximum allowance value and the bank
angle was set  to zero.  During the gliding phase,  the linear  pseudospectral  model  predictive control  method was
applied. The reduced order dynamic model was formulated to predict the terminal state deviation, and the reduced
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order  dynamic  equation  was  linearized  to  obtain  the  error  propagation  equation.  Due  to  the  complexity  of  the
integral  calculation,  Gauss  pseudospectral  method  was  used  to  derive  the  correction  of  the  control  variables.
Finally,  terminal  state  deviations  involving  final  position  and  heading  angle  can  be  efficiently  eliminated  by
modifying  the  angle  of  attack  parameters,  the  bank  angle  parameters  and  the  energy  parameters  of  two  bank
reversal points. This method is simple and easy to implement with high accuracy, and it is convenient for on-line
calculation.  The  simulation  results  also  show  that  the  planning  requirements  can  be  satisfied  well  through  this
method.
Key words:   agent  technology using high dimensional polynomials;         linear  pseudospectral  method;         entry

guidance algorithm;      model predictive control;      high lift to drag ratio vehicle

0    引　言

滑翔飞行器在再入过程中要经历复杂的环境条

件，因此再入制导律的设计至关重要[1]。再入制导方

法通常可分为两类：标称轨迹制导和预测校正制导。

经典的标称轨迹制导算法为航天飞机再入制导律 [2]，

Shen和 Lu利用拟平衡滑翔假设将路径约束简化为倾

侧角约束，完成了三维再入轨迹在线快速规划[3]，随后

为了改进侧向制导的精度，Shen采用横程参数替代航

天飞机制导算法的航向瞄准误差，提出了新的倾侧角

反转判定方法[4]。尽管标称轨迹制导算法得到广泛应

用，但是该类算法太依赖于参考轨迹的设计，为了提

高再入制导算法的灵活性和鲁棒性，研究者们转向预

测校正制导方法。该算法不依赖预先设计的轨迹，而

是通过在线预测终端误差修正控制参数完成任务。

目前的预测校正算法需要利用数值计算的方式

求解控制参数的梯度信息，计算效能消耗随控制参数

数量成倍增加，因此该类制导算法的控制参数通常很

少，这样只能满足部分终端约束。此外，基于航向角

误差走廊的传统侧向制导方法，不仅减弱了高升阻比

飞行器的横向机动能力，同时横向误差较大，倾侧角

反转次数较多。Yu和 Chen利用弹道阻尼和谱分解

方法，基于解析的在线轨迹规划提出了一种预测制导

算法[5]，Yang利用线性伪谱方法预测终端误差设计了

模型预测制导方法[6]。

前述研究中攻角都是事先规划，没有在线调整能

力，终端位置通过倾侧角幅值调整和符号反转完成，

横向机动的调节能力还可增强。此外，为了实现一些

特殊任务，还需考虑更多的终端约束，例如为了实现

特殊的攻击角度，需要考虑特定的航向角约束。因此

在 Yang提出的线性伪谱再入制导方法的基础上，借

鉴如今在导航、制导和控制里得到广泛运用的神经网

络技术[7−9]，从神经网络泛化的角度出发[10]，通过引入

高维多项式代理技术，研究将攻角纳入规划控制变量

的再入轨迹规划方法。该方法能供快速规划所需要

的再入弹道，并通过调整攻角达到对横向机动轨迹进

行调整的目的，从而保证能够获得所需的终端航向角

约束，开展了多个不同状态的算例测试，得到了满意

的仿真结果。

1    再入问题数学模型

1.1   动力学方程

基于圆球模型的质点再入动力学方程为：

ṙ = vsinγ;θ̇ =
vcosγ sinψ

r cosϕ
; ϕ̇ =

vcosγcosψ
r

v̇ = −D
m
−gsinγ+ω2r cosϕ

(
sinγcosϕ
−cosγcosψsinϕ

)
γ̇ =

Lcosσ
mv

−
(g

v
− v

r

)
cosγ+2ωsinψcosϕ+

ω2r
v

cosϕ (cosγcosϕ+ sinγcosψsinϕ)

ψ̇ =
Lsinσ

vmcosγ
+

v
r

cosγ sinψ tanϕ−

2ω (tanγcosψcosϕ− sinϕ)+

ω2r
vcosγ

sinψsinϕcosϕ
(1)

r = Re+h Re

g = µ/r2

式中： ，h为飞行器质心高度， 为地球半径，

6 378 245 m；θ和 ϕ分别为经度和纬度；v为飞行器相

对地球的速度值，m/s；γ为航迹角，表示飞行器相对地

球的速度与当地水平面的夹角；ψ为航向角，表示飞

行器相对地球的速度在当地水平面的投影与正北

方向的夹角，顺时针为正；m为飞行器质量， kg；

表示当地重力加速度，m/s2，μ为地球重力常
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数；σ为倾侧角，表示飞行器沿速度方向旋转的角度；

ω为地球自转角速度，7.292 1×10−5 rad/s；L和 D分别

表示飞行器受的升力和阻力：

L =
1
2
ρv2ClS re f ; D =

1
2
ρv2CdS re f (2)

ρ = ρ0 exp(−h/H) ρ0为大气密度， 为海平面标准大

气压，1.225 kg/m3，H为大气密度常数，7 200；Sref 为飞

行器特征面积；Cl 和 Cd 分别表示飞行器的升力、阻力

系数，是关于马赫数和攻角的函数。

1.2   过程约束

路径约束包括热流密度[11−12]、动压和过载约束：

Q̇ = KQ(ρ)0.5V3.15 ⩽ Q̇max

q = 0.5ρV2 ⩽ qmax

n =

√
L2+D2

mg0
⩽ nmax

(3)

Q̇ q n

g0 Q̇max qmax nmax

式中： 为热流密度；KQ 为常数； 为动压； 为过载；

为海平面重力加速度； 、 和 分别为飞行

器能承受的最大热流、动压和过载。

终端状态约束如下，新的航向角约束是为了实现

特殊的飞行任务：{
h
(
E f

)
= h f ,v

(
E f

)
= v f ,σ

(
E f

)
= 0

λ
(
E f

)
= λ f ,ϕ

(
E f

)
= ϕ f ,ψ

(
E f

)
= ψ f

(4)

E = −µ/r+ v2/2Ef 为终端能量， ；其余以 f为下标

的状态量为终端状态，终端倾侧角为后面的飞行保留

调整余量。

1.3   飞行器模型

以 CAV-H作为研究模型，质量为 907 kg，特征面

积为 0.483 9 m2，最大升阻比接近 3.5[13]。Cl 和 Cd 用

高阶多项式拟合，攻角的调节范围是 5 ~ 20°。最大热

流、动压和过载分别为 500 W/cm2、100 kPa和 2。攻

角为分段函数：{
α = αb,E > Emid

α = f (E)
(
αb−α f

)
+α f ,E f ⩽ E ⩽ Emid

(5)

f (E) =
 2

(
E−E f

)(
Emid−E f

) − (
E−E f

)2(
Emid−E f

)2

 (6)

E f αb

α f

式中：Emid 以高度 35 km和速度 3 500 m/s计算，接近

； 为控制参数；为了充分发挥攻角的调节能力，

为 5°。

1.4   不同攻角下的总升阻比估算与拟合

针对不同的常值攻角，结合能量方程和平衡滑翔

σ0 = 30◦
条件，联立求解可获得高度速度曲线和升阻比能量曲

线。 ，倾侧角留有调节余量。{
E=−µ/r+ v2/2
0 = Lcosσ0/ (mv)− (g/v− v/r)

(7)

10◦ 15◦ 20◦分别对攻角在 ， 和 的情况进行仿真计算，

如图 1，图 2所示。
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Fig.2  Height-vs-velocity histories 

 

升阻比可表示为以能量 E和攻角 α为自变量的

函数，采用高维多项式拟合获得满足精度的解析

函数：

F (α,E) =

 1
α

α2

T [ p11 p12 · · · p16
p21 p22 · · · p26
p31 p32 · · · p36

]  1
...

E5

 (8)

2    线性伪谱模型预测三维在线轨迹规划

高升阻比飞行器再入飞行分为下降段和滑翔

段。每个阶段的制导策略在后文详述。

2.1   下降段

下降段从初始高度开始，到飞行器能够产生足够
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的升力保持滑翔时结束。此阶段飞行器速度很快，大

气密度急速增加，为了限制最大热流，选择最大容许

攻角和零倾侧角的控制指令。

αcmd = αmax;σcmd = 0 (9)

ḣ = vsinγ = 0当 时，下降段结束，滑翔段开始。

2.2   滑翔段

滑翔段以多段线性伪谱法更新倾侧反转点和控

制量，引导飞行器飞向交班点，并为后续飞行保留足

够的能量。

2.2.1    降阶动力学方程

x =
[
θ,ϕ,φ

]T ẋ = f

f1 f2 f3

根据平衡滑翔假设简化动力学方程得到如下方

程，航向角方程中第一项的符号随倾侧角反转而改

变。记 ， ，根据符号的变化可将降阶

动力学方程分为三段，分别记作 ， 和 。

dθ
dE
=− sinψ

Θ (E,ψ,ϕ)r cosϕ
F (α,E)u;

dϕ
dE
=− cosψ

Θ (E,ψ,ϕ)r
F (α,E)u;

dψ
dE
=∓ 1

2(E+µ/r)
F (α,E)

√
1−u2−

sinψ tanϕ
Θ (E,ψ,ϕ)r

+
2ωe sinϕ

Θ (E,ψ,ϕ)
√

2(E+µ/r)
+

ω2
er sinψsinϕcosϕ

2(E+µ/r)Θ (E,ψ,ϕ)

F (α,E)u

(10)

Θ (E,ψ,ϕ) =−
(

2E
r
+
µ

r2

)
−ω2

ercos2ϕ−

2

√
2
(
E+

µ

r

)
ωe sinψcosϕ

(11)

u = cosσ h

h f Θ ϕ ψ

其中 ，升阻比为 F， 的取值为当前高度与

的平均值。 关于 、 的偏导数如下：

dΘ
dϕ
= 2

√
2
(
E+

µ

r

)
ωe sinψsinϕ+2ω2

er sinϕcosϕ

dΘ
dψ
= −2

√
2
(
E+

µ

r

)
ωe cosψcosϕ

(12)

2.2.2    控制参数化

Ere2 = Emid

u

为了既能消除终端误差又能保持较大的横向机

动能力，设置两个倾侧反转点 Ere1 和 Ere2。先令

，计算 Ere1；第一次反转完成后，再计算

Ere2。 用分段函数来表征：{
u = ub,E > Emid

u = f (E) (ub−1)+1,E f ⩽ E ⩽ Emid
(13)

ub αb Ere1 Ere2因此全段的控制就可以用参数 ， ， 和 来

表征。

2.2.3    线化动力学方程

δx f = x(E f )− x f

Ub = [ub,αb]T

对于降阶动力学系统，给定初始控制参数，可以

通过数值积分预测飞行轨迹，从而得到相对终端状态

约束的偏差 。将降阶动力学方程在标

称轨迹附近泰勒展开，忽略高阶项，令 得

到以状态偏差为自变量的线性动力学方程如下：
δẋ = A1 (E)δx+B1 (E)δUb,E > Ere1

δẋ = A2 (E)δx+B2 (E)δUb,Ere2 ⩽ E ⩽ Ere1

δẋ = A3 (E)δx+B3 (E)δUb,E f ⩽ E ⩽ Ere2

(14)

x = xre f −δx Ub = Ure f −δUb其中 ， 。

Bi (E) =
{ B (E) ,E > Emid

B (E) f (E)
(

1 0
0 1

)
, E f ≤ E ≤ Emid

(15)

Ai (E) B (E)

Ai (E) B (E)

是一个 3×3的矩阵， 是一个 3×2的矩

阵。与参考文献 [6]中系数不同，此处的系数考虑了

攻角变化， 和 的表达式表示为：

Ai (E) =

 0 a12 a13

0 a22 a23

0 a32 a33

 , B (E) =

 b11 b12

b21 b22

b31 b32

 (16)

a12 =
sinψ

r

(
∂Θ

∂ϕ
/
(
Θ2 cosϕ

)
− sinϕ
Θcos2ϕ

)
F (α)u (17)

a13 = −
1

r cosϕ

(
cosψ
Θ
− ∂Θ
∂ψ

sinψ
Θ2

)
F (α)u (18)

b11 = −
sinψ

Θr cosϕ
F (α) (19)

b12 = −
sinψ

Θr cosϕ
∂F
∂α

u (20)

a22 =
cosψ
rΘ2

∂Θ

∂ϕ
F (α)u (21)

a23 =
1
r

(
sinψ
Θ
+

cosψ
Θ2

∂Θ

∂ψ

)
F (α)u (22)

b21 = −
cosψ
Θr

F (α) (23)

b22 = −
cosψ
Θr

∂F
∂α

u (24)
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a32 =




sinψ

r cosϕ
+

2ωe√
2(E+µ/r)

+

1
2
ω2

er sinψcosϕ
(E+µ/r)

 sinϕ
Θ2

∂Θ

∂ϕ

−


sinψ

rcos2ϕ
+

2ωe cosϕ√
2(E+µ/r)

+

1
2
ω2

er sinψcos2ϕ
(E+µ/r)

 1
Θ


F (α)u

(25)

a33 =




sinψ

cosϕr
+

2ωe√
2(E+µ/r)

ω2
er cosϕsinψ
2(E+µ/r)

 sinϕ
Θ2

∂Θ

∂ψ

−
(

1
r cosϕ

+
ω2

er cosϕ
2(E+µ/r)

)
sinϕcosψ

Θ


F (α)u

(26)

b31 = ±
F (α)u

2(E+µ/r)
√

1−u2
−

sinψ tanϕ
Θr

+
2ωe sinϕ

Θ
√

2(E+µ/r)

+
ω2

er sinψsinϕcosϕ
2(E+µ/r)Θ

F (α)
(27)

b32 = ∓
√

1−u2

2(E+µ/r)
∂F
∂α

√
1−u2−

sinψ tanϕ
Θr

+
2ωe sinϕ

Θ
√

2(E+µ/r)

+
ω2

er sinψsinϕcosϕ
2(E+µ/r)Θ

 ∂F
∂α

u
(28)

2.2.4    多段线性伪谱模型预测控制

终端状态可以表示为控制参数的函数：

x
(
E f

)
= g (Ub,Ere1,Ere2) = x0+w Ere1

E0

f1 (x,Ub)dE+
w Ere2

Ere1

f2 (x,Ub)dE+
w E f

Ere2

f3 (x,Ub)dE

(29)

δU = [δUb, δEre1, δEre2]T δU令 ，假设 为小量，将终

端状态在标称轨迹附近泰勒展开并忽略高阶项可得：

δx f =
∂g
∂U

δU (30)

∂g
∂U
=



∂gθ
∂ub

∂gθ
∂αb

∂gθ
∂Ere1

∂gθ
∂Ere2

∂gϕ
∂ub

∂gϕ
∂αb

∂gϕ
∂Ere1

∂gϕ
∂Ere2

∂gψ
∂ub

∂gψ
∂αb

∂gψ
∂Ere1

∂gψ
∂Ere2


(31)

δU =
(
∂g
∂U

)−1

δx f (32)

根据公式 (29)直接计算控制量的修正值需要积

分运算，很难得到解析解。用拉格朗日插值多项式来

拟合状态量和控制量，可将微分动力学方程转化为一

组线性代数方程，从而简化计算过程[6]。结合偏差微

分方程 (14)与高斯伪谱法得到终端偏差的表达式为：

δx f =Kx
3 Kx

2 Kx
1δx0+Kx

3 Kx
2δxre1+Kx

3δxre2+(
Kx

3 Kx
2 Ku

1 +Kx
3 Ku

2 +Ku
3

)
δUb (33)

δx0

δx0 = 0

为初始状态偏差，轨迹规划从当前状态开始，

因此 。关于控制参量的偏导数为：[
∂g
∂ub

∂g
∂αb

]T

= Kx
3 Kx

2 Ku
1 +Kx

3 Ku
2 +Ku

3 (34)

δEre1 δEre2 Ere1 Ere2

δxre1 δxre2

和 分别引起 和 时刻的状态偏差

和 ，结合公式 (29)由变分法得到：

δxre1 =
[
f1 (Ub,Ere1,Ere2) − f2 (Ub,Ere1,Ere2)

]
δEre1 (35)

δxre2 =
[
f2 (Ub,Ere1,Ere2) − f3 (Ub,Ere1,Ere2)

]
δEre2 (36)

∂g
∂Ere1

= Kx
3 Kx

2

[
f1 (Ub,Ere1,Ere2) − f2 (Ub,Ere1,Ere2)

]
(37)

∂g
∂Ere2

= Kx
3

[
f2 (Ub,Ere1,Ere2) − f3 (Ub,Ere1,Ere2)

]
(38)

Kx
i =

{
1−dEi1T AiWi[D2:n−dEi Ai]−1 D1

}
Ku

i =

{
dEi

21T AiWi[D2:n−dEi Ai]−1Bi

+dEiBT
i Wi1

} (39)

Ai =


Ai (E1) · · · 0
...

. . .
...

0 · · · Ai (En)

 ,Bi =


Bi (E1)
...

Bi (En)

 (40)

Ei−1 Ei dEi= (Ei−Ei−1)/2

E1 En Wi D1,D2:n

与 为该段初始与终端能量， ，

~ 为配点处能量， 为高斯积分权重矩阵，

为高斯微分近似矩阵。控制修正量为：

 δub

δαb

δErei

 =


∂gθ
δub

∂gθ
∂αb

∂gθ
∂Erei

∂gϕ
δub

∂gϕ
∂αb

∂gϕ
∂Erei

∂gψ
δub

∂gψ
∂αb

∂gψ
∂Erei



−1

[
δθ f
δψ f

]
(41)

Ere1 Ere2 = Emid

其中 i=1,2，迭代更新控制参数直至满足终端约束，调

节 时， 。

2.2.5    过程约束管理策略

路径约束可以转化为对倾侧角大小的约束：

σ (v) ⩽ σmax (v) =

arccos
(

m
(
g (rmin)− v2/rmin

)
kLL (rmin)

+ kcst

(
dr
dv
− dr

dv

∣∣∣∣∣
Q̇,q,n

))
(42)
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rmin kL =

L̃/L L L̃

dr/dv (dr/dv)| Q̇,q,n

式中： 为给定速度下满足约束的最小高度；

， 为根据模型计算出的升力， 为测量得到的升

力； 和 分别为再入动力学和过程约

束方程中高度对速度的导数；kcst 是一个常数，当存在

约束没有满足时大于零，其余情况下等于零[6]。

3    仿真结果

新的轨迹规划方法考虑了包含地球自转项在内

的多种非线性项，通过将攻角引入规划变量，极大地

增强了飞行器的调节能力，下面结合不同的初始和终

端条件，开展仿真验证。初始状态为：高度 55 km，速度

7 000 m/s；终端约束为：高度 30 km，速度 2 500 m/s，初

始航向角、终端位置和航向角根据任务需求具体确

定，其具体取值参考表 1。
 
 

表 1  初始终端状态

Tab.1  Initial and terminal states
 

Case Initial heading
angle/(°)

Terminal heading
angle/(°)

Terminal
longitude/(°)

Terminal
latitude/(°)

1 90 65 120 0

2 90 70 120 0

3 90 75 120 0

4 110 135 110 0

5 110 130 110 0

6 110 125 110 0
 
 

值得注意的是 CASE-1,2,3选择初始倾侧角符号

为 1，而 CASE-4,5,6，选择初始倾侧角符号为−1。所有

算例的计算时间均小于 0.1 s，运行环境为频率 3.3 GHz、

内存 16 G计算机下的 MATLAB2016b。图 3为地面

轨迹曲线，两类算例具有不同的初始航向角和飞行方

向，但均满足终端位置要求，飞行路径具有较大的横

向机动轨迹，通过调节攻角能够对横向轨迹进行一定

的调整。图 4为航向角曲线，两类算例的初始航向角

相同，经过两次倾侧反转都满足所需要的终端航向

角，从航向角曲线也能清晰的看出各算例具有不同的

倾侧反转时刻。
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图 4  航向角曲线

Fig.4  Heading angle histories
 

 

计算所获得控制变量如表 2所示，攻角都在 5 ~

20°内变化，且根据终端航向角的需求不同，将攻角的

调节能力完全发挥出来，航向角和第一次反转时刻也

都确定。

 
 

表 2  控制变量

Tab.2  Control variables
 

Case Angle of attack/(°) Bank angle/(°) Reversal energy

1   9.091 0.651 4 −4.559 5E7 

2 13.53   0.700 8 −4.564 6E7 

3 18.55   0.766 1 −4.572 3E7 

4 11.82   0.687 6 −4.258 8E7 

5 15.81   0.797 0 −4.223 8E7 

6 20.64   0.766 1 −4.170 40E7

 
 

终端误差如表 3所示，可见该算法具有很高的计

算精度。综合而言，所提出的方法将攻角纳入控制

量，能有效的调节横向机动轨迹，在保证终端位置的

条件下，有效调节终端航向角。
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图 3  地面轨迹曲线

Fig.3  Groud track curves 
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4    结　论

为了满足特定的终端航向角约束，基于线性伪谱

模型预测控制技术研究了将攻角纳入控制变量的三

维再入轨迹规划算法。该方法首先采用高维多项式

代理技术，并结合拟平衡滑翔条件泛化升阻比，获得

升阻比关于攻角和能量的泛化函数。随后对再入动

力学方程进行降阶处理，保留地球自转等非线性影响

因素，并对降阶后的动力学方程进行线性化处理获得

误差传播方程，推导了在伪谱离散条件下关于终端位

置和航向角偏差的攻角、倾侧角和倾侧角时刻解析修

正关系，最终实现轨迹的在线解算。同时由于攻角参

与调节，极大增强了再入轨迹的横向机动调整能力。

几类典型算的仿真结果表明：该方法不仅能够保证终

端和航向角，还具有很快的求解速度和很高的计算精

度，适合在线应用。
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表 3  终端误差

Tab.3  Terminal error
 

Case Longitude/(°) Latitude/(°) Heading angle/(°)

CASE-1 2.92E-10 1.53E-6 2.42E-10

CASE-2 2.07E-10 2.70E-7 3.39E-10

CASE-3 7.37E-11 7.00E-7 5.48E-11

CASE-4 4.31E-10 1.07E-7 1.29E-10

CASE-5 8.99E-9   4.21E-8 1.63E-10

CASE-6 5.39E-9   6.65E-7 5.43E-7  
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