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摘 要: 基于阻力加速度-能量剖面设计,提出一种新的三维自主再入制导方法. 该方法的阻力加速度-能量剖面由再

入走廊上边界和下边界内插得到,倾侧角采用两次反转模式,轨迹规划同时考虑了飞行器的纵向和横向运动,并具有

在线生成三维轨迹的能力. 最后对制导方法的适应性进行了仿真分析,仿真结果表明给出的再入制导方法能适应不

同情况的再入,使飞行器在具有较好轨迹特性的同时以较高的精度到达末端能量管理界面.
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Three dimensional autonomous entry guidance method
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Abstract: A new three dimensional autonomous entry guidance method designed based on drag acceleration versus energy

profile is proposed. The drag acceleration versus energy profile is obtained by using the interpolation between the upper

boundary and the lower boundary of the entry corridor, and the bank angle uses two reverse modes, and the trajectory

planning considers the longitudinal and lateral movement, and can generate the three-dimensional entry flight trajectory on

board. Finally, numerical simulations for the adaptability analysis of the entry guidance method are performed. Simulation

results show that the entry guidance method proposed can adapt to different entry case, and can make the vehicle reach the

terminal area energy management interface accurately with a good trajectory features.
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0 引引引 言言言

提高安全性和可靠性、降低发射成本、增强任务

灵活性以及减少发射前的准备和任务事故分析是现

阶段天地往返飞行器的主要目标,这要求飞行器的再

入制导方法具有自主的任务规划能力,实时、自主和

在线的制导重构能力, 全覆盖范围可达的能力, 高精

度到达末端能量管理界面的能力. 因此,需要研究发

展具有较强自主性的再入制导方法.

Harpold在文献 [1]中详细给出了航天飞机再入

制导方法的理论和设计过程,航天飞机的再入制导方

法被证明非常有效[2-3]. 20世纪 90年代后, 在新一代

可重复运载器的需求下, NASAMarshell中心启动了

先进制导和控制研究计划, 掀起了新型再入制导方

法研究和验证的热潮, 出现了大量的自主制导方法.

Mease等[4]采用一个降阶的运动学模型, 同时规划飞

行器的纵向和横向运动, 给出了一个三维的轨迹规

划方法. 基于Mease的研究, Chen等[5-6]、Saraf等[7-9]

和Leavitt等[10-11]最终研究发展了演化的加速度再入

制导方法. Shen等[12-15]给出一种基于拟平衡滑翔条

件的在线三维约束轨迹生成方法,并采用文献 [16]中

的近似滚动时域控制进行跟踪, 同时采用倾侧角一

次反转形式对横向轨迹进行设计, 形成了拟平衡滑

翔再入制导方法. 而后, Shen等[17]对拟平衡滑翔再入

制导方法进一步做了研究改进, 给出了一种侧向制

导逻辑. NASA马歇尔空间飞行中心的Dukeman[18]基

于线性二次调节器理论给出了一种新的轨迹跟踪器.

Hanson采用X-33飞行器的模型对该时期研究发展的

一些先进制导方法进行了测试,在文献 [19]中给出了

相应的测试结果,其中演化的加速度再入制导得分最

高, 其次是拟平衡滑翔再入制导方法, 同时测试也指

出线性二次调节器跟踪律具有很好的跟踪效果.

航天飞机的再入制导[1]是目前唯一成熟的、反复
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经过工程实践检验的升力式再入制导方法,演化的加

速度再入制导在Hanson[19]的测试中也获得了最高的

分数. 同时在飞行器运动学中,阻力加速度直接影响

飞行器的射程,并且通过加速度计能够被精确地测量,

是较为合适、有效的设计和跟踪参数. 因此,以阻力加

速度剖面为设计基础,开展升力式天地往返飞行器自

主再入制导方法研究是最具有前途和实际工程应用

价值的,而轨迹规划方法又是其需要重点解决的问题.

本文给出了一种新的自主再入制导方法,该方法

基于阻力加速度-能量剖面进行设计, 由轨迹规划和

轨迹跟踪两部分组成. 轨迹规划采用全新的设计方

法, 阻力加速度-能量剖面由再入走廊上边界和下边

界内插得到,这样既能保证阻力加速度剖面在再入走

廊内,同时也使得再入制导方法具有导引飞行器飞向

最大射程和最大横程的能力. 为了保证末端制导精度

和减少跟踪控制的难度, 倾侧角采用两次反转模式,

轨迹规划同时考虑了飞行器的纵向和横向运动,通过

调节内插系数和倾侧角反转点来满足射程和末端航

向角的要求. 该规划方法只需积分侧向运动模型,具

有在线生成三维轨迹的能力,

1 问问问题题题描描描述述述

为了降低设计难度,在再入制导设计中攻角剖面

一般由轨迹分析事先给出,在再入过程中可以适当进

行修正,倾侧角是其主要调节指令. 再入制导的主要

作用是在每个制导周期点给出攻角和倾侧角指令,导

引飞行器在再入过程中的飞行,使其在满足相应约束

的情况下,在误差允许范围内到达末端能量管理界面,

同时速度矢量与航向校正圆柱在一定偏差内相切.下

面将进一步描述飞行器的再入运动学模型和相应的

约束模型.

1.1 以以以能能能量量量为为为自自自变变变量量量的的的无无无量量量纲纲纲化化化再再再入入入运运运动动动学学学模模模型型型

再入飞行器一般采用无动力的方式滑翔至末端

能量管理界面,因此在再入过程中能量是单调递减的.

同时, 飞行器的初始能量和末端能量为固定值,而再

入飞行的时间却是一个未知量,这就使得能量是一个

理想的自变量,在不需要关心再入飞行时间的情况下

可以精确地积分再入运动学方程. 而为了增强制导算

法的鲁棒性, 提高收敛速度,应对飞行器的运动学模

型进行无量纲化处理. 因此,以能量为自变量的无量

纲化再入运动学模型为

�̇� =
1

𝑉
− 𝑔′𝑟
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其中: 𝑉 为飞行器相对地球的无量纲化速度; 𝑟为无

量纲化的飞行器质心到地心的距离; 𝛾为飞行路径角;

𝜓为航向角,是速度矢量在当地水平面上的投影线逆

时针与经度切线正北方向的夹角; 𝜃为经度; 𝜙为纬度;

�̄�为无量纲化的阻力加速度大小; �̄�为无量纲化的升

力加速度大小; 𝜎为倾侧角; 𝑔′𝑟和 𝑔𝜔𝑒分别为无量纲化

的地球引力加速度在地心矢径和地球自转角速度方

向上的投影; �̄�𝑒为无量纲化的地球自转角速度;同时

式 (1)中相应的导数为对无量纲化的能量的导数.

1.2 再再再入入入约约约束束束模模模型型型

在再入过程中, 为保证飞行器的安全以及精确

地到达末端能量管理界面,其需要满足相应的过程约

束、控制约束和末端约束,下面将分别给出相应的模

型.

1.2.1 过过过程程程约约约束束束

过程约束主要有动压、法向过载、驻点热流和平

衡滑翔条件约束,其相应的无量纲化模型如下:

𝑞 =
1

2
𝜌𝑉 2 ⩽ 𝑞max

𝜇/𝑟0
, (2)

�̄�𝑦 =
�̄�

𝑔0
⩽ 𝑛max

𝜇/𝑟20
, (3)

�̇� = 𝑘𝑠𝜌
0.5𝑉 3.15 ⩽ �̇�max

(𝑟0𝑔0)
1.575 , (4)

�̄�− 1

𝑟2
+
𝑉 2

𝑟
⩾ 0. (5)

其中: 𝑞为无量纲化的动压; 𝜌为大气密度; 𝑞max为给

定的最大动压约束; �̄�𝑦为无量纲化的法向过载; �̄�为

无量纲化的法向加速度, 有 �̄� = �̄� sin𝛼 + �̄� cos𝛼,

𝛼为飞行器攻角; 𝑛max为给定的最大法向过载约束;

𝑔0为再入初始时刻的引力加速度; 𝑟0为再入初始时刻

的地心距; 𝜇为地球引力常数; �̇�为无量纲化的驻点热
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流; 𝑘𝑠为驻点热流系数,与飞行器头部半径有关,本文

取 𝑘𝑠 = 2.24 × 10−7; �̇�max为给定的最大驻点热流约

束.

1.2.2 控控控制制制约约约束束束

控制约束主要是限制飞行器的最大攻角、最大

倾侧角以及相应的攻角和倾侧角变化率,相应模型如

下:

𝛼 ⩽ 𝛼max, (6)

∣𝜎∣ ⩽ 𝜎max, (7)

∣�̇�∣ ⩽ �̇�max, (8)

∣�̇�∣ ⩽ �̇�max. (9)

其中: 𝛼max, 𝜎max, �̇�max, �̇�max分别为最大攻角、最大

倾侧角、攻角变化率和倾侧角变化率约束,为给定值.

需要注意的是, �̇�max和 �̇�max一般给定的是对时间的

变化率,在采用本文制导方法时需要转化成对能量的

变化率.

1.2.3 末末末端端端约约约束束束

末端约束主要有末端高度、末端速度、距离航向

校正点的距离和航向角偏差约束,即

∣ℎ𝑓 − ℎ𝑓𝑐∣ ⩽ Δℎ, (10)

∣𝑉𝑓 − 𝑉𝑓𝑐∣ ⩽ Δ𝑉, (11)

∣𝑆𝑡ℎ − 𝑆𝑐∣ ⩽ Δ𝑆, (12)

∣Δ𝜓∣ ⩽ 𝐶. (13)

其中: ℎ𝑓为再入末端高度, ℎ𝑓𝑐为给定的再入末端高

度,Δℎ为再入末端高度的允许误差; 𝑉𝑓为再入末端速

度,为𝑉𝑓𝑐给定的再入末端速度, Δ𝑉 为再入末端速度

的允许误差; 𝑆𝑡ℎ为再入末端点距航向校正点的距离,

𝑆𝑐为再入末端点距航向校正点距离的期望值, Δ𝑆为

其允许误差; Δ𝜓为末端航向角偏差, 𝐶为其允许误

差. 当已知末端点经纬度和航向角时, 𝑆𝑡ℎ和Δ𝜓可通

过球面三角形求得.

2 再再再入入入走走走廊廊廊的的的确确确定定定

再入走廊由飞行器的过程约束: 动压、法向过

载、驻点热流和平衡滑翔条件组成,其是表征飞行器

安全飞行的通道,在攻角剖面给定的情况下可以通过

相应的方法求出,为此需要先确定攻角剖面. 攻角剖

面一般采用速度或马赫数的函数, 由轨迹分析给出.

本文取如下攻角-速度剖面:

𝛼 =

⎧⎨⎩
𝛼1, 𝑉 ⩾ 𝑉1;

𝛼1 − (𝛼1 − 𝛼2)

(𝑉1 − 𝑉2)
(𝑉1 − 𝑉 ), 𝑉1 > 𝑉 > 𝑉2;

𝛼2, 𝑉 ⩽ 𝑉2.

(14)

其中: 𝑉 为飞行器的速度; 𝛼1, 𝛼2, 𝑉1, 𝑉2为给定值.

对于再入走廊的确定,相关文献 [1,11-12]等均采

用等式变换的方式近似地求解, 存在一定的表征误

差. 由于对于特定的飞行器其再入走廊是一定的,可

以通过地面求解的方式装载到飞行器上,不影响在线

制导的速度.基于上述考虑,本文采用迭代的方法精

确求解再入走廊.在确定的能量点采用割线法精确迭

代满足能量要求, 并使约束到达极值的 𝑟和𝑉 值, 然

后由 𝑟和𝑉 值根据相应的气动和质量参数获得无量

纲化的阻力加速.

3 轨轨轨迹迹迹规规规划划划

本文采用了全新的轨迹规划方法,主要涉及参考

阻力加速度剖面形式, 三维轨迹生成方法, 轨迹在线

规划策略,下面将分别阐述.

3.1 参参参考考考阻阻阻力力力加加加速速速度度度剖剖剖面面面形形形式式式

将第 2节中由动压、驻点热流和法向过载约束组

成的无量纲化的阻力加速度上边界记为 �̄�max, 平衡

滑翔条件组成的无量纲化的阻力加速度下边界记为

�̄�min. 由轨迹分析可知, 当飞行器沿着 �̄�max飞行时,

将产生一条最小射程的极限轨迹; 当飞行器沿着

�̄�min飞行时,将产生一条最大射程的极限轨迹;当飞

行器沿着位于 �̄�max和 �̄�min之间的阻力加速度剖面

飞行时, 将产生中间射程的轨迹. 因此, 当采用 �̄�max

和 �̄�min进行内插的方式得到阻力加速剖面时, 既可

以保证飞行器在再入走廊内安全飞行,同时也使飞行

器具有全覆盖范围可达的能力. 基于上述考虑,可以

采用如下形式产生无量纲化的阻力加速度剖面:

�̄�ref = 𝑝𝑥�̄�max + (1− 𝑝𝑥)�̄�min, (15)

其中: 𝑝𝑥为内插系数, 0 ⩽ 𝑝𝑥 ⩽ 1.

在初始状态和末端状态确定的情况下, 初始和

末端的阻力加速度也相应被确定,因此阻力加速度剖

面还应满足初始和末端阻力加速度的约束, 为此需

要对无量纲化的阻力加速剖面产生形式 (式 (15))进

行相应修正.为了表述方便,本文采用 �̃� = (�̄� − �̄�𝑓 )/

(�̄�0 − �̄�𝑓 )对无量纲化的能量进行归一化处理, 并以

�̃� = 0.9和 �̃� = 0.1的两点为分界点, 当 0.9 ⩾ �̃� ⩾
0.1时, 无量纲化的阻力加速度剖面 �̄�ref由式 (15)生

成; 当 1.0 ⩾ �̃� > 0.9和 0.1 > �̃� ⩾ 0时, 无量纲化

的阻力加速度剖面采用线性能量的函数生成. 当给

定一内插系数 𝑝𝑥时,假设由式 (15)产生的 �̃� = 0.9和

�̃� = 0.1处的无量纲化的参考阻力加速度分别为 �̄�1

和 �̄�2,则整个过程无量纲化的阻力加速度剖面为
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�̄�ref =

⎧⎨⎩

�̄�0 +
�̄�1 − �̄�0

�̄�1 − �̄�0
(�̄� − �̄�0), 1.0 ⩾ �̃� > 0.9;

𝑝𝑥�̄�max + (1− 𝑝𝑥)�̄�min, 0.9 ⩾ �̃� ⩾ 0.1;

�̄�𝑓 +
�̄�2 − �̄�𝑓

�̄�2 − �̄�𝑓
(�̄� − �̄�𝑓 ), 0.1 > �̃� ⩾ 0.

(16)

其中: �̄�0和 �̄�0分别为无量纲化的初始阻力加速度和

能量, �̄�𝑓和 �̄�𝑓分别为无量纲化的末端阻力加速度和

能量, �̄�1和 �̄�2分别为 �̃� = 0.9和 �̃� = 0.1处的无量纲

化的能量, �̄�为当前的无量纲化能量.

3.2 三三三维维维轨轨轨迹迹迹生生生成成成方方方法法法

采用式 (16)的形式,当给定一内插系数 𝑝𝑥时,不

同无量纲化能量 �̄�下的无量纲化参考阻力加速度值

�̄�ref即可求得; 而同时满足无量纲化能量为 �̄�, 无量

纲化阻力加速度值为 �̄�ref的无量纲化地心距 𝑟和无

量纲化速度𝑉 的值是唯一的,可以采用割线法求得 𝑟

和𝑉 值.将 �̄�减小一小量并采用有限差分的方式即可

获得 𝑟对 �̄�的导数 �̇�,为此采用式 (1)中的第 4式即可

获得飞行路径角

𝛾 = arcsin(−�̇��̄�ref). (17)

同理,将 �̄�减小一小量同样采用有限差分的方式即可

获得飞行路径角对无量纲化能量 �̄�的导数 �̇�,为此采

用式 (1)中的第 2式即可确定倾侧角

∣𝜎∣ =

arccos
{ 1

�̄�

[
−�̄�ref𝑉

2�̇� − 𝑔′𝑟 cos 𝛾 − 𝑉 2 cos 𝛾

𝑟
−

𝑔𝜔𝑒(cos 𝛾 sin𝜙− sin 𝛾 cos𝜙 cos𝜓)− 2�̄�𝑒𝑉 cos𝜙 sin𝜓−
�̄�2
𝑒𝑟 cos𝜙(cos 𝛾 cos𝜙+ sin 𝛾 sin𝜙 cos𝜓)

]}
. (18)

由上述分析可得,当给定一内插系数 𝑝𝑥时,可以

唯一确定不同无量纲化能量 �̄�下的无量纲化的参考

阻力加速度值 �̄�ref、地心距值 𝑟、速度值𝑉、飞行路径

角的值 𝛾 以及倾侧角的大小 ∣𝜎∣. 如果倾侧角𝜎的符

号确定,则对下式积分

�̇� =

− �̄�

�̄�𝑉 2 cos 𝛾
sin𝜎 +

𝑔𝜔𝑒

�̄�𝑉 2 cos 𝛾
cos𝜙 sin𝜓−

cos 𝛾 sin𝜓 tan𝜙

�̄�𝑟
+

2�̄�𝑒
�̄�𝑉

(cos𝜙 cos𝜓 tan 𝛾 − sin𝜙)−
�̄�2
𝑒𝑟

�̄�𝑉 2 cos 𝛾
sin𝜓 sin𝜙 cos𝜙,

𝜃 = −cos 𝛾 sin𝜓

�̄�𝑟 cos𝜙
,

�̇� = −cos 𝛾 cos𝜓

�̄�𝑟
, (19)

即可唯一确定末端点的经纬度和航向角.

由分析可知,飞行器再入过程中的过程约束由再

入走廊加以保证,末端的高度和速度约束由末端的阻

力加速度和能量加以保证,因此再入轨迹还需满足再

入末端点距航向校正点的距离和末端航向角约束. 两

个约束至少需要两个调节参数, 内插系数 𝑝𝑥为一调

节参数, 为此倾侧角可以采用一次反转的模式, 将反

转点的归一化能量值 �̃�3作为一调节参数. 两个约束

两个参数,通过牛顿迭代的方式即可唯一确定满足要

求的 𝑝𝑥, �̃�3,进而获得三维参考轨迹.

3.3 轨轨轨迹迹迹在在在线线线规规规划划划策策策略略略

由三维轨迹生成方法可知, 倾侧角采用一次反

转模式时, 当飞行器飞过反转点后, 可调参数只有内

插系数 𝑝𝑥,无法再满足末端两约束的要求,参考轨迹

不会再更新. 当反转点离末端较近时,末端误差会比

较理想; 而当反转点离末端较远时, 末端误差较大.

为此, 本文采用在末端点附近固定一反转点的方法,

使倾侧角采用两次反转的模式来保证末端的误差.

不失一般性, 末端附近的反转点可取归一化的能量,

为 �̃�4 = 0.02,据此轨迹在线规划策略为:

1)当飞行器的归一化的能量 1 ⩾ �̃� > �̃�3时,固

定 �̃�4,取 �̃�4 = 0.02,更新 𝑝𝑥和 �̃�3;

2) 当飞行器的归一化的能量 �̃�3 > �̃� > �̃�4时,

�̃�4可调,更新 𝑝𝑥和 �̃�4;

3)当飞行器的归一化的能量 �̃�4 > �̃� > 0时,不

再更新参考轨迹.

还需要注意的是,为了保证算法的收敛性,应以

�̃�3和 �̃�4为分界点,将式 (19)分成 3段进行积分,若采

用统一的积分方式算法对 �̃�3和 �̃�4的值不敏感,则迭

代收敛性不好. 在反转点还需考虑倾侧角的变化率,

不能瞬时进行反转,因此产生倾侧角的方法应进行适

当修正,即

𝜎 =

⎧⎨⎩
sgn(𝜎)∣𝜎∣, ∣�̇�∣ ⩽ �̇�max;

𝜎𝑖−1 +
sgn(𝜎)∣𝜎∣ − 𝜎𝑖−1

∣sgn(𝜎)∣𝜎∣ − 𝜎𝑖−1∣ �̇�max, ∣�̇�∣ > �̇�max.

(20)

其中: sgn(𝜎)为此时倾侧角的符号, 𝜎𝑖−1为上一步倾

侧角的值.

4 轨轨轨迹迹迹跟跟跟踪踪踪

由轨迹规划可知,对于初始点状态参考轨迹匹配

了地心距 𝑟、速度𝑉、航向角和经纬度的值,而飞行路

径角的值没有匹配,这将导致如果飞行器按参考轨迹

的倾侧角指令飞行必然偏离参考轨迹. 进行在线轨迹

规划时, 当前点的阻力加速度值已不再作为约束, 并

且无量纲化能量对无量纲化时间的导数是近似求解,

即式 (1)近似成立. 这些也必然导致偏差,为此需要对

参考轨迹进行跟踪. 本文采用类似文献 [1]的跟踪律,

由于轨迹规划时已考虑了倾侧角反转时的变化率,为

此不对攻角进行修正, 其采用给定的攻角剖面值,只
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对倾侧角进行修正. 修正后的倾侧角指令为

𝜎𝛾cmd =sgn(𝜎ref)(∣𝜎ref ∣+ 𝑘𝑝(𝐷 −𝐷ref)+

𝑘𝑑(�̇� − �̇�ref) + 𝑘𝑖
w
(𝐷 −𝐷ref)d𝑡). (21)

其中: 𝑘𝑝, 𝑘𝑑和 𝑘𝑖为常数; 𝜎ref ,𝐷ref和 �̇�ref分别为参考

轨迹的倾侧角、阻力加速度和地心距变化率; 𝐷和

�̇�分别为飞行器当前的阻力加速度和地心距变化率;

sgn(𝜎ref)为参考轨迹中倾侧角指令的符号.

由于在线轨迹规划时,飞行器飞过最后一个倾侧

角反转点时, 轨迹便不再更新, 为了保证末端航向角

偏差需要对航向角进行跟踪,现采用如下跟踪律:

(�̇�ref − �̇�) + 𝑘1(𝜓ref − 𝜓) + 𝑘2
w
(𝜓ref − 𝜓)d𝐸 = 0,

(22)

其中 𝑘1和 𝑘2为常数. 由式 (22)求得 �̇�, 再通过式 (19)

的第 1式即可获得倾侧角指令, 假设为𝜎𝜓cmd, 则最后

的倾侧角指令为

𝜎cmd = 𝑘𝜎𝜎
𝛾
cmd + (1− 𝑘𝜎)𝜎

𝜓
cmd, (23)

其中 𝑘𝜎为一系数. 当飞行器没有飞过最后反转点时,

𝑘𝜎 = 1, 即倾侧角主要由式 (21)产生; 当飞行器飞过

最后一个反转点时, 𝑘𝜎采用线性能量函数变为 0.6,

用 �̄�4表示最后一个反转点处的无量纲化能量,则有

𝑘𝜎 =

⎧⎨⎩
1, 1.0 ⩾ �̃� ⩾ �̃�3;

0.6 +
1− 0.6

�̄�4 − �̄�𝑓
(�̄� − �̄�𝑓 ), �̃�4 > �̃� ⩾ 0.

(24)

5 仿仿仿真真真分分分析析析

基于上述研究, 本文采用C++语言编写了一套

制导算法,其中: 再入走廊生成后,按能量存储,各点

之间的 �̄�max和 �̄�min由线性插值得到;为了避免两次

反转时间靠得较近, 1 ∼ �̃�3段倾侧角符号应使航向角

偏差值增大, �̃�3 ∼ �̃�4段倾侧角符号和 1 ∼ �̃�3段倾侧

角符号相反, �̃�4 ∼ 0段倾侧角符号和 �̃�3 ∼ �̃�4段倾侧

角符号相反;轨迹规划中将上一次迭代的值作为下一

次的初值,同时将参考轨迹按积分点能量变化的形式

存储, 中间点的值由线性插值得到; 运动学积分不能

采用式 (1), 应采用完整的以时间为自变量的没有无

量纲化的再入运动学模型,进入制导时需要进行无量

纲化处理;整个仿真结束的条件是能量小于等于末端

能量.

为了验证算法的可行性,首先分析了制导算法对

不同纵程和横程再入的适应性,而后以其中一种再入

情况为例进行蒙特卡罗打靶仿真, 分析其制导精度.

需要指出的是,本文的纵程和横程是指航向校正圆柱

中心相对初始再入点在初始再入点速度和地心组成

的平面内的纵程和横程.

在仿真中,攻角剖面值: 𝛼1 = 40∘, 𝛼2 = 25∘, 𝑉1 =

5600m/s, 𝑉2 = 3000m/s; 过程约束值: 驻点热流为

4.0× 103 kW/m2,动压约束为 13 kPa,法向过载约束为

3.0,攻角和倾侧角最大变化率为 5∘/s;末端约束:末端

高度为 30 km, 末端速度为 900m/s, 距离航向校正点

距离为 55 km,航向校正圆柱半径为 10 km,最大允许

航向角偏差值为 5∘,距离航向校正点距离的最大允许

偏差值为 5.5 km;再入初始条件:再入高度为 100 km,

再入速度为 7 600m/s,飞行路径角为−1.5∘,再入点经

度为−117.01∘, 再入点纬度为−18.255∘, 再入点倾侧

角值为 0;当飞行器状态离最后一次反转点较远时每

隔 200.0 s更新一次轨迹,当离最后一次反转点较近时

每隔 20.0 s更新一次轨迹.

5.1 不不不同同同再再再入入入情情情况况况的的的适适适应应应性性性分分分析析析

不同的再入情况如表 1所示, 其中定义航向校

正圆柱中心点在初始再入点速度和地心组成的平面

左边时横程为负, 右边时横程为正. Case 1∼Case 3

主要是比较不同纵程情况下的再入情况; Case 3∼
Case 7主要是比较不同横程情况下的再入情况,相应

仿真结果如图 1和图 2所示.

图 1给出了Case 1∼Case 7再入过程中的高度、

法向过载、动压、驻点热流变化情况. 由于本文给出

的阻力加速度剖面形式所确定的地心距是单调变化

表 1 不同再入情况

再入 再入点航 航向校正圆柱 航向校正圆柱 相应纵 相应横

情况 向角/(∘) 中心经度/(∘) 中心纬度/(∘) 程/km 程/km

Case 1 38.329 −68.0 32.5 7 654.0 435.7

Case 2 38.329 −93.0 7.3 3 845.0 368.0

Case 3 38.329 −82.0 19.0 5 610.0 481.0

Case 4 31.329 −82.0 19.0 5 550.0 1 080.0

Case 5 43.329 −82.0 19.0 5 626.0 52.0

Case 6 51.0 −82.0 19.0 5 600.0 −515.0

Case 7 57.0 −82.0 19.0 5 560.0 −1 020.0
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图 2 Case 4的阻力加速度和倾侧角变化曲线

的,当飞行器基本跟踪上阻力加速度剖面时其实际轨

迹将不会产生较大的振荡,图 1中的高度曲线很好地

说明了这点,再入高度仅有较小的振荡. 该较小振荡

主要是由于倾侧角大小受限,当降到一定高度时飞行

器即使采用最大的倾侧角也无法跟踪上当前阻力加

速度剖面,但实际上其本质是由飞行器的气动特性所

引起的. 同时,从法向过载、动压、驻点热流的变化情

况可以看出相应的约束均在规定的要求范围内.

图 2给出了Case 4的阻力加速度和倾侧角变化

情况. 从图 2中可以看出,采用本文的跟踪方法能够

较好地实现参考阻力加速度剖面的跟踪,但在再入初

期由于大气密度较小,飞行器没有足够的能力跟踪上

参考阻力加速度剖面, 该阶段有较大跟踪误差, 而后

随着密度的增大,飞行器能够较好地跟踪上参考阻力

加速度剖面. 在线轨迹规划过程中,飞行器当前点的

阻力加速度不再作为约束,因此当阻力加速度剖面跟

踪不理想时会导致阻力加速度剖面有跳变.从图 2中

还可看出,在再入初期由于阻力加速度剖面跟踪有较

大误差, 当 200.0 s飞行器更新参考轨迹时, 阻力加速

度剖面出现了一次明显的跳变,而后由于跟踪误差较

小阻力加速度剖面没有较为明显的跳变.这些跳变将

导致倾侧角指令不连续,当加入倾侧角变化率限制时

可以避免这些不连续,但无法避免倾侧角指令的不光

滑. 从倾侧角变化曲线中可以看出,在再入初期倾侧

角指令有较大的锯齿形毛刺, 而后锯齿形毛刺变小;

引起倾侧角具有锯齿形毛刺的另一个原因是由于采

用倾侧角进行直接跟踪,而使用的阻力加速度剖面形

式所确定的地心距变化率不连续,导致采用式 (21)的

跟踪律时也会出现倾侧角指令不光滑.

从仿真中可以看出, 对于Case 1∼Case 7再入情

况制导方法有很好的适应性, 末端高度误差大约在

100 m量级; 末端速度误差大约在 1 m/s量级; 末端距

离航向校正点的距离误差大约在 1 km量级,远远小于

5.5 km的最大误差; 末端航向角偏差大约在 1∘的量

级,远远小于 5∘的最大误差.

5.2 蒙蒙蒙特特特卡卡卡罗罗罗打打打靶靶靶分分分析析析

不失一般性,本文取Case 5进行蒙特卡罗打靶仿

真. 假设所加偏差均服从正态分布,相应的偏差情况

如表 2所示. 进行 1 000次打靶仿真,相应仿真结果如

图 3所示.

表 2 打靶加入的偏差情况

偏差项 均值 3𝜎值

初始点速度偏差/(m/s) 0.0 100.0

初始点飞行路径角偏差/(∘) 0.0 0.1

初始点航向角偏差/(∘) 0.0 0.1

初始点地心距偏差/km 0.0 1.0

初始点经度偏差/(∘) 0.0 0.1

初始点纬度偏差/(∘) 0.0 0.1

质量偏差 0.0 10%

气动系数偏差 0.0 10%

大气密度偏差 0.0 10%
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图 3 打靶结果

图 3分别给出了末端速度误差、末端高度误差、

末端距离航向校正点的距离误差和末端航向角误差

的散布情况. 从图 3中可以看出,末端速度的最大误

差为−10.84 m/s, 误差均值为−5.306 6 m/s; 末端高度

的最大误差为 0.95 km, 误差均值为 0.461 6 km; 末端

距离航向校正点的最大距离误差为−2.86 km,误差均

值为−1.178 3 km;末端最大航向角误差为 4.65∘,误差

均值为−0.614 8∘.
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6 结结结 论论论

本文基于阻力加速度-能量剖面进行设计, 给出

了一种新的自主再入制导方法,并进行了制导算法对

不同再入情况的适应性和蒙特卡罗打靶仿真验证. 通

过上述研究可以得到:

1)制导方法同时考虑了飞行器的纵向和横向运

动,只需积分侧向运动模型, 具有在线生成三维轨迹

的能力;

2)通过再入走廊上边界和下边界内插得到阻力

加速度-能量剖面, 能很好地保证飞行器再入过程中

满足所有约束要求;

3)采用本文形式的阻力加速度-能量剖面, 能使

飞行器再入过程中有较好的轨迹,高度不会出现多次

或者较大的振荡;

4) 制导方法能够适应较大横程的再入, 具有导

引飞行器飞向最大射程和最大横程的能力,适应性较

强;

5)制导方法能够满足末端条件的要求,具有较高

的制导精度.
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