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摘要 本文首先将二维空间再入走廊扩展到了三维再入走廊, 其中包括高度 – 速度 – 攻角 (H-V-α)

和阻力 – 速度 – 攻角 (D-V-α) 的三维再入走廊, 为在线再入走廊快速获取提供了新的方法; 同时基

于平衡滑翔条件提出了一种满足路程约束的三维平衡滑翔空间概念即倾侧角 –速度 –攻角空间 (σ-

V-α), 该三维平衡滑翔空间可以有效地将路径约束 (过载、热流和动压) 转换为对控制变量 (攻角和

倾侧角)的约束,从而大大简化再入制导律的设计;其应用在文中得到进一步的分析.最后,将自适应

比例导引律与三维平衡滑翔空间相结合, 并引入了空间裕度, 设计了高超声速再入飞行器的制导律,

并通过仿真验证了制导律的自适应性和鲁棒性.
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1 引言

再入制导律的设计是高超声速再入滑翔飞行器能否完成精确打击任务的核心技术. 再入制导的最

终目的是在满足路径约束和终端约束的情况下, 实现将高超声速再入飞行器成功导引到指定的目标.

标准轨迹法作为非常成功的再入制导方法, 在航天飞机的轨道器返回过程中已经进行了多次的验证.

Harpold 等 [1,2] 设计的航天飞机再入制导包括纵向制导和侧向制导. 航天飞机再入的纵向参考轨迹是

在阻力加速度 – 速度剖面再入走廊内满足路径约束的多段线段, 且在一定范围可以在线调整剖面, 消

除累计纵程误差. 航天飞机再入制导方法是基于大圆弧策略来预测航程, 当再入飞行器存在大范围侧

向机动时其末端精度较低. Roenneke 等 [3] 基于速度 – 能量剖面设计了再入制导律, 其制导精度有了

一定的提升. Mease 等 [4∼6] 提出一种降阶的轨迹规划方法, 采用与航天飞机制导律相同的阻力加速

度设计阻力剖面, 但该算法同时考虑了纵向运动和侧向运动, 因此其更适用于大横程的再入轨迹规划.

然而标准轨迹法需要离线规划参考轨迹, 由于没有很好的路径约束处理方法, 需要在考虑复杂路径约

束的再入走廊内调整剖面, 设计过程复杂, 且不具有自主规划和自适应能力, 更难满足高超声速滑翔
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飞行器目标重定位等任务. 同时, 以上制导律都是基于离线规划攻角速度剖面, 通过调整倾侧角的大

小实现对轨迹的跟踪控制, 攻角的预先设计就极大地限制了轨迹在线调控能力和飞行器的机动能力.

对于解析预测 – 校正制导, 由于再入飞行器动力学模型为高维的非线性动力学模型, 不经过简化

几乎无法找到解析解, 因此解析预测 – 校正制导的核心任务就是针对不同的任务以及飞行特点, 对预

测模型进行合理的简化, 推导出较为精确且具有一定通用性的预测模型, 从而更精确地实现对末端条

件的预测. 胡正东等 [7] 将二维零攻角再入解析解推广到了三维情况, 提出了一种基于三维解析解的

再入预测制导方法. 然而, 对于高升阻比远程滑翔飞行器的制导, 平衡攻角很难保持在零度. Xu 等 [8]

提出了一种平衡滑翔自适应解析预测 –校正制导,基于平衡滑翔条件推导了末端速度的解析预测表达

式, 实现了在非零攻角下对末端速度和射程的预测. 解析预测校正制导虽然能满足具体的飞行任务要

求,但是这些解析预测 –校正制导对多约束条件 (特别是路径约束)的处理存在一定的困难,在进行解

析求解时存在较为麻烦的约束处理问题, 使得解析预测 – 校正制导的设计过程较为复杂.

数值预测校正法作为具有巨大潜力实现未来空天飞行器自主再入制导飞行任务的方法,其核心就

是通过数值的方法寻找在满足约束条件情况下的可行解,通过对全阶再入非线性飞行动力学方程进行

数值积分, 预测在当前解情况下的飞行轨迹, 并通过校正算法来获得满足末端约束的解. Shen 等 [9,10]

将平衡滑翔条件应用到了再入路径约束中, 有效地将路径约束转化为了对倾侧角的约束, 在倾侧角的

约束走廊范围之内校正倾侧角, 通过数值积分实现了对纵程的精确预测, 该方法实现了在二维空间对

路径约束的转化, 为路径处理提供了全新的思路. Xue 等 [11] 对零阶平衡滑翔条件进行一定的补偿,

从而提高了高超声速飞行器在较高飞行高度的精度, 从而更好地满足了对轨迹热流约束的调整. Lu

等 [12] 提出了一种针对高升阻比高超声速滑翔飞行器的数值预测校正法, 通过将高度变化率的反馈控

制引入到制导律中, 有效地抑制了轨迹的长周期振荡. Lu [13] 针对不同的再入飞行任务和不同升阻比

飞行器, 给出了统一的再入制导律, 通过对不同任务施加一定的约束, 使得该制导律具有广泛的适用

性. Lu [14] 还针对低升阻比再入飞行器研究了基于纵向模态的单参数搜索制导律和基于三维模态的双

参数搜索制导律, 得出鲁棒化的纵向模态单参数制导律具有较好的性能, 同时将一种简单的过载预测

方法应用到了制导律的设计当中, 但为了简化制导律的设计, 该方法并没有考虑路径约束. 平衡滑翔

条件作为一种有效的路径约束转化方法, 得到了一定的应用, 然而只是在二维再入空间进行倾侧角调

整, 在一定程度上限制了对攻角的利用. 虽然预测 – 校正制导对不同的飞行任务具有较强的自适应性

和鲁棒性, 但是预测 – 校正制导在每一个制导周期都要对终端状态偏差进行预测, 需要大量的在线计

算, 对机载计算的性能提出了很高的要求, 相对于计算量较小的解析预测 – 校正制导, 数值预测 – 校

正制导的工程应用还有一定的困难.

再入飞行器在再入过程中受到严格的路径约束, 然而传统算法对路径约束的处理一直比较困难,

给轨迹的在线生成和制导律的在线计算带了较大的困难. 同时, 由于极快的滑翔飞行速度对计算时间

提出了更高的要求, 使得在线制导律指令生成的时间约束很强, 对于目标重新定位的任务, 要求算法

具有较强的自适应性和快速性. 而且, 对于高机动再入滑翔飞行器, 基于传统的预先规划攻角 – 速度

剖面并通过控制倾侧角来获得所需机动的策略已经无法满足大机动飞行任务的要求.

本文首先将二维再入走廊扩展到了三维, 建立了高度 – 速度 – 攻角 (H-V-α) 和阻力 – 速度 – 攻

角 (D-V-α)三维再入走廊,实现了再入飞行走廊的扩展,为在线再入走廊快速生成提供了新的方法;其

次, 基于平衡滑翔条件, 将满足路径约束的高度 – 速度 – 攻角 (H-V-α) 三维再入走廊转化为三维倾侧

角 – 速度 – 攻角 (σ-V-α) 空间, 即本文提出的三维平衡滑翔空间, 将路径约束转换为对控制变量 (攻

角和倾侧角)的约束. 接着,将自适应比例导引律与三维平衡滑翔空间相结合,完成了再入制导律的设

计, 实现了攻角和倾侧角同时对轨迹的控制; 最后, 为了提高制导律的安全性和鲁棒性, 引入了空间裕
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度, 实现了对三维平衡滑翔空间的冗余设计, 通过仿真验证了制导律的自适应性和鲁棒性.

2 高超声速再入动力学模型

三自由度球形旋转地球坐标系下的高超声速再入飞行器动力学模型如下 [15]:

ṙ = V sin γ, (1)

θ̇ = V cos γ sinψ/(r cosφ), (2)

φ̇ = V cos γ cosψ/r, (3)

V̇ = −D/m− g sin γ +Ω2r cosφ (sin γ cosφ− cos γ sinφ cosψ) , (4)

γ̇ =1/V [L cosσ/m+
(
V 2
/
r − g

)
cos γ + 2ΩV cosφ sinψ

+Ω2r cosφ (cos γ cosφ+ sin γ cosψ sinφ)], (5)

ψ̇ =1/V
[
L sinσ/(m cos γ) +

(
V 2
/
r
)
cos γ sinψ tanφ− 2ΩV (tan γ cosψ cosφ− sinφ)

+
(
Ω2r

/
cos γ

)
sinψ sinφ cosφ

]
, (6)

其中 r 为地球中心到飞行器重心的径向距离, θ 和 φ 分别为对应的经度和纬度, V 为飞行器相对于地

球的速度, γ 为航迹角, ψ 为航向角, σ 为倾侧角, Ω为地球旋转角速度;其中航向角 ψ 是速度向量在当

地水平面的投影与正北方向的夹角, 顺时针方向旋转为正; L 和 D 分别为升力和阻力, 其表达式如下:

L =
1

2
ρ (H)V 2SrefCL, (7)

D =
1

2
ρ (H)V 2SrefCD, (8)

其中 Sref 为参考面积, CL 和 CD 分别为升力系数和阻力系数, ρ和 H 分别为密度和飞行高度.通常情

况, 热流、动压和过载被认为是路径约束, 以不等式的形式给出, 如热流约束

Q̇ =
C1√
Rd

(
ρ

ρ0

)0.5(
V

Vc

)m
6 Q̇max, (9)

这里 Rd 为再入飞行器头部热流驻点半径; ρ0 为海平面标准大气密度; Vc = 7.8× 103 m/s 为地球第一

宇宙速度; C1,m 为常数; 过载约束的表达为

n =

√
L2 +D2

mg
6 nmax, (10)

动压约束的表达式为

q =
1

2
ρV 2 6 qmax, (11)

(准) 平衡滑翔条件的不等式约束表达式为(
g − V 2

r

)
− L

m
cosσEQ 6 0. (12)
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方程 (13) 为大气密度函数:

ρ (H) = ρ0e
−βH , (13)

这里 β 为大气密度常数. 将方程 (7)和 (8)和 (13)代入约束表达式中, 即可得到高度 – 速度剖面与约

束条件对应的再入走廊边界表达式为

H > 2

β
ln

[
C1

Q̇max

√
Rd

(
V

Vc

)m]
= HQ̇max

(V ) , (14)

H > 1

β
ln

(
ρ0V

2Sref

√
C2

D + C2
L

2nmaxmg0

)
= Hnmax (V ) , (15)

H > 1

β
ln

(
ρ0V

2

2qmax

)
= Hqmax (V ) , (16)

H > 1

β
ln

(
ρ0V

2CLSref cosσEQ

2m
(
g − V 2

r

) )
= HEQ (V ) , (17)

其中 HQ̇max
,Hnmax ,Hqmax , HEQ 分别为热流、过载、动压和平衡滑翔条件所对应的高度边界. 因此, 再

入走廊的 H-V 剖面可以写成

Hup (V ) = HEQ, (18)

Hdown (V ) = min
(
HQ̇max

,Hnmax ,Hqmax

)
, (19)

这里 Hup (V ) ,Hdown (V ) 分别代表 H-V 剖面的上边界和下边界.

同样地, 对于阻力 – 速度剖面, 得到的再入走廊边界表达式为

D

m
<

1

2m
CDSref

ρ0RdV
2m
c Q2

max

C2
1V

2m−2
= DQ̇max

, (20)

D

m
<

nmaxg0√
(CL/CD)

2
+ 1

= Dnmax
, (21)

D

m
< qmax

CDSref

m
= Dqmax , (22)

D

m
> CD

CL

(
g − V 2

R0 +HEQ

)
1

cosσEQ
= DEQ, (23)

这里 DQ̇max
, Dnmax , Dqmax , DEQ 分别为热流、过载、动压以及平衡滑翔条件所对应的阻力边界. 因此

D-V 剖面再入走廊可以写成

Dup (V ) = DEQ, (24)

Ddown (V ) = min
(
DQ̇max

, Dnmax , Dqmax

)
, (25)

这里, Dup (V ) , Ddown (V ) 分别代表 D-V 剖面的上边界和下边界.
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图 1 (网络版彩图) 二维 H-V 剖面再入走廊

Figure 1 (Color online) Two-dimensional corridor for H-
V profile

图 2 (网络版彩图) H-V-α 空间再入走廊

Figure 2 (Color online) 3D H-V-α entry corridor

3 三维再入走廊和三维平衡滑翔空间

3.1 基于 H-V-α 和 D-V-α 空间的三维再入走廊

本文采用 CAV 作为高超声速再入滑翔飞行器模型. 首先假设攻角在整个再入过程中保持恒定,

即在攻角 – 速度剖面中, 随着速度的变化, 攻角不变; 通过对速度迭代得到满足路径约束和平衡滑翔

条件约束的二维高度 – 速度剖面再入走廊. 当攻角取最小 αmin 时, 得到的二维再入走廊的上边界函

数为 fup (αmin, V ), 下边界函数为 fdown (αmin, V ), 如图 1 所示, 此时 αmin = 5◦.

当攻角从最小值 αmin 连续变化到最大值 αmax 时, 得到三维再入走廊的上边界曲面函数 Hup =

Sup (α, V ) 和下边界曲面函数 Hdown = Sdown (α, V ), 三维再入走廊为位于上边界曲面函数 Sup (α, V )

和下边界曲面函数 Sdown (α, V )之间的空间,可以表示为 F = Sup (α, V )−Sdown (α, V )即 H-V-α再入

空间. 如图 2 所示, 为对应的三维再入走廊, 对应 αmax = 25◦.

同样地, 可以得到二维阻力 – 速度剖面再入走廊和阻力 – 速度 – 攻角 (D-V-α) 三维再入走廊如

图 3 和 4 所示.

基于前面的数值仿真, 对于特定的飞行器, 决定三维再入走廊的参数有升力系数和阻力系数

(CD, CL)、质量和参考面积 (m,Sref)、路径约束 (热流、过载和动压) 和可用攻角范围. 因此, 三维

再入走廊可以离线计算并存储, 从而为在线轨迹规划、制导律设计以及在线二维再入走廊快速生成提

供数据库.

3.2 三维平衡滑翔空间

利用平衡滑翔条件, 二维 H-V 剖面再入走廊可以被转化为倾侧角和速度 (σ-V) 的二维再入边界
[10], 这样利用该条件可以将图 1 二维 H-V 剖面再入走廊转换为二维倾侧角 – 速度 (σ-V) 再入边界,

如图 5 所示. 这里将满足路径约束的二维 H-V 剖面再入走廊转化为二维倾侧角 – 速度 (σ-V) 再入

边界, 为了满足路径约束, 在特定速度下, 倾侧角取值被限制在了对应的范围之内. 同样, 三维再入走

廊 H-V-α, 如图 2, 可以被转化为倾侧角 – 速度 – 攻角 (σ-V-α) 三维空间, 如图 6 所示, 这里三维空间

σ-V-α 被命名为三维平衡滑翔空间. 为了满足路径约束, 在特定的速度下, 攻角和倾侧角被限制在了
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图 3 (网络版彩图) 基于 D-V 剖面的再入走廊

Figure 3 (Color online) Two-dimensional corridor for D-
V profile

图 4 (网络版彩图) 三维 D-V-α 空间再入走廊

Figure 4 (Color online) 3D D-V-α entry corridor
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图 5 (网络版彩图) 二维 σ-V 剖面再入边界

Figure 5 (Color online) 2D entry profile boundary for
σ-V

图 6 (网络版彩图) 三维平衡滑翔空间 σ-V-α

Figure 6 (Color online) 3D equilibrium glide space

经过特定速度的剖面范围内.

从图 7 可以看出, 路径约束 (热流、过载和动压) 的施加使得控制变量 (攻角、倾侧角) 的可用空

间收缩, 从而将路径约束转化为了对控制变量的约束, 在轨迹规划和制导律设计过程中有效地避开了

直接考虑路径约束, 大大降低了设计的复杂度.

3.3 不同升阻比三维再入走廊/平衡滑翔空间

对于中等升阻比的再入飞行器, 如 X-33 外形亚轨道再入飞行器. 其对应的升阻比约为 0.9, 攻角

范围约为 15◦ 6 α 6 45◦. 采用类似的方法, 可以得到其对应的三维再入走廊和三维平衡滑翔空间. 图

7 和 8 分别为中等升阻比再入飞行器对应的三维再入走廊 H-V-α 和三维平衡滑翔空间 σ-V-α.

对于具有较低升阻比的再入飞行器, 如类似于 CEV 外形的再入飞行器, 其对应的升阻比为 0.28.

采用类似的方法, 可以得到其对应的三维再入走廊和三维平衡滑翔空间. 图 9 和 10 分别为低升阻比

再入飞行器对应的三维再入走廊 H-V-α 和三维平衡滑翔空间 σ-V-α.
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图 7 (网络版彩图)中等升阻比飞行器三维再入走廊 H-

V-α

Figure 7 (Color online) 3D H-V-α entry corridor for
medium Lift/Drag

图 8 (网络版彩图) 中等升阻比飞行器三维平衡滑翔空

间 σ-V-α

Figure 8 (Color online) 3D σ-V-α entry corridor for
medium Lift/Drag
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图 9 (网络版彩图) 低升阻比飞行器三维再入走廊 H-

V-α

Figure 9 (Color online) 3D H-V-α entry corridor for low
Lift/Drag

图 10 (网络版彩图) 低升阻比飞行器三维平衡滑翔空

间 σ-V-α

Figure 10 (Color online) 3D σ-V-α entry corridor for low
Lift/Drag

通过以上计算可以得出, 即使是低升阻比再入飞行器, 其依然存在三维平衡滑翔空间和三维再入

走廊, 但相对于高升阻比再入飞行器, 低升阻比再入飞行器三维再入走廊和三维平衡滑翔空间对应的

空间范围较窄.

3.4 优势和应用分析

以上对三维再入走廊和三维平衡滑翔空间的概念进行了详细的描述, 并给出了 3 种典型飞行器

(高升阻比、中等升阻比和低升阻比) 的三维再入走廊和三维平衡滑翔空间, 验证了对不同升阻比飞行

器三维平衡滑翔空间的普遍存在性. 下面给出其具有的优势和潜在的应用.

(1)利用离线计算获得的三维再入走廊和三维平衡滑翔空间,结合插值算法,可以在线快速获得二

维再入走廊, 降低在线规划时间, 提升轨迹在线生成和制导律在线设计的能力.

(2) 一个长期困扰着再入制导的问题就是路径约束的处理. 三维平衡滑翔空间的引入可以有效地

将路径约束转化为对控制变量的约束, 避免了处理复杂的路径约束, 大大简化了轨迹设计和制导律设

计的过程.
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(3) 常规的标准攻角 – 速度剖面设计法仅通过改变倾侧角来控制飞行轨迹, 很难满足未来大机动

再入飞行器的任务要求. 三维平衡滑翔空间的提出使得同时控制倾侧角和攻角成为可能, 提高了再入

飞行器的机动能力.

(4) 对于临近空间高超声速飞行器, 在临近空间对目标完成拦截必然成为未来的任务需求. 三维

平衡滑翔空间可以将路径约束转化为对控制变量的约束,从而使得经典末制导律得以直接应用到临近

空间的拦截任务中.

4 基于三维平衡滑翔空间的自适应制导律设计

对于再入飞行器制导律的设计, 路径约束的处理一直比较困难. 同时, 极快的滑翔飞行速度对计

算时间具有更高的要求, 要求制导算法具有快速性. 而且, 对于高机动滑翔飞行器, 要求制导算法可以

实现对攻角和倾侧角的同时控制, 以此来改变飞行轨迹. 本节将再入制导分为开环初始下降段和平衡

滑翔段, 结合三维平衡滑翔空间概念, 针对平衡滑翔段设计了一种计算速度较快的自适应比例导引律

(本质为解析预测 – 校正制导), 实现了将路径约束转化为对控制变量的约束, 并实现了对攻角和倾侧

角的同时调控, 通过仿真验证了制导律的自适应性和鲁棒性.

4.1 再入导引律设计

根据高超声速再入飞行器再入弹道特点, 将再入弹道分为初始下降段和平衡滑翔段.

4.1.1 初始下降段制导

高超声速滑翔飞行器从临近空间再入, 再入高度较高, 飞行器所受到的气动力很小, 随着高度的

下降, 飞行器从稀薄大气层向稠密大气层过渡, 高度快速下降, 速度变化不大, 将这段气动控制力弱的

飞行阶段称为初始下降段. 由于初始下降段的气动力小, 所以该段主要采用开环制导方式, 采用常值

倾侧角 σ0, σ0 的符号由下式确定 [8]:

sign (σ0) = −sign (∆ψ0) , (26)

其中 ∆ψ0 = ψLOS0 − ψ0 为初始航向误差角, ψLOS0 为再入点到目标点的视线方位角, ψ0 为再入点航

向角.

倾侧角的大小 |σ0|通过迭代求解,迭代准则是使初始下降段的纵向轨迹进入再入走廊并平滑地转

换到平衡滑翔状态, 即 ∣∣∣∣∣dHdV −
(
dH

dV

)
EQ

∣∣∣∣∣ < δ, (27)

其中 H 为再入飞行器的高度, δ 为事先确定的小量. 根据再入动力学方程并忽略地球旋转的影响可以

得到
dH

dV
=

V sin γ

−D
m − g sin γ

. (28)

当前状态 (H,V )所对应的平衡滑翔条件斜率为 (dH/dV )EQ,对于平衡滑翔情况,高度 H 是速度 V 的

函数, 因此对 H 求 V 的导数可以得到(
dH

dV

)
EQ

=
V hs [2m cos γ + CLρSref (Re +H) cosσ]

2

mg cos γ[2mhs cos γ + CLρSref (Re +H)
2
cosσ]

, (29)
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其中 hs = 7.11 km 为地球大气等效密度高度.

4.1.2 平衡滑翔段制导

(1) 速度控制. 对于再入末端速度的预测, 根据平衡滑翔条件可以得到由于大气阻力所引起的速

度耗散
dVD
dt

= −D
m

= −V
2
DSrefCD

2m
ρ0e

−H/hs , (30)

其中 VD 为由阻力耗散所引起的待预测速度. 结合方程 (1), 可以得到速度与高度的函数关系

dVD
VD

= −CDSrefρ0
2m sin γ

e−H/hsdH, (31)

这里 γ 为当前时刻飞行器的航迹角, CD 为当前时刻的阻力系数, 实时更新; 对上述方程积分可以得到

仅考虑大气阻力所预测的末端速度

VDf = Vnowe
−[hs

CDSrefρ0
2m sin γ ](e−Hf/hs−e−Hnow/hs ), (32)

其中 Hf 为末端高度约束, Hnow, Vnow 为当前时刻高度和速度.因此,可以得到由于大气阻力所引起的

速度损失

∆Vaero = Vnow − VDf . (33)

基于 Kepler 定律可以得到 (惯性飞行所引起的速度变化) 对应的末端速度为

Vf =

√
V 2
now + 2µM

(
1

Re +Hf
− 1

Re +Hnow

)
+∆Vaero. (34)

通过改变倾侧角幅值大小,再入飞行器的末端速度可以得到有效地控制,即增大倾侧角的幅值,再

入飞行器的轨迹高度将降低, 从而进入稠密大气区域, 降低末端速度; 相反, 如果减小倾侧角幅值则可

以抬高再入轨迹, 进入稀薄大气区域而增大末端速度. 因此, 对应的末端速度控制律为

∆σv = kvsign
(
Vfpredict

− V rf
)
, (35)

其中, kv 为速度反馈控制参数, Vfpredict 末端预测速度, V rf 末端速度约束.

(2) 侧向制导逻辑. 再入飞行器当前位置相对于目标点 (θT , φT ) 的视线方位角满足

tanψLOS =
sin (θT − θ)

cosφ tanφT − sinφ cos (θT − θ)
. (36)

航向误差角为

∆ψ = ψLOS − ψ, (37)

其中 ψLOS 为当前视线方位角, 相应的角度关系如图 11 所示, 这里 HEV 代表高超声速再入飞行器.

航向误差角的控制律为

σψ = kψ |∆ψ| , (38)

其中 kψ 为航向误差角反馈控制参数, 结合速度反馈控制可以得到

σr = σψ +∆σv, (39)
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图 11 (网络版彩图) 航向误差角示意图

Figure 11 (Color online) Heading error sketch
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图 12 (网络版彩图) 考虑空间裕度的三维平衡滑翔空间

Figure 12 (Color online) 3D equilibrium glide space considering margin

其中 σr 为需求倾侧角.

在设计三维平衡滑翔空间时, 考虑的是最大约束情况下所得到的平衡滑翔空间, 如果取最大的边

界值, 那么对应的路径约束将会接近最大约束值, 在受到强扰动的作用下会轻易超越边界约束, 制导

律的鲁棒性较差, 并且威胁飞行安全. 因此, 为了保证飞行器的安全飞行, 提高制导律的鲁棒性, 这里

引入空间裕度, 即在三维平衡滑翔空间的基础上设计一定的空间冗余, 如图 12 所示, 外曲面为满足约

束对应的最大边界, 内曲面为考虑空间裕度后的可用空间, 外曲面和内曲面所夹的空间称为空间裕度,

其中 ∆σs 为对应的倾侧角裕度, 可以得到考虑空间裕度后倾侧角最大的可用值为

σr max = σmax −∆σs, (40)

这里 σr max 为最大可用倾侧角.

对于模型气动参数精度较低情况 (如试飞的新型再入飞行器), 应合理地放大空间裕度, 提高制导

律鲁棒性能,保证在扰动较大情况下再入过程不违背路径约束,保护飞行器免于受损;对于气动参数精

度较高的模型 (多次飞行的成熟型号飞行器), 可以适当缩小空间裕度, 增大飞行器的机动性能, 这是

常规制导律所不具有的性能.

倾侧角反转逻辑为当航向误差角位于预先设计的误差走廊边界内时, 倾侧角的符号保持不变; 当

航向误差角超出预先设计的误差走廊上边界时, 倾侧角的符号应为负值, 此时如果倾侧角的数值为正

1348



中国科学 : 信息科学 第 46 卷 第 9 期

1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000
−30

−20

−10

0

10

20

30

Upper boundary of azimuth error deadband

Lower boundary of azimuth error deadband

vehicle=     to target

ψ
(°

)
∆

V (m/s)

ψ ψ

图 13 (网络版彩图) 航向误差角走廊

Figure 13 (Color online) The heading error corridor

时, 则要发生一次反转, 如果为负值则依然保持为负; 反之, 如果航向误差角超出误差走廊的下边界,

对应的反转逻辑与超越上边界相反. 其对应的数学逻辑表达式为

sign
(
σi (V )

)
=


−1,

1,

sign
(
σi−1 (V )

)
,

∆ψ > ∆ψthreshold (V ),

∆ψ 6 −∆ψthreshold (V ),

−∆ψthreshold (V ) 6 ∆ψ 6 ∆ψthreshold (V ),

(41)

这里 sign
(
σi−1 (V )

)
表示前一个制导周期所对应的倾侧角的符号, ∆ψthreshold (V ) 为航向误差角对应

的边界值, 其一般情况下为速度的分段线性函数

∆ψthreshold (V ) =


∆ψ1, V > Vth1,

∆ψ2, Vth2 < V 6 Vth1,

∆ψ2 +
∆ψ2−∆ψ3

Vth2−Vth3
(V − Vth2), V 6 Vth2,

(42)

其中 ∆ψ1,∆ψ2,∆ψ3, 为表示误差走廊宽度的 3 个参数, Vth1, Vth2, Vth3 为对应的分段点的速度, 不同

飞行器需要进行反复的调整或优化从而满足再入终端位置约束要求. 图 13 为本文所采用的航向误差

角走廊.

(3) 纵向比例导引律. 根据经典比例导引律可以得到 [16]

γ̇ = k
dq

dt
, (43)

dq

dt
= sin (q − γ)V /rrelative, (44)

γ̇ = k sin (q − γ)V /rrelative, (45)

其中 q 为目标视线角, rrelative 为再入飞行器与目标点相对距离. 图 14 为其对应的角度关系, 以及从

极坐标系到 Cartesian 坐标系的比例导引律转换.
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图 14 (网络版彩图) 比例导引律从极坐标系到笛卡尔坐标系的转化

Figure 14 (Color online) Transformation from polar coordinate to Cartesian coordinate for proportional guidance

根据再入动力学方程, 并忽略地球旋转影响可以得到

γ̇ =
CLρV Sref

2m
cosσ − g cos γ

V
+
V cos γ

r
, (46)

结合方程 (45) 和 (46) 可以得到

k sin (q − γ)V /rrelative =
CLρV Sref

2m
cosσ − g cos γ

V
+
V cos γ

r
, (47)

解出需求的升力系数

(CL)need = 2m
k sin (q − γ)V

/
rrelative +

g cos γ
V − V cos γ

r

ρV Sref cosσ
, (48)

采用反插值方法, 可以得到需求的攻角

αneed = 2m
k sin (q − γ)V

/
rrelative +

g cos γ
V − V cos γ

r

ρV Sref cosσCαL
, (49)

其中 αneed 为需求的攻角.

图 15 为平衡滑翔段, 基于三维平衡滑翔空间的再入制导逻辑流程图, 具体步骤如下:

步骤 1. 根据高超声速再入飞行器的总体参数得到路径约束 (热流、过载和动压);

步骤 2. 根据升力阻力系数 (CD, CL),质量和参考面积 (m,Sref),路径约束 (热流、过载和动压)和

可用攻角范围, 离线计算三维平衡滑翔空间;

步骤 3. 根据当前所测量的高超声速再入飞行器的速度平面截取三维平衡滑翔空间, 获得当前速

度下对应的攻角和倾侧角可用范围;

步骤 4. 根据设计的比例导引律得到需求的 αneed,并和三维平衡滑翔空间边界曲面所允许的攻角

范围对比;

步骤 5. 当需求攻角 αneed < αmax, 则攻角为 αneed, 否则攻角为 αmax;
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图 15 (网络版彩图) 基于三维平衡滑翔空间的再入制导逻辑

Figure 15 (Color online) Logic of entry guidance based on 3D equilibrium glide space

步骤 6. 由侧向制导逻辑和速度控制律得到需求 σneed, 并和当前攻角对应的三维平衡滑翔空间边

界曲面所允许的倾侧角范围对比;

步骤 7. 当需求倾侧角 σneed < σmax, 则倾侧角为 σneed, 否则倾侧角为 σmax.

该制导律可以充分利用比例导引律末端高精度的特性, 并且避免了再入制导和末制导的切换, 实

现了再入制导和末端制导一体化设计, 降低了制导律的设计复杂度.

4.2 再入制导仿真分析

仿真对象为 CAV 高超声速再入滑翔飞行器, 质量为 m = 907 kg, 参考面积 Sref = 0.35 m2.

飞行器路径约束为 Q̇max = 1000 kW/m2, qmax = 500 kPa, nmax = 4; 末端高度速度约束分别为 H =

20±2 km, V = 1500±40 m/s;末端位置误差约束为 Serror = 10 km;倾侧角取值范围为 −80◦ 6 σ 6 80◦,
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图 16 (网络版彩图) 多再入点三维再入轨迹

Figure 16 (Color online) 3D trajectory for multi-entry
points

图 17 (网络版彩图) 多再入点高度 H 随速度的变化

Figure 17 (Color online) Change of altitude with respect
to velocity for multi-entry points
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图 18 (网络版彩图) 多再入点攻角 α 随速度的变化

Figure 18 (Color online) Change of attack angle with
respect to velocity for multi-entry points

图 19 (网络版彩图) 多再入点倾侧角 σ 随速度的变化

Figure 19 (Color online) Change of bank angle with re-
spect to velocity for multi-entry points

攻角取值范围为 5◦ 6 α 6 25◦. 仿真的初始条件为 H0 = 70 km, V0 = 6500 m/s, γ0 = 0◦. 对再入制导

律性能的验证主要是通过仿真来完成,这里进行的性能仿真验证有多再入点自适应性能验证和鲁棒性

能仿真 (即再入点初始轨迹参数扰动分析和总体参数扰动分析).

4.2.1 自适应性能仿真分析

为了验证制导律对多再入点的自适应能力,仿真选择了不同的再入点位置作为不同的工况进行仿

真,目标点经纬度为 (80◦,0◦),再入点所选择的初始经纬度分别为 (0◦,0◦), (0◦,10◦), (0◦,−10◦), (0◦,20◦),

(0◦,−20◦), (0◦,30◦), (0◦,−30◦), (0◦,40◦), (0◦,−40◦), (0◦,50◦), (0◦,−50◦). 图 16∼21为多再入点制导律仿

真结果.

通过对图 16∼23 分析可以得出, 该制导律可以在满足约束的情况下, 将高超声速再入飞行器精确

地导引到指定目标 (末端精度小于 2 km). 通过进一步对图 16 和 17 分析可以得出, 在再入轨迹的初

期, 轨迹存在两次较小范围的跳跃, 之后以较为平滑的轨迹飞行.
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图 20 (网络版彩图) 多再入点热流率 Q̇ 随时间的变化

Figure 20 (Color online) Change of heating rate with
respect to velocity for multi-entry points

图 21 (网络版彩图) 多再入点过载 n 随时间的变化

Figure 21 (Color online) Change of g-load with respect
to velocity for multi-entry points

表 1 初始再入点轨迹参数扰动仿真结果

Table 1 Results for Initial entry point trajectory parameters

Initial dispersion Serror (km) H (km) V (m · s−1) Q̇max (kW ·m−2) nmax qax (kPa)

H0 + 600 m 2.85 21.28 1503.53 942.43 3.79 168.43

H0 − 600 m 4.35 20.42 1504.12 912.35 3.42 147.86

γ0 + 0.2◦ 0.12 21.51 1495.02 931.92 3.38 152.21

γ0 − 0.2◦ 1.54 21.11 1502.64 913.35 3.74 165.66

V0 + 40 m/s 2.67 20.91 1504.12 948.32 3.78 168.71

V0 − 40 m/s 2.54 20.62 1495.91 907.52 3.31 143.48

通过对图 18 和 19 分析得出, 在整个再入过程, 倾侧角共反转六次, 攻角在一定的范围内较为平

缓地变化. 由三维平衡滑翔空间对应的倾侧角边界 (图 23) 可以得出, 再入过程中, 在给定攻角的情况

下, 对应的倾侧角在三维平衡滑翔空间对应的边界范围之内, 且再入轨迹满足路径约束, 验证了三维

平衡滑翔空间对路径约束转化的有效性,即结合三维平衡滑翔空间设计的制导律无需判断是否违背路

径约束. 通过以上仿真结果可以得出,在满足路径约束、目标终端约束的情况下,再入飞行器对不同的

初始再入点具有较强的自适应能力.

4.2.2 鲁棒性能仿真分析

(1) 再入点轨迹参数扰动性能仿真. 在仿真中加入初始再入点参数扰动, 给定的初始参数扰动范

围如下: H0 ⊂ (−600 m, 600 m), γ0 ⊂ (−0.2◦, 0.2◦), V0 ⊂ (−40 m, 40 m). 表 1 为初始再入点轨迹参数

扰动仿真结果.

通过对表 1 分析可以得出, 在存在初始扰动的情况下, 再入制导律可以较好地满足路径约束和末

端约束. 因此, 该制导律具有较强的抗初始参数扰动能力.

(2) 总体参数偏差分析. 仿真中加入的总体参数偏差如下所示:

(a) 大气密度 ρ 偏差 (±25%);

(b) 质量 m 偏差 (±5%)、升力系数 CL 偏差 (±10%) 和阻力系数 CD 偏差 (±10%).
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图 22 (网络版彩图) 多再入点动压 q 随时间的变化

Figure 22 (Color online) Change of dynamic pressure
with respect to velocity for multi-entry points

图 23 (网络版彩图) 三维平衡滑翔空间对应倾侧角 σ

边界

Figure 23 (Color online) Bank angle σ boundary for 3D
equilibrium glide space
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图 24 (网络版彩图) Monte Carlo 打靶终端位置偏差

Figure 24 (Color online) Terminal error of position for
Monte Carlo simulation

图 25 Monte Carlo 打靶终端高度/速度偏差

Figure 25 Terminal error of altitude/velocity for Monte
Carlo simulation

为了验证制导方法在总体参数偏差下的鲁棒性能, 进行 Monte Carlo 打靶仿真, 在再入制导律的

每一个制导周期随机加入偏差. 为了保证飞行器的飞行安全且具有一定的鲁棒性, 仿真中引入了空

间裕度. 扰动情况下, 合理地放大空间裕度, 可以提高制导律的鲁棒性. 图 24 和 25 分别为 1000 次

Monte Carlo模拟打靶对应的终端位置偏差和终端速度高度偏差. 通过对仿真结果分析得出,终端位置

偏差绝大多数位于 5 km范围以内,所对应的 50%圆概率偏差 (CEP)小于 2.5 km,终端速度偏差小于

35 m/s,终端高度偏差小于 2 km,可以得出制导律在加入强参数扰动情况下依然具有较高的末端精度.

因此, 本文设计的基于三维平衡滑翔空间的自适应比例制导律具有较强的鲁棒性能.

通过分析可以得出,基于三维平衡滑翔空间的自适应比例导引法相对于传统的再入制导方法主要

有以下 5 个优点:
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(1) 不依赖于给定的标准轨迹, 无需调整制导参数, 能够自动适应飞行环境和制导任务的变化, 灵

活性较大;

(2) 制导算法生成的再入轨迹较为平滑, 除了弹道末段略有曲率外, 其大部分飞行弹道比较平滑;

(3) 借助三维平衡滑翔空间实现了将路径约束转化为攻角和倾侧角的约束, 降低了制导律的设计

难度;

(4)通过引入空间裕度,保证在较大扰动情况下再入过程不违背路径约束,实现了制导律机动性能

和鲁棒性能的兼顾, 这是常规制导律所不具备的性能;

(5) 该方法整个制导律的设计过程均采用解析表达式, 计算量小, 易于在线实现.

5 小结

本文在二维再入走廊的基础之上提出了三维再入走廊, 拓展了再入飞行走廊; 同时基于平衡滑翔

条件, 将高度 – 速度 – 攻角 (H-V-α) 三维再入走廊转化为了一种满足路程约束 (热流、过载和动压)

的三维平衡滑翔空间, 即倾侧角 – 速度 – 攻角 (σ-V-α), 将路径约束转化为对控制变量的约束, 避免了

在制导律的设计过程中对路径约束的考虑,同时可以将离线计算获得的三维再入走廊和三维平衡滑翔

空间与插值算法结合,在线快速获得再入走廊.基于三维平衡滑翔空间,将自适应比例制导律引入到了

再入制导律的设计中, 为了保证飞行器的安全飞行, 且使制导具有一定的鲁棒性, 引入了空间裕度, 即

在三维平衡滑翔空间的基础上进一步收缩可用空间, 实现了制导律机动性能和鲁棒性能的兼顾; 最后

针对制导律的自适应性和鲁棒性进行了综合仿真, 研究表明, 该制导律不但具有较强的自适应性和鲁

棒性, 同时还兼有较快的计算速度.
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Hypersonic entry guidance design based on three-dimensional
equilibrium glide space

Erlong SU1,2 & Jianjun LUO1*

1 Science and Technology on Aerospace Flight Dynamics Laboratory, Northwestern Polytechnical University, Xi’an

710072, China;

2 Science and Technology on Space Physics Laboratory, Beijing 100076, China

*E-mail: jjluo@nwpu.edu.cn

Abstract Three-dimensional entry corridors and three-dimensional equilibrium glide space concepts subject to

path constraints are proposed in this paper for the first time. The three-dimensional entry corridors including

H-V-α (altitude-velocity-attack angle) space and D-V-α (drag-velocity-attack angle) space are obtained offline

within which the entry vehicle flights will observe inequality path constraints. The α (bank angle-velocity-attack

angle) three-dimensional equilibrium glide space is achieved based on quasi-equilibrium glide condition. The piv-

otal trait of this three-dimensional equilibrium glide space concept is that it is capable of successfully converting

inequality path constraints consisting of heating rate, dynamic pressure and load into control variable constraints

which are bank angle and attack angle. The advantages and potential applications are investigated and presented

in this paper. The proportional terminal guidance law is introduced in the entry guidance which can fulfill the

integrated design of entry guidance and terminal guidance through applying the 3D equilibrium glide space. The

robustness and adaptiveness of the proportional guidance law based on 3D equilibrium glide space are verified

through simulations

Keywords hypersonic entry, path constraints conversion, three-dimensional entry corridor, three-dimensional

equilibrium glide space, adaptive guidance law
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