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摘　 要： 为增强升力式再入飞行器任务的灵活性，减少射前准备，实现快速发射和精确打击，研究一种升力式再入飞行器全程

三维自主制导方法．首先，再入段制导提出通过再入走廊上下边界内插得到阻力加速度剖面，倾侧角采用两次反转的设计方

法，通过调节阻力加速度剖面的内插值系数和倾侧角的反转点来满足约束和精度的要求；然后，下压段仅依靠飞行器当前信

息和目标点位置采用比例导引的形式来设计导引律，并通过对导引系数的实时更新实现以一定的弹道倾角对目标的精度打

击；最后通过对再入段和下压段衔接点处控制指令的平滑过渡，得到全程三维自主制导方法．蒙特卡洛打靶仿真结果表明，该
制导方法能够导引飞行器在满足再入约束的情况下以规定的弹道倾角对目标实施精确打击，其中打击偏差小于 １０ ｍ，弹道倾

角偏差小于 １．３°．
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　 　  升力式再入飞行器飞行距离远、机动能力强，
可在短时间内实现对全球任意目标的精确打击，具
有重要的军事意义，正受到世界各军事大国的关注．
升力式再入飞行器由助推火箭助推至一定高度后分

离，然后在大气层内进行滑翔飞行至目标点附近，最

后下压以一定的弹道倾角对目标实行精确打击．在
整个飞行全过程中，由于大气的存在，其环境极其复

杂，要保证飞行器安全地到达目标上空，并实行对目

标的精确打击，具有较大的难度和挑战性．为此，开
展升力式再入飞行器全程三维自主制导方法具有重

要意义和应用价值，其主要涉及再入段制导、下压段

制导以及两段间的平稳过渡等．
目前航天飞机的再入段制导是反复经过工程实

践检验，较为成熟的升力式再入制导方法［１］，同时



阿依华州立大学［２－４］ 和加利福尼亚大学［５－７］ 研究的

再入制导方法也引起了众多学者的研究兴趣．对于

下压段制导，自从 １９７３ 年 Ｋｉｍ 等［８］ 首次在机动弹

头的末端制导中引入落角约束以来，国内外的学者

针对不同的应用背景，应用最优控制［９］、滑模控

制［１０］、自适应控制等控制理论提出了多种具有终端

角度约束的导引律［１１－１５］，而对于升力式再入飞行器

全程制导方法至今没有出现过完整的研究文献．本
文研究了一种能够满足再入约束、射程和航向角要

求，以一定弹道倾角对目标实施精确打击的升力式

再入飞行器全程三维自主制导方法，该方法由再入

段制导、下压段制导以及两段间平滑过渡方式组成．

１　 以能量为自变量的归一化再入运动

数学模型

　 　 升力式再入飞行器在再入过程中所具有能量不

断减少，同时由于再入的起始和末端状态为给定的

要求值，其对应的能量就为已知值，相比飞行时间为

未知而言，能量是一个很好的自变量，在无需精确获

得飞行时间的情况下就可积分再入运动方程．取再

入过程中的能量 Ｅ 的表达式如下：

Ｅ ＝ Ｖ２

２
－ μ

ｒ
．

式中：Ｖ 为再入飞行器相对于地球大气的速度；ｒ 为
飞行器质心到地心的距离； μ 为地球引力常数．

为了提高再入制导相关算法迭代计算的收敛

性，需对再入飞行器的运动模型进行相应的归一化．

能量归一化的形式 Ｅ
－
为

Ｅ
—
＝ １

２
Ｖ
—

２ － １
ｒ－
．

式中：Ｖ
—

为相对地球的归一化速度，ｒ－ 为归一化的地

心距离．

在忽略地球自转和扁率的情况下，将 Ｅ
－
对归一

化的时间 τ 求导可得

ｄＥ
—

ｄτ
＝ － Ｄ

—
Ｖ
—
， （１）

式中 Ｄ 为归一化的阻力加速度．
根据式（１）再结合归一化的再入动力学模型，

将对时间的导数变成对归一化能量的导数，最终得

到数学模型为：

Ｖ
—· ＝ １

Ｖ
—

－
ｇ－ ｒ′

Ｄ
—
Ｖ
—ｓｉｎ γ －

ｇ－ωｅ

Ｄ
—
Ｖ
—（ｓｉｎ γｓｉｎ φ ＋ ｃｏｓ γｃｏｓ φｃｏｓ ψ） －

ω－ ２
ｅ ｒ
－

Ｄ
—
Ｖ
— ｃｏｓ φ（ｓｉｎ γｃｏｓ φ － ｃｏｓ γｓｉｎ φｃｏｓ ψ），

γ· ＝ － Ｌ
—

Ｄ
—
Ｖ
—

２
ｃｏｓ σ －

ｇ－ ｒ′

Ｄ
—
Ｖ
—

２
ｃｏｓ γ － ｃｏｓ γ

Ｄ
—
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－
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Ｄ
—
Ｖ
—

２
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２ω－ ｅ

Ｄ
—
Ｖ
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ｅ ｒ
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Ｄ
—
Ｖ
—

２
（ｃｏｓ γｃｏｓ φ ＋ ｓｉｎ γｓｉｎ φｃｏｓ ψ），
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Ｄ
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Ｖ
—

２ｃｏｓ γ
ｓｉｎ σ ＋

ｇ－ ωｅ

Ｄ
—
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—

２ｃｏｓ γ
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ｃｏｓ γｓｉｎ ψｔａｎ φ

Ｄ
—
ｒ－

＋
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Ｄ
—
Ｖ
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ｓｉｎ φ） －
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Ｖ
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２ｃｏｓ γ
ｓｉｎ ψｓｉｎ φｃｏｓ φ，

　 　 　 　 　 　 ｒ－· ＝ － ｓｉｎ γ

Ｄ
— ，

　 　 　 　 　 　 θ· ＝ － ｃｏｓ γｓｉｎ ψ

Ｄ
—
ｒ－ｃｏｓ φ

，

　 　 　 　 　 　 φ· ＝ － ｃｏｓ γｃｏｓ ψ

Ｄ
—
ｒ－

． （２）

式中：ｇ－ ｒ′为归一化的引力加速度沿地心矢径方向的

分量； ｇ－ ωｅ
为归一化的引力加速度沿地球自转角速度

方向的分量；γ 为飞行路径角； φ 为地心纬度； θ 为

经度； ψ 为航向角，是速度矢量沿当地水平面的分

量与正北的夹角； Ｌ
—

为归一化的升力加速度； σ 为

倾侧角； ω－ ｅ 为归一化的地球自转角速度．同时式（２）
中左边状态变量的导数都是对归一化能量的导数．

２　 约束模型

再入飞行器全程飞行过程中需要满足过程约

束、控制约束以及相关的末端约束．
２．１　 过程约束

过程约束主要包括动压、法向过载、驻点热流约

束以及拟平衡滑翔条件，对应的归一化模型分别为：

ｑ－ ＝ １
２
ρＶ
—

２ ≤
ｑｍａｘ

μ ／ ｒｅ
，

ｎ－ ｙ ＝
Ｎ
—

ｇｅ
≤

ｎｍａｘ

μ ／ ｒ２ｅ
，

Ｑ
· ＝ ｋｓρ０．５Ｖ

—
３．１５ ≤ Ｑ

·
ｍａｘ，

Ｌ
—
－ １

ｒ－ ２
＋ Ｖ

—
２

ｒ－
≥ ０．

式中：ｑ－ 为归一化的动压；ｎ－ ｙ 为归一化的法向过载；Ｑ
·

为驻点热流；ρ 为大气密度；ｑｍａｘ为给定的动压约束；
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ｎｍａｘ为给定的法向过载约束；Ｑ·ｍａｘ为给定的最大驻点

热流约束；μ 为地球引力常量；ｒｅ 为再入点的地心

距；ｇｅ 为再入点的引力加速度；Ｎ 为归一化的法向加

速度；ｋｓ 为热流系数．
２．２　 控制约束

控制约束为：
α ≤ αｍａｘ，
σ ≤ σｍａｘ ．

式中：α 为攻角；αｍａｘ、σｍａｘ分别为最大攻角、最大倾

侧角．
２．３　 末端约束

末端约束主要有再入段末端约束和下压段末端

约束，其中再入段末端约束为：
ｈｆ － ｈｆｃ ≤ Δｈ，
Ｖｆ － Ｖｆｃ ≤ ΔＶ，
ｓｔｈ － ｓｃ ≤ Δｓ，

Δψ ≤ Ｃ．
式中：ｈｆ、Ｖｆ、ｓｔｈ分别为再入段末端高度、速度以及距目

标点的距离；ｈｆｃ、Ｖｆｃ、ｓｃ 分别为要求的再入末端高度、
速度以及距目标点距离的约束值；Δｈ、ΔＶ、Δｓ 分别为

再入末端高度误差、速度误差以及距目标点距离误差

的允许值；Δψ 为末端航向角偏差；Ｃ 为其允许值．
下压段末端约束为：

ｈｚ ＝ ｈｔ，
ｓｚ ＝ ０，
γｚ ≤ γｔ ．

式中：ｈｚ、ｓｚ、γｚ 分别为下压段末端高度、与目标点的

距离、飞行路径角；ｈｔ 为目标点高度；γｔ 为要求的弹

道倾角值．

３　 再入段制导方法

３．１　 轨迹规划方法

轨迹规划基于阻力加速度剖面设计，阻力加速度

剖面采用再入走廊上下边界内插得到，如图 １ 所示．
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图 １　 参考阻力加速度剖面示意

阻力加速度剖面的具体设计形式为

Ｄ
—

ｒｅｆ ＝

Ｄ
—

０ ＋
Ｄ
—

１ － Ｄ
—

０

Ｅ
—

１ － Ｅ
—

０

Ｅ
—
－ Ｅ

—

０( ) ， １．０ ≥ Ｅ
～
＞ ０．９；

ｐｘＤ
—

ｍａｘ ＋ （１ － ｐｘ）Ｄ
—

ｍｉｎ， ０．９ ≥ Ｅ
～
≥ ０．１；

Ｄ
—

ｆ ＋
Ｄ
—

２ － Ｄ
—

ｆ

Ｅ
—

２ － Ｅ
—

ｆ

Ｅ
—
－ Ｅ

—

ｆ( ) ， ０．１ ＞ Ｅ
～
≥ ０．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ïï

（３）

式中：Ｄ
—

０、Ｄ
—

ｆ 分别为归一化的起始和末端的阻力加

速度；Ｅ
—

０、Ｅ
—

ｆ 分别为归一化的起始和末端的能量；Ｅ
～

为归一化的能量，且有 Ｅ
～
＝
Ｅ
—
－Ｅ

—

ｆ

Ｅ
—

０－Ｅ
—

ｆ

；Ｄ
—

１、Ｅ
—

１ 分别为 Ｅ
～
＝

０．９ 处的归一化的阻力加速度和能量；Ｄ
—

２、Ｅ
—

２ 分别为

Ｅ
～
＝ ０．１ 处的归一化的阻力加速度和能量；Ｄ

—

ｍａｘ为阻

力加速度上边界；Ｄ
—

ｍｉｎ为阻力加速度下边界；Ｅ
—

为当

前的归一化能量；ｐｘ 为内插系数，为阻力加速度剖

面调节系数，０≤ｐｘ≤１．
由于轨迹规划采用阻力加速度剖面设计，阻力

加速度剖面又由再入走廊上下边界内插得到，所以

阻力加速度剖面一定在再入走廊内，可以有效满足

再入过程中的过程约束．同时再入段末端的阻力加

速度和能量能够有效保证末端的速度和高度，因此

再入段末端还需满足到目标点距离以及航向角约

束．满足两个约束至少需要两个可以调节的参数，内
插值系数 ｐｘ 可以作为一个调节参数，为此倾侧角至

少需要进行一次反转，将反转点归一化的能量作为

一个调节的参数．但如果倾侧角只进行一次反转，当
倾侧角反转完成后，能够调节的参数仅剩内插值系

数 ｐｘ，无法再同时满足到目标点距离以及末端航向

角两约束的要求，参考轨迹不能较好地进行更新．为
此倾侧角进行两次反转，将两次反转点归一化的能

量 Ｅ
～

３、Ｅ
～

４ 作为可以调节参数，Ｅ
～

４ 为靠近末端的反转

点．当飞行器没有飞过第 １ 个反转点时，固定 Ｅ
～

４，调

节 ｐｘ 和 Ｅ
～

３ 更新轨迹；当飞行器飞过第 １ 个反转点

时，调节 ｐｘ 和 Ｅ
～

４ 更新轨迹；当飞过第 ２ 个反转点

时，不再更新轨迹．不失一般性，以 ｐｘ 和 Ｅ
～

３ 更新为

例，给出具体的更新方法如下．

１）给出 ｐｘ、Ｅ
～

３ 的初值为 ｐ０
ｘ、Ｅ

～
０
３ ．

２）ｐ０
ｘ 给定后，由式（３）确定阻力加速度剖面，也
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即不同的 Ｅ
—
对应的 Ｄｒｅｆ值唯一确定，而 Ｅ

—
和 Ｄ

—

ｒｅｆ又由

ｒ－ 和 Ｖ
—

决定，为此采用迭代法求得 ｒ－、Ｖ
—
，获得不同 Ｅ

—

对应的 ｒ－ 后采用差分法可以求得 ｒ－ 对 Ｅ
—

的导数 ｒ－·，再
采用式（４）获得飞行路径角 γ 的值为

γ ＝ ａｒｃｓｉｎ － ｒ－
·

Ｄ
—

ｒｅｆ( ) ， （４）

同理，将不同 Ｅ
—
对应的 γ 采用差分法获得 γ 对 Ｅ

—
的

导数 γ·，采用式（５）获得倾侧角 σ 的大小 σ 为

σ ＝ ａｒｃｃｏｓ { １

Ｌ
— [ － ｇ－ ′ｒ ｃｏｓ γ － Ｖ

—
２ｃｏｓ γ

Γ
—

－

ｇ－ ωｅ
（ｃｏｓ γｓｉｎ φ － ｓｉｎ γｃｏｓ φｃｏｓ ψ） －

Ｄ
—

ｒｅｆＶ
—

２γ· － ２ω－ ｅＶ
—
ｃｏｓ φｓｉｎ ψ －ω－ ２

ｅ ｒ
－ｃｏｓ φ（ｃｏｓ γｃｏｓ φ ＋

ｓｉｎ γｓｉｎ φｃｏｓ ψ） ] } ． （５）

　 　 ３）确定倾侧角符号：１ ～ Ｅ
～

３ 段倾侧角符号使飞

行器的航向角与再入点至目标点的球面方位角的偏

差值增大；Ｅ
～

３ ～ Ｅ
～

４ 段的倾侧角与 １ ～ Ｅ
～

３ 反号；Ｅ
～

４ ～ ０

段的倾侧角与 Ｅ
～

３ ～Ｅ
～

４ 段反号．

４）获得不同 Ｅ
—
下的 Ｄｒｅｆ、ｒ

－、Ｖ
—
、γ 以及 σ 后，积分

求得末端点的经纬度和航向角为：

ψ
·
＝ － Ｌ

—

Ｄ
—
Ｖ
—

２ｃｏｓ γ
ｓｉｎ σ ＋

ｇ－ ωｅ

Ｄ
—
Ｖ
—

２ｃｏｓ γ
ｃｏｓ φｓｉｎ ψ －

ｃｏｓ γｓｉｎ ψｔａｎ φ

Ｄ
—
ｒ－

＋
２ω－ ｅ

Ｄ
—
Ｖ
—（ｃｏｓ φｃｏｓ ψｔａｎ γ － ｓｉｎ φ） －

ω－ ２
ｅ ｒ
－

Ｄ
—
Ｖ
—

２ｃｏｓ γ
ｓｉｎ ψｓｉｎ φｃｏｓ φ，

θ· ＝ － ｃｏｓ γｓｉｎ ψ

Ｄ
—
ｒ－ｃｏｓ φ

，

φ· ＝ － ｃｏｓ γｃｏｓ ψ

Ｄ
—
ｒ－

． （６）

　 　 ５）根据求得的末端点航向角和经纬度，可以得到

航向角偏差和与目标点的距离，再结合相应的约束，采

用牛顿迭代法可以迭代求解获得满足约束的 ｐｘ、Ｅ
～

３ 值．
３．２　 轨迹跟踪方法

由轨迹规划可以获得攻角和倾侧角指令，但由于

在轨迹规划时存在一定的假设和简化，如果飞行器按

照轨迹规划中的攻角和倾侧角指令进行飞行，则跟踪

不上规划出的轨迹剖面，有可能使飞行器不满足过程

约束和终端约束，为此需要对攻角指令和倾侧角指令

进行修正．为了使跟踪方法简单容易实现，攻角采用

给定的攻角剖面值，只对倾侧角指令进行修正．

攻角指令 αｃｍｄ为

αｃｍｄ ＝

α１， Ｖ ≥ Ｖ１；

α１ －
α１ － α２( )

Ｖ１ － Ｖ２( )
Ｖ１ － Ｖ( ) ， Ｖ１ ＞ Ｖ ＞ Ｖ２；

α２， Ｖ ≤ Ｖ２ ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

式中：α１、α２、Ｖ１、Ｖ２ 分别为根据轨迹分析所取得定值．
倾侧角指令 σｃｍｄ为

σｃｍｄ ＝ ｋσσγ
ｃｍｄ ＋ （１ － ｋσ）σψ

ｃｍｄ，
且有：

ｋσ ＝
１， １．０ ≥ Ｅ

～
≥ Ｅ

～

４；

０．６ ＋ １ － ０．６

Ｅ
—

４ － Ｅ
—

ｆ

Ｅ
—

－ Ｅ
—

ｆ( ) ， Ｅ
～

４ ＞ Ｅ
～
≥ ０．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

　 　 σγ
ｃｍｄ ＝ ｓｇｎ σｒｅｆ( ) σｒｅｆ ＋ ｋｐ Ｄ － Ｄｒｅｆ( )( ＋

ｋｄ ｒ· － ｒ·ｒｅｆ( ) ＋ ｋｉ∫（Ｄ － Ｄｒｅｆ）ｄｔ） ．

式中：ｓｇｎ（σｒｅｆ）为由轨迹规划获得的倾侧角的符号；

ｋｐ、ｋｄ、ｋｉ 分别为常数；σｒｅｆ、 ｒ
·

ｒｅｆ、Ｄｒｅｆ分别为轨迹规划

获得的倾侧角、与地心距离的变化率以及阻力加速

度； ｒ·、Ｄ 分别为当前到地心距离的变化率以及阻力

加速度．σψ
ｃｍｄ先由式（７）求得 ψ·ｃｍｄ，再通过式（６）中的

ψ 求得

ψ
·

ｃｍｄ ＝ ψ
·

ｒｅｆ ＋ ｋ１ ψｒｅｆ － ψ( ) ＋ ｋ２∫ ψｒｅｆ － ψ( ) ｄＥ．（７）

式中：ｋ１、ｋ２ 分别为常数；ψｒｅｆ、ψ
·

ｒｅｆ分别为由轨迹规划

得到的航向角和航向角变化率；ψ 为当前航向角．

４　 下压段制导方法

４．１　 下压段制导问题描述

下压段制导的目的主要是导引飞行器以一定的

弹道倾角对目标进行精确打击，并且不过多地依赖

于目标的信息．为了较好地对问题进行描述，如图 ２
所示在目标点建立固连坐标系 ｏｔｘｔｙｔｚｔ ．坐标原点 ｏｔ

为目标点，ｏｔｘｔ、ｏｔｙｔ 轴均在水平面内，分别指向东向

和北向，ｏｔｚｔ 轴与 ｏｔｘｔ、ｏｔｙｔ 轴组成右手坐标系．
图 ２ 中 ｒｍｔ为再入飞行器到目标点的距离，ｓ 为

再入飞行器在 ｏｔｘｔｙｔ 面上的投影到目标点的距离，θｔ

为再入飞行器与目标点的方位角，与 ｏｔｘｔ 轴逆时针

方向的角度为正，取值范围为－π≤θｔ ＜π，ｅｔ 为再入

飞行器与目标点的高低角，在 ｏｔｘｔｙｔ 平面上方为正，
下方为负，取值范围为－π ／ ２≤ｅｔ≤π／ ２．

若飞行器要以一定的弹道倾角精确命中目标，
则需满足：

ｘｆ ＝ ｙｆ ＝ ｚｆ ＝ ０，
γｆ ＝ Γ ｆ ．

式中：ｘｆ、ｙｆ、ｚｆ 分别为飞行器在弹道终端相对目标点
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固连坐标系 ｏｔｘｔｙｔｚｔ 上 ３ 个方向的分量；Γ ｆ 为给定的

弹道倾角约束．
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xt

图 ２　 目标点的固连坐标系示意

则根据飞行器当前点的经度λ、纬度φ和地心距ｒ

可以得到飞行器在目标点固连坐标系的坐标 ｘ、ｙ、ｚ 为
ｘ
ｙ
ｚ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝
ｒｃｏｓ φｓｉｎ Δλ

ｒｓｉｎ φｃｏｓ φｔ － ｒｃｏｓ φｓｉｎ φｔｃｏｓ Δλ
ｒｓｉｎ φｓｉｎ φｔ ＋ ｒｃｏｓ φｃｏｓ φｔｃｏｓ Δλ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

－
０
０
Ｒ ｔ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

．

式中：φｔ 为目标点纬度；Δλ＝λ－λｔ；Ｒｔ 为目标点处的地心距．
则飞行器相对目标点固连坐标系的位置变化率

ｘ·、ｙ·、 ｚ· 为

ｘ·

ｙ·

ｚ·

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ Ｃ
Ｖｃｏｓ γｓｉｎ ψ
Ｖｃｏｓ γｃｏｓ ψ

Ｖｓｉｎ γ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，

式中 Ｖ 为飞行器相对地球的速度，且有

Ｃ ＝
ｃｏｓ Δλ － ｓｉｎ Δλｓｉｎ φ ｃｏｓ φｓｉｎ Δλ

ｓｉｎ Δλｓｉｎ φｔ ｃｏｓ φｃｏｓ φｔ ＋ ｃｏｓ Δλｓｉｎ φｓｉｎ φｔ ｓｉｎ φｃｏｓ φｔ － ｃｏｓ Δλｃｏｓ φｓｉｎ φｔ

－ ｓｉｎ Δλｃｏｓ φｔ ｃｏｓ φｓｉｎ φｔ － ｃｏｓ Δλｓｉｎ φｃｏｓ φｔ ｓｉｎ φｓｉｎ φｔ ＋ ｃｏｓ Δλｃｏｓ φｃｏｓ φｔ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

．

　 　 则飞行器在目标点固连坐标系上的方位角 θｔ

可通过以下方法求得：

１）当 ｘ＞０ 时，θｔ ＝ａｒｃｔａｎ ｙ
ｘ
；

２）当 ｘ＜０ 时，θｔ ＝π＋ａｒｃｔａｎ ｙ
ｘ
；

３）当 ｘ＝ ０ 时，如果 ｙ＞０，θｔ ＝π ／ ２；如果 ｙ＜０，θｔ ＝
－π ／ ２．通过上述步骤后，若 θｔ≥π，则 θｔ ＝ θｔ－２π．

对于方位角 θｔ 的导数，θ·ｔ 有

θ·ｔ ＝
１
ｓ２

ｘｙ· － ｘ·ｙ( ) ，

式中 ｓ＝ ｘ２＋ｙ２ ．则飞行器在目标点东北天坐标系上

的高低角 ｅｔ（－π ／ ２～π ／ ２）通过式（８）求得

ｅｔ ＝ ａｒｃｓｉｎ ｚ

ｘ２ ＋ ｙ２ ＋ ｚ２
． （８）

　 　 对于高低角 ｅｔ 的导数，ｅ·ｔ 有

ｅ·ｔ ＝
１
ｒ２ｍｔ

ｓｚ· － ｚ ｘｘ
· ＋ ｙｙ·

ｓ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ．

４．２　 自适应制导算法

取如下制导指令：

ψ
·

ｃｏｍ ＝ － λ１θ
·
ｔ，

γ·ｃｏｍ ＝ － λ２ｅ
·
ｔ ．

式中：λ１、λ２ 分别为制导参数．通过理论分析得到：
１）对于任意的 Ｖ，若 λ１ ＞１ 和 λ２ ＞１ 同时成立，

则必有 ｒｍｔ ＝ ｘ２＋ｙ２＋ｚ２ →０；
２）对于任意的 Ｖ，若 λ１ ＞２ 与 λ２ ＞２ 成立，则飞

行器最终将以直线形式不断逼近目标，并且末端满

足 θｔ＋ψ＝ －π ／ ２ 和 ｅｔ＋γ＝ ０．
通过上述分析可以得到相应的制导流程如图３所示．

航向是否
对准δψ≤ε

N 生成初始攻
角指令αtrans

计算初
始的λ2

λ2＞2?

找到λ2的
初始值

更新λ2的值

Y

给λ2一个小
于1的值

当前状态

产生纵向制导
指令γcom=-λ2et. . 给λ1一个大

于2的值

计算攻角和
倾侧角指令

产生侧向制导
指令ψcom=-λ1θt

. .

Y

N

纵
向
制
导 侧

向
制
导

寻找λ2的初始值，当
其值大于2时找到
初值退出该模块

图 ３　 自适应制导流程

图 ３ 中 δψ 可计算为

δψ ＝ ψ ＋ θｔ ＋ π ／ ２ ≤ ε，
ε 为给定的小量．

λ２ 的初值、更新计算公式为：

λ２ ＝
Γ ｆ － γ
Γ ｆ ＋ ｅｔ

，

λ·２ ＝ κ２ ／ ｚ( ) ｚ· λ２ ＋
Γ ｆ － γ
－ Γ ｆ － ｅｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，

式中 κ２ 为给定参数．

当获得 ψ
·

ｃｏｍ、γ
·

ｃｏｍ 后，可以通过以下步骤获得

αｃｏｍ、σｃｏｍ ．
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１）由式（９）计算 Ｌｃｏｍ为

Ｌｃｏｍ ＝ ｓｇｎ Ｖγ·ｃｏｍ ＋ ｇｃｏｓ γ( ) × 　 　 　 　 　 　 　

Ｖψ
·

ｃｏｍｃｏｓ γ( ) ２ ＋ Ｖγ·ｃｏｍ ＋ ｇｃｏｓ γ( ) ２
． （９）

式中：ｓｇｎ Ｖγ
·

ｃｏｍ＋ｇｃｏｓ γ( ) 为取 Ｖγ
·

ｃｏｍ＋ｇｃｏｓ γ 的符号；
ｇ 为飞行器当前位置的引力加速度．

２）由式（１０）计算得到 ＣＬｃｏｍ为

１
２
ρＶ２ＳＣＬｃｏｍ

＝ Ｌｃｏｍ， （１０）

式中 Ｓ 为飞行器的参考面积．
３）得到 ＣＬｃｏｍ，根据气动参数，利用牛顿迭代即可

得到 αｃｏｍ，当 αｃｏｍ达到极值限制时，就取相应的极值．
４）通过式（１１）获得 σｃｏｍ，当 σｃｏｍ达到极值限制

时，就取相应的极值为

σｃｏｍ ＝ ａｒｃｓｉｎ ｍＶψ
·

ｃｏｍｃｏｓ γ ／ Ｌｃｏｍ( ) ． （１１）

５　 再入段和下压段平稳过渡方法

通过再入段制导方法可以获得再入段的攻角和

倾侧角指令，从而导引飞行器在满足动压、过载、气
动热、射程等约束的基础上顺利到达目标点上空；通
过下压段制导方法可以获得下压段的攻角和倾侧角

指令，从而导引飞行器以一定的弹道倾角精确命中

目标．但由于再入段和下压段的环境、制导需求以及

制导方法不同，必然导致再入段和下压段衔接点处

各自生成的攻角和倾侧角指令不一致，为此为保证

飞行器再入段和下压段的平稳过渡，需要以再入段

和下压段衔接点为起点对下压段的攻角和倾侧角进

行平稳过渡．
通过自适应制导算法可以看出：下压段初期需要

使 δψ≤ε，为此可以采用最大升阻比攻角使飞行器有

较大的机动能力，来尽快满足 δψ≤ε，但对倾侧角没

有特殊要求，其直接由指令式（１１）生成．为此，再入段

和下压段平稳过渡的主要问题就是，使再入段末端时

刻的攻角 α０ 和倾侧角 σ０，分别平稳过渡为最大升阻

比攻角 α∗ 和下压段产生的倾侧角指令 σｃｏｍ ．αｔｒａｎｓ、
σｔｒａｎｓ分别采用式（１２）、（１３）进行平稳过渡：

αｔｒａｎｓ ＝ α∗ ＋ （α０ － α∗）ｅ －ｔ ／ Ｔ， （１２）
σｔｒａｎｓ ＝ σｃｏｍ ＋ （σ０ － σｃｏｍ）ｅ

－ｔ ／ Ｔ ． （１３）
式中：ｔ 为下压段的飞行时间，下压段开始时刻 ｔ ＝ ０；
Ｔ 为末制导的时间常数，为一给定值．

从式（１２）、（１３）可以看出：在下压段开始时刻

攻角和倾侧角分别为 α０ 和 σ０，与再入段末端相同，
不会出现跳点；同时随着时间的增加 ｅ－ｔ ／ Ｔ接近于零，
攻角和倾侧角逐渐过渡为 α∗和 σｃｏｍ ．

６　 仿真分析

为了验证本文研究的再入飞行器全程三维自主制

导方法的适应性和制导精度，取表 １ 中的初始条件、
表 ２中的约束条件、表 ３ 中的干扰进行蒙特卡洛打靶仿

真，仿真过程中当飞行器未飞过第 １ 个反转点时每

１００ ｓ重新规划一次轨迹，当飞过第 １ 个反转点后每２０ ｓ
重新规划一次轨迹．相应的仿真结果如图 ４～９ 所示．

表 １　 仿真初始条件

再入高
度 ／ ｋｍ

再入速度 ／
（ｍ·ｓ－１）

再入飞行路
径角 ／ （ °）

再入航向
角 ／ （ °）

再入点经
度 ／ （ °）

再入点纬
度 ／ （ °）

目标点经
度 ／ （ °）

目标点纬
度 ／ （ °）

１００ ７ ５００ －２．０ ３８．０ －１１０．０ －１０．０ －８１．０ １９．５

表 ２　 约束条件

ｑｍａｘ ／ ｋＰａ ｎｍａｘ Ｑ
·

ｍａｘ ／ （ｋｗ·ｍ－２） ｈｆｃ ／ ｋｍ Ｖｆｃ ／ （ｍ·ｓ－１） ｓｃ ／ ｋｍ Δｈ ／ ｋｍ ΔＶ ／ （ｍ·ｓ－１） Δｓ ／ ｋｍ Ｃ ／ （ °） γｔ ／ （ °）

１３ ３．０ ４．０×１０３ ３０ ９００ ３０ ５ １００ ５ ５ ８５

表 ３　 仿真偏差量

偏差值
再入点速度偏

差 ／ （ｍ·ｓ－１）
再入点地心
距偏差 ／ ｋｍ

再入点航向
角偏差 ／ （ °）

再入点飞行路
径角偏差 ／ （ °）

再入点经度
偏差 ／ （ °）

再入点地心纬
度偏差 ／ （ °）

质量
偏差 ／ ％

大气密度
偏差 ／ ％

气动系数
偏差 ／ ％

均值 ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
３σ 值 １００．０ １．０ １．０ ０．５ ０．１ ０．１ １０．０ １０．０ １０．０
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图 ４　 再入段末端高度
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图 ５　 再入段末端速度
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图 ６　 再入段末端距目标点的距离
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图 ７　 再入段末端航向角误差
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图 ８　 下压段末端距目标点的距离
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图 ９　 打击的弹道倾角

从图 ４ 中可以看出再入段末端高度在 ３０ ｋｍ 左

右，最大偏差为２ ｋｍ，满足再入段末端高度约束；从图５
中可以看出再入段末端速度在 ９００ ｍ 左右，最大偏差

为 １００ ｍ，满足再入段末端速度约束；从图 ６ 中可以看

出再入段末端距目标点的距离为 ３０ ｋｍ 左右，最大偏

差为 ４ ｋｍ，满足再入段末端距离约束；从图 ７ 中可以看

出再入段末端航向角的最大误差为 ４°，满足再入段末

端航向角约束；从图 ８ 中可以看出，该制导方法对目标

打击的偏差均小于 １０ ｍ；从图 ９ 中可以看出打击的弹

道倾角在 ８５°左右，最大偏差为 １．３°．

７　 结　 论

１）本文给出的再入段制导方法，基于再入走廊

设计，最多只需调节两个参数即可获得满足再入和

末端约束的再入轨迹，轨迹规划运算量少，可以实现

在线规划，满足自主制导要求．
２）本文研究的下压段制导，基于传统的比例导

引形式，但实时更新制导参数，能够满足以规定的弹

道倾角对目标实施精确打击．
３）通过再入段和下压段控制指令间的平滑过

渡实现了再入飞行器全程三维自主制导方法，其打

击偏差小于 １０ ｍ，弹道倾角偏差小于 １．３°．
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