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摘　 要：针对预测－校正制导中侧向制导使用传统误差走廊制导法自适应能力差的问题，在不过多增

加计算量的前提下，提出一种基于飞行器侧向机动能力预测的再入制导算法。 利用纵向制导所得倾

侧角幅值函数计算飞行器再入时升力侧向分量均值，依此设计边界约束动态变化的横程走廊控制倾

侧角反转时机。 引入在线参数估计以抑制再入过程中大气密度和飞行器气动参数扰动对预测模型的

影响。 以 ＣＡＶ⁃Ｌ 高超声速飞行器为对象，进行再入制导仿真。 结果表明对不同航程的再入任务该制

导算法均能有效引导飞行器飞向目标，落点误差小，制导效果稳定。 Ｍｏｎｔｅ Ｃａｒｌｏ 仿真验证了制导算法

对再入初始状态偏差和过程扰动具有良好的自适应性和鲁棒性。
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　 　 再入制导的目的是在满足过程约束的前提下，
将飞行器准确地从再入点引导至目标点。 根据制导

指令产生方式的不同，再入制导法可分为标准轨道

制导法和预测－校正制导法两类。 标准轨迹制导法

已在航天飞机上成功应用，其特点是对制导系统的

在线计算能力要求不高，再入走廊约束在轨道设计

之初便可充分考虑，但当实际轨迹偏离标准轨道过

大时，制导性能会显著下降，且对不同的再入飞行任

务需要设计不同的标准轨道［１⁃２］。 在线轨迹优化是

标准轨迹制导法一个发展方向，随着优化算法的改

进和弹上计算能力的提高，凸优化等方法被用于标

准轨迹快速生成［３］。 预测－校正制导法不依赖标准

轨道，而是以期望的终端状态为目标，再入时不断根

据当前飞行状态预测终端状态，根据预测值与期望

值的偏差生成制导指令［４⁃５］。 该制导法对再入任务

不确定、再入初始条件变化和再入过程扰动的影响

具有很强的鲁棒性，具有比标准轨道制导法更高的

制导精度。
不论是标准轨道制导法还是预测－校正制导

法，都是将纵向与侧向制导分开处理，用倾侧角幅值

控制纵向制导，倾侧角符号控制侧向制导。 对于纵

向制导，标准轨道制导法根据再入任务事先设计好

纵向参考轨迹剖面，实际再入过程中利用当前状态

与参考值的偏差计算倾侧角幅值修正量，而预测－
校正制导法则根据再入运动方程实时预测终端状

态，采用迭代算法搜索满足纵向制导要求的倾侧角

幅值控制量，这是 ２ 种再入制导法的本质区别。 对

于侧向制导，２ 种方法一般都采取走廊约束方式，用
航向角误差走廊或横程走廊调整倾侧角符号，将飞

行器引向目标。 文献［６⁃１０］选取航向角偏差作为走

廊约束量，当航向角偏差大于边界值时倾侧角反转。
这种方法的缺点是随着再入飞行器逐渐接近目标

点，航向角偏差波动会越来越大，致使再入末端发生

多次反转。 文献［１１⁃１３］利用再入横程变化相对缓

慢的特点设计了漏斗形的横程走廊，避免再入末端

不必要的倾侧角反转。 文献［１４］为防止横程参数

超出走廊边界，用横程加横程微分项作为反转控制

量。 文献［１５］同时考虑航向角偏差和横程影响，将
两者加权得到归一化误差，用于侧向走廊约束量。
上述方法均需要根据再入情况的变化，再入任务纵、
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横程的大小人为调整侧向误差走廊边界，且此类方

法对再入过程中的升阻比扰动和环境变化影响适应

能力差。 文献［１６⁃２０］在纵向制导得到倾侧角幅值

函数后，利用侧向预测算法确定反转时机，并根据实

际升阻比进行调整。 这类方法制导精度高，自适应

能力强，但需要在每个制导周期内同时进行纵向制

导计算和侧向运动积分预测，计算量大，对弹上计算

机要求高。
针对上述问题，本文以预测－校正制导法为基

础，提出一种侧向机动能力预测的再入制导算法。
在纵向轨迹预测时对飞行器升力侧向分量进行求均

值计算，依此均值动态调整侧向走廊宽度，控制倾侧

角反转时机，并对大气密度和飞行器气动参数进行

在线估计与修正，提高预测算法收敛性。

１　 再入运动方程

高超声速飞行器一般采用无侧滑角、无动力滑

翔的方式再入，假设再入过程中其质量不变，考虑地

球引力 Ｊ２ 项摄动，在地心固联坐标系下建立无量纲

的三自由度再入运动方程［２１］

ｄ􀭵Ｖ
ｄ􀭰ｔ

＝ － 􀭺Ｄ － 􀭵ｇｒｓｉｎγ － 􀭵ｇϕｃｏｓγｓｉｎψ ＋

　 􀭺ω２
ｅ􀭰ｒｃｏｓϕ（ｓｉｎγｃｏｓϕ － ｃｏｓγｓｉｎψｓｉｎϕ） （１）

ｄγ
ｄ􀭰ｔ

＝
􀭵Ｌｃｏｓσ

􀭵Ｖ
＋

􀭵Ｖｃｏｓγ
􀭰ｒ

－
􀭵ｇｒｃｏｓγ

􀭵Ｖ
＋

　
􀭵ｇϕｓｉｎγｓｉｎψ

􀭵Ｖ
＋ ２􀭺ωｅｃｏｓψｃｏｓϕ ＋

　
􀭺ω２

ｅ􀭰ｒｃｏｓϕ（ｃｏｓγｃｏｓϕ ＋ ｓｉｎγｓｉｎψｓｉｎϕ）
􀭵Ｖ

（２）

ｄψ
ｄ􀭰ｔ

＝
􀭵Ｌｓｉｎσ
􀭵Ｖｃｏｓγ

－
􀭵Ｖｃｏｓγｃｏｓψｔａｎϕ

􀭰ｒ
－

　
􀭵ｇϕｃｏｓψ
􀭵Ｖｃｏｓγ

＋ ２􀭺ωｅ（ｔａｎγｓｉｎψｃｏｓϕ － ｓｉｎϕ） －

　
ω２

ｅ􀭰ｒｃｏｓψｓｉｎϕｃｏｓϕ
􀭵Ｖｃｏｓγ

（３）

ｄ􀭰ｒ
ｄ􀭰ｔ

＝ 􀭵Ｖｓｉｎγ （４）

ｄθ
ｄ􀭰ｔ

＝
􀭵Ｖｃｏｓγｃｏｓψ

􀭰ｒｃｏｓϕ
（５）

ｄϕ
ｄ􀭰ｔ

＝
􀭵Ｖｃｏｓγｓｉｎψ

􀭰ｒ
（６）

式中：（·） 表示无量纲量；􀭰ｔ 为时间；􀭵Ｖ 为高超声速飞

行器再入速度；γ 为航迹角；ψ 为航向角；􀭰ｒ 为飞行器

质心到地心的距离；θ 为经度；ϕ 为地心纬度；σ 为倾

侧角；􀭵Ｌ 和􀭺Ｄ分别为升力和阻力；􀭺ωｅ 为地球自转角速

度；􀭵ｇｒ 和 􀭵ｇϕ 分别为引力加速度径向分量和子午向分

量。 􀭵Ｌ，􀭺Ｄ，􀭵ｇｒ 和 􀭵ｇϕ 的计算公式如下所示：

􀭵Ｌ ＝
ρ􀭵Ｖ２ＣＬＳＲｅ

２ｍ
（７）

􀭺Ｄ ＝
ρ􀭵Ｖ２ＣＤＳＲｅ

２ｍ
（８）

􀭵ｇｒ ＝
１
􀭰ｒ２

１ － １．５Ｊ２·
３ｓｉｎ２ϕ － １

􀭰ｒ２
æ

è
ç

ö

ø
÷ （９）

􀭵ｇϕ ＝
３Ｊ２ｓｉｎϕｃｏｓϕ

􀭰ｒ４
（１０）

式中： ρ为大气密度；ｍ为飞行器质量；Ｓ为飞行器气

动参考面积；Ｒｅ 为地球赤道半径；ＣＬ 和 ＣＤ 分别是飞

行器升力系数和阻力系数，其值由飞行攻角 α 和马

赫数决定。
再入运动方程组中控制量为攻角 α 和倾侧角

σ。 由于攻角是影响再入机动范围、飞行器气动特

性和飞行热力学环境的直接因素，频繁且大幅调整

攻角将增加制导系统、姿控系统和热防护系统负担，
因此攻角一般事先设计成关于马赫数的分段线性函

数。
α ＝

α１，　 　 　 　 　 Ｍａ ≥ Ｍａ１；
Ｍａ － Ｍａ１

Ｍａ２ － Ｍａ１
（α２ － α１） ＋ α１，　 Ｍａ１ ＞ Ｍａ ≥ Ｍａ２；

α２，　 　 　 　 　 　 Ｍａ ＜ Ｍａ２

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１１）
式中： α１ 为最大飞行攻角；α２ 为最大升阻比对应攻

角；Ｍａ１ 和 Ｍａ２ 根据航程需求确定。 将倾侧角作为

再入主要控制量。 再入过程受热流、动压和过载约

束，再入终端要满足落点位置要求。

２　 预测－校正制导

高超声速飞行器再入飞行时，在一个制导周期

内，对再入纵向轨迹进行预测，根据航程偏差校正倾

侧角幅值，并利用纵向制导确定的倾侧角幅值函数

预测飞行器侧向机动能力，调整侧向走廊宽度，控制

·４２５·
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倾侧角符号。 得到倾侧角的幅值和符号后，就可以

根据当前飞行状态和再入运动方程（１） ～ （６）式，仿
真计算本制导周期内的三自由度再入轨迹。 进入下

一制导周期，如此循环，直到满足再入终端条件，使
飞行器飞向落点位置。 预测－校正制导逻辑框图如

图 １ 所示。

图 １　 预测－校正制导逻辑框图

２．１　 纵向制导

纵向制导通过纵向再入预测方程计算满足再入

纵向终端约束的飞行航程，与当前实际剩余航程比

较后利用牛顿割线法确定符合航程要求的倾侧角幅

值指令。
为快速积分预测纵向再入轨迹，在再入运动方

程（１）、（２）、（４）式的基础上，忽略地球自转影响及

引力摄动，可得仅与参数 􀭵Ｖ，γ，􀭰ｒ 相关的纵向再入预

测方程。
ｄ􀭵Ｖ
ｄ􀭰ｔ

＝ － 􀭺Ｄ － ｓｉｎγ
􀭰ｒ２

（１２）

ｄγ
ｄ􀭰ｔ

＝
􀭵Ｌｃｏｓσ

􀭵Ｖ
＋

􀭵Ｖｃｏｓγ
􀭰ｒ

－ ｃｏｓγ
􀭰ｒ２􀭵Ｖ

（１３）

ｄ􀭰ｒ
ｄ􀭰ｔ

＝ 􀭵Ｖｓｉｎγ （１４）

　 　 纵向制导要在线确定倾侧角幅值，需对其进行

参数化处理，将过程寻优问题转化为单参数搜索问

题。 令

｜ σ ｜ ＝

σｘ － σ１

Ｖｘ － Ｖ１
（Ｖ － Ｖ１） ＋ σ１，　 Ｖ１ ≥ Ｖ ≥ Ｖｘ；

σｘ － σ２

Ｖｘ － Ｖ２
（Ｖ － Ｖ２） ＋ σ２，　 Ｖｘ ＞ Ｖ ≥ Ｖ２

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１５）
式中： Ｖ１，Ｖ２ 和 Ｖｘ 分别为再入起始点、再入终端和再

入过程中某一时刻的速度；σ１，σ２ 和 σｘ 是与之相对

应的倾侧角幅值；Ｖ１，Ｖ２，Ｖｘ 和 σ１，σ２ 均为确定值。
在任意 Ｖ值下， ｜ σ ｜ 随σｘ 单调递增，参数σｘ 用来确

定随速度变化的倾侧角幅值曲线。
给定初始倾侧角幅值函数，在一个制导周期内，

以当前再入状态为初始量对纵向再入预测方程及

（１６） 式积分，忽略航向角偏差，可算出到再入终端

的预测航程。
ｄＳｐｒｅ

ｄ􀭰ｔ
＝
􀭵Ｖｃｏｓγ

􀭰ｒ
（１６）

　 　 实际剩余航程 Ｓｔｏｇｏ 为飞行器当前位置（θ，ϕ） 到

落点位置（θｆ，ϕｆ） 的大圆弧长。
Ｓｔｏｇｏ ＝ ａｒｃｃｏｓ［ｓｉｎϕｓｉｎϕｆ ＋ ｃｏｓϕｃｏｓϕｆｃｏｓ（θｆ － θ）］

（１７）
　 　 倾侧角幅值参数 σｘ 和预测航程 Ｓｐｒｅ 之间为单调

非线性关系，通过牛顿割线法可以快速搜寻到合适

的σｘ 值，使预测航程 Ｓｐｒｅ 等于剩余航程 Ｓｔｏｇｏ ，迭代计

算公式为

σｘ（ ｉ ＋ １） ＝ σｘ（ ｉ） －

　
σｘ（ ｉ） － σｘ（ ｉ － １）
Ｓｐｒｅ（ ｉ） － Ｓｐｒｅ（ ｉ － １）

［Ｓｐｒｅ（ ｉ） － Ｓｔｏｇｏ］ （１８）

由此能确定当前制导周期内的倾侧角幅值曲线，生
成纵向制导指令。
２．２　 侧向制导

侧向制导的目的是确定倾侧角反转时机，使飞

行器在侧向平面内飞向落点位置。 在满足落点精度

要求的前提下，再入过程倾侧角反转次数不宜过多，
以免加重姿控系统负担，且倾侧角反转还会引起再

入轨迹跳跃。
侧向制导一般通过基于漏斗曲线的开关控制方

式调整倾侧角符号。 飞行器再入前预先设计好航向

角或横程误差走廊边界，当实际再入过程中航向角

或横程偏差超过所设计的边界值时倾侧角符号反

转。 走廊边界的大小与纵向制导所得的倾侧角幅值

函数密切相关，因为较大的倾侧角幅值会增加升力

在侧向的分量，引起较大的航向角和横程变化，需要

·５２５·
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设计一个较大的误差走廊边界以避免倾侧角反转次

数过多；反之，较小的倾侧角幅值需要设计较小误差

走廊边界，以避免飞行器错过反转时机，无法到达落

点位置。 这类方法要求再入过程中倾侧角幅值函数

不能有较大的不确定性，且需要根据落点位置和纵、
横程的不同事先调整误差走廊边界。 在应对不同再

入任务或再入过程不确定性扰动较强的情况下，这
类方法自适应能力差，制导精度难以保证。

针对上述问题，可设计走廊边界动态变化的侧

向制导策略。 在当前制导周期内，通过纵向制导确

定倾侧角幅值函数后，利用纵向预测轨迹参数可计

算飞行器升力侧向分量的均值 Ｊ，用以表征飞行器

侧向机动能力。

Ｊ ＝ １
􀭰ｔｆ － 􀭰ｔｎ

∫􀭰ｔ ｆ
􀭰ｔｎ

􀭵Ｌｓｉｎ ｜ σ ｜ ｄ􀭰ｔ （１９）

式中： 􀭰ｔｎ 为当前时刻；􀭰ｔｆ 为预测终端时刻。
再入过程中飞行器到落点的视线角为

ψＬＯＳ ＝ ａｒｃｔａｎ
ｓｉｎ（θｆ － θ）

ｃｏｓϕｔａｎφｆ － ｓｉｎϕｃｏｓ（θｆ － θ）
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

（２０）
航向角偏差 Δψ 定义为从飞行器指向落点的矢量与

速度在当地水平面投影矢量之间的夹角。
Δψ ＝ ９０° － ψ － ψＬＯＳ （２１）

横程 χ 与 Ｓｔｏｇｏ，Δψ 的关系为
χ ＝ ａｒｃｓｉｎ（ｓｉｎＳｔｏｇｏｓｉｎΔψ） （２２）

　 　 再入过程中，相对于航向角偏差，横程变化较为

平缓稳定，故选取横程作为侧向走廊约束量。 飞行

器侧向机动能力越强，横程走廊边界可设置地越大，
减少倾侧角反转次数，同时，为确保侧向落点精度，
飞行器越接近目标点，走廊边界应该越小，即边界值

随剩余航程 Ｓｔｏｇｏ的减小而减小。 因此，设计如（２３）
式所示的横程走廊边界，其值根据再入飞行器侧向

机动能力动态调整。

Δχ ＝ ｃＳｔｏｇｏ Ｊ （２３）
式中， ｃ 为横程走廊边界系数。 ｃ 越小横程走廊约束

越严格，再入过程倾侧角反转次数越多，侧向制导精

度越高，反之，约束越宽松，反转次数越少，侧向制导

精度越低。 在不引起纵向再入轨迹频繁跳跃和增加

姿控系统负担的前提下，应尽量选择较小的走廊边

界系数。
侧向制导策略可表述为：当横程满足 ｜ χ ｜ ＜ Δχ

的条件时，倾侧角符号保持不变，当横程超出走廊边

界值时，倾侧角符号反转，并维持当前符号继续飞

行，直到下次横程超出另一侧走廊边界值时再次反

号。 其表达式描述为

ｓｇｎ（σ） ＝
１， χ ≥ Δχ

ｓｇｎ（σ）， － Δχ ＜ χ ＜ Δχ
－ １， χ ≤－ Δχ

ì

î

í

ïï

ïï

（２４）

２．３　 参数估计

高超声速飞行器再入过程中大气密度、风场等

参数的不确定性扰动对气动力影响较大。 为提高纵

向再入预测的准确性，需根据实际飞行状态对标准

大气模型进行修正。
由惯性测量组合的输出可得再入时升力加速度

和阻力加速度的测量值，分别记为 ａ^Ｌ 和 ａ^Ｄ。 利用阻

力加速度计算公式，能算出对应阻力加速度 ａ^Ｄ 的大

气密度估计值 ρ^

ρ^ ＝
２ａ^Ｄ

Ｖ２

ｍ
ＣＤＳ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｎｏｍ
（２５）

式中， （·） ｎｏｍ 表示标称气动参数。
由大气密度估计值 ρ^ 和标称大气密度 ρｎｏｍ 可以

得到大气密度修正因子 Ｋρ

Ｋρ ＝
ρ^

ρｎｏｍ
（２６）

　 　 纵向再入预测时，用（２６）式计算的大气密度修

正因子对标称大气密度进行修正，修正后的大气密

度为

ρ ＝ Ｋρρｎｏｍ （２７）
　 　 实际应用中，惯性测量组合输出的阻力加速度

ａ^Ｄ 是带有测量噪声的信号，需采用一阶低通滤波器

对大气密度修正因子 Ｋρ 进行消噪处理。

Ｋρ（ ｉ） ＝ （１ － ｋτ
ρ）Ｋρ（ ｉ － １） ＋ ｋτ

ρ·
ρ^

ρｎｏｍ
（２８）

式中： Ｋρ（ ｉ） 表示当前时刻大气密度修正因子，Ｋρ（ ｉ
－ １） 为上一时刻值；ｋτ

ρ 为一阶低通滤波器增益系

数。 ｋτ
ρ在０ ～ １之间取值，其值越趋近于０，对高频波

动的抑制效果越明显，ｋτ
ρ的计算式为

ｋτ
ρ ＝ １ － ｅｘｐ － Δｔ

τρ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （２９）

式中： τρ 为滤波器时间常数；Δｔ 是惯性测量组合输

出信号的间隔时间。
再入过程中环境因素和飞行器自身不确定性偏

差对实际升阻比有很大影响。 因此，升阻比在线修

正也是提高纵向预测精度的重要环节。 与大气密度

修正方法相同，设升阻比修正因子 ＫＬ ／ Ｄ 为

·６２５·
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ＫＬ ／ Ｄ ＝ Ｌ^ ／ Ｄ^
（Ｌ ／ Ｄ） ｎｏｍ

（３０）

式中： Ｌ^ ／ Ｄ^ 是升阻比估计值，其计算式为（３１） 式；
（Ｌ ／ Ｄ） ｎｏｍ 是标称升阻比，其计算式见（３２） 式。

Ｌ^ ／ Ｄ^ ＝
ａ^Ｌ

ａ^Ｄ
（３１）

（Ｌ ／ Ｄ） ｎｏｍ ＝
ＣＬ

ＣＤ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｎｏｍ

（３２）

　 　 同样，对升阻比修正因子 ＫＬ ／ Ｄ 进行一阶低通滤

波消噪处理。

ＫＬ ／ Ｄ（ ｉ） ＝ （１ － ｋτ
Ｌ ／ Ｄ）ＫＬ ／ Ｄ（ ｉ － １） ＋ ｋτ

Ｌ ／ Ｄ·
（ Ｌ^ ／ Ｄ^）

（Ｌ ／ Ｄ） ｎｏｍ

（３３）

ｋτ
Ｌ ／ Ｄ ＝ １ － ｅｘｐ － Δｔ

τＬ ／ Ｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （３４）

　 　 根据修正的大气密度和升阻比可得纵向再入预

测时的升力和阻力修正值分别为

􀭵Ｌ ＝ １
２
Ｋρ（ ｉ）ρｎｏｍ

􀭵Ｖ２ＫＬ ／ Ｄ（ ｉ）
ＣＬＳ
ｍ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｎｏｍ

Ｒｅ （３５）

􀭺Ｄ ＝ １
２
Ｋρ（ ｉ）ρｎｏｍ

􀭵Ｖ２ ＣＤＳ
ｍ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｎｏｍ

Ｒｅ （３６）

３　 仿真验证

仿真计算以高超声速再入飞行器ＣＡＶ⁃Ｌ 为对

象，质量ｍ＝ ８１６．４８ ｋｇ，气动参考面积Ｓ＝ ０．３２２ ５８ ｍ２，
升、阻力系数参见文献［２１］。 攻角曲线参数为：α１ ＝
２０°，α２ ＝ １０°，Ｍａ１ ＝ １８，Ｍａ２ ＝ １６，再入过程中攻角速

度不超过 ２° ／ ｓ。 倾侧角幅值曲线参数为：Ｖ１ ＝ ７ ０００
ｍ ／ ｓ，Ｖｘ ＝ ５ ６００ ｍ ／ ｓ，Ｖ２ ＝ ０ ｍ ／ ｓ，σ１ ＝ ５６°，σ２ ＝ ６９°，倾
侧角幅值限制在 ５° ～ ８０°之间，角速度不超过 ５° ／ ｓ。
横程走廊边界系数 ｃ 取 ０．４５。 一阶低通滤波器时间

常数 τρ ＝ １， τＬ ／ Ｄ ＝ １。 目标点经纬坐标为 （ ２４２°，
３４°），海拔高度 ３００ ｍ。 ＵＳＳＡ⁃１９７６ 标准大气模型

用于三自由度再入轨迹仿真，简化的指数大气模型

用于纵向再入预测。 制导周期采用变步长形式，再
入初期预测－校正制导间隔为 １００ ｓ，随着飞行器接

近目标点，逐渐提高至 ５ ｓ。 再入制导仿真以飞行器

当前高度接近目标高度（高度差小于 １ ｋｍ）时剩余

航程 Ｓｔｏｇｏ不再减小为终止条件。
３．１　 标准情况下再入制导仿真

为验证所提制导算法的有效性和自适应能力，

在目标点位置不变的情况下，选取不同再入点进行

再入过程仿真，并与使用传统侧向制导方法的预测

－校正制导再入仿真结果进行对比。
设再入初始状态如表 １ 所示。 算例 １ ～ ３ 的再

入初始经、纬度不同，到目标点的航程依次减小，其
他初始参数均相同。

表 １　 再入初始状态

初始状态
算例

１ ２ ３
经度（θ０） ／ （°） １１５ １４７ １７２

地理纬度（Ｂ０） ／ （°） １０ １５ ２０
几何高度（ｈ０） ／ ｋｍ １００ １００ １００

速度（Ｖ０） ／ （ｍ·ｓ－１） ７ ３１５．２ ７ ３１５．２ ７ ３１５．２
航迹角（γ０） ／ （°） －１．５ －１．５ －１．５
航向角（ψ０） ／ （°） ３０ ３０ ３０

用侧向机动能力预测制导法、传统的航向角误

差走廊侧向制导法和横程走廊侧向制导法分别以算

例 １～３ 的参数为初始状态进行再入制导仿真。 航

向角误差走廊参数设置为：当速度大于 ２ ５００ ｍ ／ ｓ
时，走廊边界值为 ２０°；当速度在 ２ ５００～７ ００ ｍ ／ ｓ 之
间时，走廊边界值由 ２０°线性减小至 ５°；当速度小于

７００ ｍ ／ ｓ 时，走廊边界值为 ５°。 横程走廊参数设置

为：当速度大于 ３ ０００ ｍ ／ ｓ 时，走廊边界值为 ４．３°；
当速度在 ３ ０００ ～ ２ ０００ ｍ ／ ｓ 之间时，走廊边界值由

４．３°线性减小至 ０．３°；当速度小于 ２ ０００ ｍ ／ ｓ 时，走
廊边界值为 ０．３°。

侧向机动能预测制导法再入仿真结果见表 ２，
图 ２ 为再入纵向轨迹，图 ３ 为地面投影航迹曲线。
航向角误差走廊制导法的再入仿真结果见表 ３，地
面航迹如图 ４ 所示。 横程走廊制导法的再入仿真结

果见表 ４，地面航迹如图 ５ 所示。 由表 ２ 可以看出，
针对不同航程任务，侧向机动能力预测制导法均能

够将飞行器引导至目标点处，不需要重新设计侧向

走廊或人为调整侧向制导参数，制导精度高，最大落

点误差小于 ５ ｋｍ，且落点精度稳定，倾侧角反转 ３ ～
４ 次，相对较少；表 ３ 结果显示航向角误差走廊制导

法的落点精度不稳定，以算例 １ 为初始状态再入时，
落点误差很小，只有 １．９４４ ｋｍ，但随着任务航程的减

小落点误差反而增大，算例 ２ 和算例 ３ 的落点误差

分别达到了 １２．３５５ ｋｍ 和 １６．８４６ ｋｍ，且再入任务航

程大时倾侧角反转次数多，算例 １ 反转 ７ 次，明显高

于侧向机动能力预测制导法算例 １ 的 ４ 次；由表 ４

·７２５·
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可见横程走廊制导法无法胜任不同航程的再入任

务，在算例 ３ 的情况下落点误差达到 ４００ ｋｍ 以上，
已无法飞向目标点位置，如图 ５ 中虚线所示。

图 ２　 侧向机动能力预测制导法　 　 　 　 图 ３　 侧向机动能力预测制导法　 　 　 　 图 ４　 航向角误差走廊制导法

再入高度－速度曲线 地面航迹曲线 地面航迹曲线

表 ２　 侧向机动能力预测制导法仿真结果

落点参数
算例

１ ２ ３
经度（θｆ） ／ （°） ２４１．９７７ ２４１．９５６ ２４２．０３５

地理纬度（Ｂｆ） ／ （°） ３３．９７７ ３３．９８２ ３３．９８１
几何高度（ｈｆ） ／ ｋｍ ０．４８５ ０．８０７ ０．６７７

航程 ／ ｋｍ １２ ６０５ ９ ５４１ ６ ９８８
落点误差 ／ ｋｍ ３．３４３ ４．５０５ ３．８７９

倾侧角反转次数 ４ ４ ３

表 ３　 航向角误差走廊制导法再入仿真结果

落点参数
算例

１ ２ ３
经度（θｆ） ／ （°） ２４２．００３ ２４２．１２４ ２４２．００９

地理纬度（Ｂｆ） ／ （°） ３４．０１６ ３３．９６０ ３３．８４９
几何高度（ｈｆ） ／ ｋｍ １．１６５ １．２５０ １．２１８

落点误差 ／ ｋｍ １．９４４ １２．３５５ １６．８４６
倾侧角反转次数 ７ ６ ３

表 ４　 横程走廊制导法再入仿真结果

落点参数
算例

１ ２ ３
经度（θｆ） ／ （°） ２４２．００８ ２４１．９７８ ２４６．２５９

地理纬度（Ｂｆ） ／ （°） ３３．８３６ ３４．０１９ ３２．７９５
几何高度（ｈｆ） ／ ｋｍ １．２３０ ０．７９７ ０．８４５

落点误差 ／ ｋｍ １８．１８０ ２．９４９ ４１８．０６６
倾侧角反转次数 ４ ５ ２

图 ６ 给出了侧向机动能力预测制导法再入仿真

３ 种算例的横程变化曲线，其中实线表示再入横程，
点划线表示相应横程走廊边界。 图 ７ 是各算例再入

图 ５　 横程走廊制导法地面航迹曲线

图 ６　 侧向机动能力预测制导法再入横程变化曲线

过程中倾侧角变化曲线。 算例 １ 航程最大，纵向制

·８２５·
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导将得出一条取值较小的倾侧角幅值曲线，以满足

纵向航程要求，而较小的倾侧角幅值会减小升力侧

向分量，使飞行器侧向机动能力变弱，因此由（２３）
式给出的横程走廊边界整体较小。 反之，算例 ３ 航

程最小，再入时倾侧角幅值较大，飞行器侧向机动能

力强，走廊边界相对就大。 横程走廊边界随剩余航

程的减小而收缩。 由仿真结果可知根据飞行器侧向

机动能力动态调整的走廊边界能有效约束再入横

程，使飞行器飞向目标点时横程趋近于 ０。

图 ７　 侧向机动能力预测制导法再入倾侧角变化曲线

３．２　 扰动状态下再入制导仿真

为验证侧向机动能力预测制导法的抗干扰能力

和鲁棒性，分别对存在初始状态偏差和再入过程扰

动的情况进行仿真。
３．２．１　 初始状态偏差仿真

由于再入初始位置对制导的影响在 ３．１ 节已经

讨论，因此以表 １ 算例 ２ 的再入初始状态为基础，仅
考虑除经、纬度以外的参数偏差情况，进行再入

仿真。
表 ５　 初始状态偏差再入仿真结果

落点参数

初始状态偏差

Δｈ０

（－２ ｋｍ）

ΔＶ０

（－２００ ｍ ／ ｓ）

Δγ０

（＋０．６°）

Δψ０

（－１０°）

经度 （θｆ） ／ （°） ２４１．９５４ ２４１．９８７ ２４２．０６０ ２４２．０２８

地理纬度（Ｂｆ） ／ （°） ３３．９７９ ３３．９６５ ３４．０３６ ３４．０４６

几何高度（ｈｆ） ／ ｋｍ ０．８０７ ０．５１４ ０．８５６ ０．６４３

落点误差 ／ ｋｍ ４．８５２ ４．０４８ ６．８０３ ５．７４８

倾侧角反

转次数
４ ４ ３ ３

图 ８　 初始状态偏差仿真地面航迹曲线

仿真结果见表 ５，地面航迹曲线如图 ８ 所示。
由此可以看出，对存在初始状态偏差的再入飞行情

况，侧向机动能力预测制导法具有良好且稳定的制

导性能。
３．２．２　 再入过程扰动仿真

考虑再入过程中大气密度、飞行器质量和升、阻
力系数偏差的影响，进行 Ｍｏｎｔｅ Ｃａｒｌｏ 仿真。 仍以表

１ 算例 ２ 的参数为再入初始状态，再入过程中，大气

密度偏差在 ± ２０％的范围内，飞行器质量偏差为

±５％，升、阻力系数偏差均为±１５％，以上偏差均匀

分布，进行 １ ０５０ 次再入仿真计算。 图 ９ 为 ＣＡＶ⁃Ｌ
再入航迹，落点散布如图 １０ 所示。 结果表明，最大

落点误差为 ９．７１ ｋｍ，圆概率误差（ＣＥＰ）为 ４．５３ ｋｍ，
由此可见侧向机动能力预测制导法可靠有效。

图 ９　 再入过程扰动仿真航迹曲线

以其中一次再入仿真为例，实际再入大气密度

为 ＵＳＳＡ⁃１９７６ 标准模型的 ９０％，纵向再入预测使用

双参数指数大气模型作为标称值，ＣＡＶ⁃Ｌ 实际升力

系数是标称值的 １０５％，阻力系数是标称值的 ９５％。
再入过程中对大气密度和 ＣＡＶ⁃Ｌ 升阻比的在线参

数估计结果如图 １１ 和图 １２ 所示。 可以看出，纵向

·９２５·
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制导时预测再入轨迹所用的大气密度和升阻比修正

值均能较好贴近实际值，保证轨迹预测精度。 引入

在线参数估计增强了预测－校正制导算法对再入过

程扰动的鲁棒性。

图 １０　 再入过程扰动仿真落点散布　 　 　 　 图 １１　 大气密度在线修正　 　 　 　 　 图 １２　 ＣＡＶ⁃Ｌ 升阻比在线修正

４　 结　 论

针对高超声速飞行器再入问题，在预测－校正

制导法的基础上，提出了一种根据侧向机动能力预

测来实时改变横程走廊边界的侧向制导算法。 仿真

分析表明：
１） 依据预测的飞行器升力侧向分量均值调整

横程走廊约束可以有效控制再入侧向运动，引导再

入飞行器飞向目标；
２） 该算法比数值预测搜索倾侧角反转时机的

方法计算量要小，比传统侧向误差走廊制导方法自

适应能力要强；
３） 对再入初始状态和过程扰动均具有较好鲁

棒性。
因而，文中所提算法在适应不同航程任务需求，

保持制导精度稳定性方面具有一定参考价值，能进

一步增强预测－校正制导法的鲁棒性。

参考文献：

［１］　 ＧＲＥＧ Ａ Ｄ． Ｐｒｏｆｉｌｅ⁃Ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ Ｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ｕｓｉｎｇ Ｌｉｎｅａｒ Ｑｕａｄｒａｔｉｃ Ｒｅｇｕｌａｔｏｒ Ｔｈｅｏｒｙ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ
Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔ， Ｍｏｎｔｅｒｅｙ， ２００２

［２］　 ＣＵＲＴＩＳ Ｚ， ＧＲＥＧ Ｄ， ＪＯＨＮ Ｈ． Ａｎ Ａｕｔｏｍａｔｅｄ Ｍｅｔｈｏｄ ｔｏ Ｃｏｍｐｕｔｅ Ｏｒｂｉｔａｌ Ｒｅｅｎｔｒｙ Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ ｗｉｔｈ Ｈｅａｔｉｎｇ Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［ Ｊ］．
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ， ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２００３， ２６（４）： ５２３⁃５２９

［３］　 王劲博， 崔乃刚， 郭继峰， 等． 火箭返回着陆问题高精度快速轨迹优化算法［ Ｊ］． 控制理论与应用， ２０１８， ３５（３）：
３８９⁃３９８
ＷＡＮＧ Ｊｉｎｂｏ， ＣＵＩ Ｎａｉｇａｎｇ， ＧＵＯ Ｊｉｆｅｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｈｉｇｈ Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ Ｒａｐｉｄ Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｆｏｒ Ｌａｕｎｃｈ Ｖｅｈｉｃｌｅ
Ｌａｎｄｉｎｇ［Ｊ］． Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｔｈｅｏｒｙ ＆ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ， ２０１８， ３５（３）： ３８９⁃３９８ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［４］ 　 ＨＡＭＥＬ Ｊ Ｆ， ＬＡＦＯＮＴＡＩＮＥ Ｊ Ｄ． Ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ ｔｏ ｔｈｅ Ａｎａｌｙｔｉｃａｌ Ｐｒｅｄｉｃｔｏｒ⁃Ｃｏｒｒｅｃｔｏｒ Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ Ａｐｐｌｉｅｄ ｔｏ Ｍａｒｓ
Ａｅｒｏｃｐｔｕｒｅ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ， ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２００６， ２９（４）： １０１９⁃１０２２

［５］　 ＬＵ Ｐ． Ｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ： Ａ Ｕｎｉｆｉｅｄ Ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ， ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２０１４， ３７（３）： ７１３⁃７２８
［６］　 王智， 唐硕， 闫晓东． 高超声速滑翔飞行器约束预测校正再入制导［Ｊ］． 飞行力学， ２０１２， ３０（２）： １７５⁃１８０

ＷＡＮＧ Ｚｈｉ， ＴＡＮＧ Ｓｈｕｏ， ＹＡＮ Ｘｉａｏｄｏｎｇ． Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ Ｐｒｅｄｉｃｔｏｒ⁃Ｃｏｒｒｅｃｔｏｒ Ｒｅｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｆｏｒ Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ Ｇｌｉｄｅ Ｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．
Ｆｌｉｇｈｔ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２０１２， ３０（２）： １７５⁃１８０ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［７］　 梁子璇， 任章． 基于在线气动参数修正的预测制导方法［Ｊ］． 北京航空航天大学学报， ２０１３， ３９（７）： ８５３⁃８５７
ＬＩＡＮＧ Ｚｉｘｕａｎ， ＲＥＮ Ｚｈａｎｇ． Ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅ Ｒｅｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｗｉｔｈ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ Ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ｏｎｌｉｎｅ Ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂｅｉｊｉｎｇ
Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１３， ３９（７）：８５３⁃８５７ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［８］　 ＷＡＮＧ Ｚｈｉ， ＺＨＡＮＧ Ｒａｎ， ＬＩ Ｈｕｉｆｅｎｇ． Ｈｙｂｒｉｄ Ｒｅ⁃Ｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｆｏｒ Ｒｅｕｓａｂｌｅ Ｌａｕｎｃｈ Ｖｅｈｉｃｌｅ［Ｃ］∥２０１４ Ａｓｉａ⁃Ｐａｃｉｆｉｃ Ｉｎｔｅｒ⁃
ｎａｔｉｏｎａｌ Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ ｏｎ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１５： ９９９⁃１００４

·０３５·



第 ３ 期 石国祥，等：基于侧向机动能力预测的高超声速飞行器再入制导算法研究

［９］　 宋剑爽， 胡钰， 洪蓓， 等． 通用高速飞行器预测校正再入制导方法研究［Ｊ］． 导弹与航天运载技术， ２０１６， ３４８： ３４⁃３８
ＳＯＮＧ Ｊｉａｎｓｈｕａｎｇ， ＨＵ Ｙｕ， ＨＯＮＧ Ｂｅｉ， ｅｔ ａｌ． Ｐｒｅｄｉｃｔｏｒ⁃Ｃｏｒｒｅｃｔｏｒ Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｆｏｒ Ｃｏｍｍｏｎ Ａｅｒｏ Ｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］． Ｍｉｓｓｉｌｅｓ ａｎｄ Ｓｐａｃｅ
Ｖｅｈｉｃｌｅｓ， ２０１６， ３４８： ３４⁃３８ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１０］ 程阳， 程林， 张庆振， 等． 基于在线约束限制的飞行器预测校正制导［ Ｊ］． 北京航空航天大学学报， ２０１７， ４３（１０）：
２１４３⁃２１５３
ＣＨＥＮＧ Ｙａｎｇ， ＣＨＥＮＧ Ｌｉｎ， ＺＨＡＮＧ Ｑｉｎｇｚｈｅｎ， ｅｔ ａｌ． Ａｉｒｃｒａｆｔ Ｐｒｅｄｉｃｔｏｒ⁃Ｃｏｒｒｅｃｔｏｒ Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｏｎｌｉｎｅ Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ Ｌｉｍｉｔ
Ｅｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１７， ４３（１０）： ２１４３⁃２１５３ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１１］ 王青， 冉茂鹏， 赵洋． 基于预测校正法的高超声速飞行器再入制导［ Ｊ］． 北京航空航天大学学报， ２０１３， ３９（１２）：
１５６３⁃１５６７
ＷＡＮＧ Ｑｉｎｇ， ＲＡＮ Ｍａｏｐｅｎｇ， ＺＨＡＯ Ｙａｎｇ． Ｒｅｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｆｏｒ Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ Ｖｅｈｉｃｌｅ Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｐｒｅｄｉｃｔｏｒ⁃Ｃｏｒｒｅｃｔｏｒ Ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１３， ３９（１２）： １５６３⁃１５６７ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１２］ 冉茂鹏， 王青， 莫华东， 等． 基于自适应神经模糊系统的高超声速飞行器再入预测制导［Ｊ］． 兵工学报， ２０１４， ３５（１２）：
２０１６⁃２０２２
ＲＡＮ Ｍａｏｐｅｎｇ， ＷＡＮＧ Ｑｉｎｇ， ＭＯ Ｈｕａｄｏｎｇ， ｅｔ ａｌ． ＡＮＦＩＳ⁃Ｂａｓｅｄ Ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅ Ｒｅｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｆｏｒ Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ Ｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｊ］． Ａｃｔａ
Ａｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ， ２０１４， ３５（１２）： ２０１６⁃２０２２ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１３］ ＹＯＮＧ Ｅｎｍｉ， ＱＩＡＮ Ｗｅｉｑｉ， ＨＥ Ｋａｉｆｅｎｇ． Ａｎ Ａｄａｐｔｉｖｅ Ｐｒｅｄｉｃｔｏｒ⁃Ｃｏｒｒｅｃｔｏｒ Ｒｅｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｓｅｌｆ⁃Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ Ｗａｙ⁃Ｐｏｉｎｔｓ
［Ｊ］． Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１４， ３９： ２１１⁃２２１

［１４］ 李惠峰， 谢陵． 基于预测校正方法的 ＲＬＶ 再入制导律设计［Ｊ］． 北京航空航天大学学报， ２００９， ３５（１１）： １３４４⁃１３４８
ＬＩ Ｈｕｉｆｅｎｇ， ＸＩＥ Ｌｉｎｇ． Ｒｅｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ｌａｗ Ｄｅｓｉｇｎ ｆｏｒ ＲＬＶ Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｐｒｅｄｉｃｔｏｒ⁃Ｃｏｒｒｅｃｔｏｒ Ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｕｎｉ⁃
ｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２００９， ３５（１１）： １３４４⁃１３４８ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１５］ 赵江， 周锐． 基于倾侧角反馈控制的预测校正再入制导方法［Ｊ］． 兵工学报， ２０１５， ３６（５）： ８２３⁃８３０
ＺＨＡＯ Ｊｉａｎｇ， ＺＨＯＵ Ｒｕｉ． Ｐｒｅｄｉｃｔｏｒ⁃Ｃｏｒｒｅｃｔｏｒ Ｒｅｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｆｅｅｄｂａｃｋ Ｂａｎｋ Ａｎｇｌｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ ［ Ｊ ］． Ａｃｔａ
Ａｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ， ２０１５， ３６（５）： ８２３⁃８３０ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１６］ ＳＨＥＮ Ｚｕｏｊｕｎ， ＬＵ Ｐｉｎｇ． Ｄｙｎａｍｉｃ Ｌａｔｅｒａｌ Ｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ｌｏｇｉｃ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ， ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２００４， ２７
（６）： ９４９⁃９５９

［１７］ ＬＵ Ｐｉｎｇ． Ｐｒｅｄｉｃｔｏｒ⁃ｃｏｒｒｅｃｔｏｒ Ｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｆｏｒ Ｌｏｗ Ｌｉｆｔｉｎｇ Ｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ
ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔ， Ｈｉｌｔｏｎ Ｈｅａｄ， Ｓｏｕｔｈ Ｃａｒｏｌｉｎａ， ２００７： ６４２５

［１８］ ＸＵＥ Ｓｏｎｇｂａｉ， ＬＵ Ｐｉｎｇ． Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ Ｐｒｅｄｉｃｔｏｒ⁃Ｃｏｒｒｅｃｔｏｒ Ｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ， ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ．
２０１０， ３３（４）： １２７３⁃１２８１

［１９］ 郭继峰， 傅瑜， 崔乃刚． 三维自主再入制导方法［Ｊ］． 控制与决策， ２０１３， ２８（５）： ６８８⁃６９４
ＧＵＯ Ｊｉｆｅｎｇ， ＦＵ Ｙｕ， ＣＵＩ Ｎａｉｇａｎｇ． Ｔｈｒｅｅ Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ Ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ Ｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］． Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ｄｅｃｉｓｉｏｎ， ２０１３， ２８
（５）： ６８８⁃６９４

［２０］ 王涛， 张洪波， 朱如意， 等． 考虑阻力加速度的再入预测⁃校正制导算法［Ｊ］． 宇航学报， ２０１７， ３８（２）： １４３⁃１５１
ＷＡＮＧ Ｔａｏ， ＺＨＡＮＧ Ｈｏｎｇｂｏ， ＺＨＵ Ｒｕｙｉ， ｅｔ ａｌ． Ｐｒｅｄｉｃｔｏｒ⁃Ｃｏｒｒｅｃｔｏｒ Ｒｅｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｄｒａｇ Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１７， ３８（２）： １４３⁃１５１ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２１］ 胡正东． 天基对地打击武器轨道规划与制导技术研究［Ｄ］． 长沙： 国防科学技术大学， ２００９
ＨＵ Ｚｈｅｎｇｄｏｎｇ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ Ｐｌａｎｎｉｎｇ ａｎｄ Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｆｏｒ Ｓｐａｃｅ⁃Ｂａｓｅｄ Ｓｔｒｉｋｅ Ｗｅａｐｏｎ［Ｄ］． Ｃｈａｎｇｓｈａ： Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｕｎｉｖｅｒ⁃
ｓｉｔｙ ｏｆ Ｄｅｆｅｎｓｅ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２００９ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

·１３５·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３８ 卷

Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｏｆ Ｒｅｅｎｔｒｙ Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｆｏｒ Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ Ｖｅｈｉｃｌｅ Ｂａｓｅｄ ｏｎ
Ｌａｔｅｒａｌ Ｍａｎｅｕｖｅｒａｂｉｌｉｔｙ Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ＳＨＩ Ｇｕｏｘｉａｎｇ１，２， ＺＨＡＮＧ Ｋｅ１， ＷＡＮＧ Ｐｅｉ１， ＨＡＮ Ｚｈｉｇｕｏ１

１．Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２， Ｃｈｉｎａ；
２．Ｘｉ′ａｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｓｐａｃｅ Ｒａｄｉｏ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１０１００， Ｃｈｉｎａ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ａｉｍｉｎｇ ａｔ ｔｈｅ ｐｒｏｂｌｅｍ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ｅｒｒｏｒ ｃｏｒｒｉｄｏｒ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｍｅｔｈｏｄ ｈａｓ ｐｏｏｒ ａｄａｐｔａｂｉｌｉｔｙ ｉｎ ｌａｔｅｒａｌ
ｇｕｉｄａｎｃｅ ｏｆ ｐｒｅｄｉｃｔｏｒ⁃ｃｏｒｒｅｃｔｏｒ ｇｕｉｄａｎｃｅ， ａｎ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｏｆ ｒｅｅｎｔｒｙ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｖｅｈｉｃｌｅ ｌａｔｅｒａｌ ｍａｎｅｕｖｅｒ⁃
ａｂｉｌｉｔｙ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｗｉｔｈｏｕｔ ｉｎｃｒｅａｓｉｎｇ ｔｈｅ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｔｏｏ ｍｕｃｈ． Ｔｈｅ ｌａｔｅｒａｌ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ ｍｅａｎ ｖａｌｕｅ ｏｆ ｌｉｆｔ
ａｔ ｒｅｅｎｔｒｙ ｉｓ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｂｙ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ｂａｎｋ ａｎｇｌｅ ｍａｇｎｉｔｕｄｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｆｒｏｍ ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｇｕｉｄａｎｃｅ． Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ
ｔｏ ｔｈｅ ａｂｏｖｅ⁃ｍｅｎｔｉｏｎｅｄ， ａ ｃｒｏｓｓｒａｎｇｅ ｃｏｒｒｉｄｏｒ ｗｉｔｈ ｄｙｎａｍｉｃ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ ｉｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｔｏ ｃｏｎｔｒｏｌ ｂａｎｋ ａｎｇｌｅ
ｒｅｖｅｒｓａｌ ｔｉｍｉｎｇ． Ｏｎｌｉｎｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｉｓ ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ ｔｏ ｓｕｐｐｒｅｓｓ ｔｈｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ ｄｅｎｓｉｔｙ ａｎｄ
ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｏｎ ｔｈｅ ｐｒｅｄｉｃｔｏｒ ｍｏｄｅｌ． Ｔｈｅ ＣＡＶ⁃Ｌ， ａ ｋｉｎｄ ｏｆ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅ， ｉｓ ｕｓｅｄ ａｓ
ａｎ ｏｂｊｅｃｔ ｔｏ ｃａｒｒｙ ｏｕｔ ｒｅｅｎｔｒｙ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ． Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｇｕｉｄａｎｃｅ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｃａｎ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ ｇｕｉｄｅ
ｖｅｈｉｃｌｅ ｔｏ ｔａｒｇｅｔ ｆｏｒ ｒｅｅｎｔｒｙ ｍｉｓｓｉｏｎｓ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｒａｎｇｅ， ｔｈｅ ｌａｎｄｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ｅｒｒｏｒ ａｒｅ ｓｍａｌｌ ａｎｄ ｔｈｅ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｅｆｆｅｃｔ ｉｓ
ｓｔａｂｌｅ． Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ ｖｉａ Ｍｏｎｔｅ Ｃａｒｌｏ ｍｅｔｈｏｄ ｖｅｒｉｆｙ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｇｕｉｄａｎｃｅ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｈａｓ ａ ｇｏｏｄ ａｄａｐｔａｂｉｌｉｔｙ ａｎｄ
ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ ｔｏ ｉｎｉｔｉａｌ ｓｔａｔｅ ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｐｒｏｃｅｓｓ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｒｅｅｎｔｒｙ ｇｕｉｄａｎｃｅ； ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅ； ｐｒｅｄｉｃｔｏｒ⁃ｃｏｒｒｅｃｔｏｒ ｇｕｉｄａｎｃｅ； ｌａｔｅｒａｌ ｇｕｉｄａｎｃｅ

©２０１９ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ．

Ｔｈｉｓ ｉｓ ａｎ Ｏｐｅｎ Ａｃｃｅｓｓ ａｒｔｉｃｌｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｒｅａｔｉｖｅ Ｃｏｍｍｏｎｓ Ａｔｔｒｉｂｕｔｉｏｎ Ｌｉｃｅｎｓｅ （ｈｔｔｐ： ／ ／ ｃｒｅａｔｉｖｅｃｏｍｍｏｎｓ．ｏｒｇ ／ ｌｉｃｅｎｓｅｓ ／ ｂｙ ／ ４．０）， ｗｈｉｃｈ
ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．

·２３５·




