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固定配平飞行器多约束再入制导方法研究
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摘　 要：采用固定配平攻角外形并进行滚转单通道控制是实现飞行器再入机动飞行最简单有效的方

式之一，但是由于这种飞行器升力大小不可控，机动控制能力有限，确定合适的制导方法是实现其多

约束条件下落点精确控制的关键。 而现有解决方法难以同时满足多约束条件和较高落点精度要求。
提出将轨迹优化和滚转制导律相结合的制导方法，利用高斯伪谱法实现标准轨迹的快速优化，满足多

约束条件；利用滚转制导律实现这类飞行器对标准轨迹的跟踪，满足较高的落点精度。 仿真结果显示

所提出的制导方法能够有效解决固定配平飞行器的多约束精确制导问题。
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　 　 具有机动能力的再入飞行器具有提升突防效

能、提高命中精度的优势，因而成为飞行器再入技术

的重要研究方向。 在各种再入机动飞行器设计中，
最简单经济的方案之一就是采用一维滚动控制的固

定配平飞行器［１］。
固定配平飞行器是利用飞行器外形不对称或质

心偏移产生不可控的配平攻角，通过滚转单通道控

制改变配平升力的方向，实现再入机动飞行。 但这

种单通道控制特性给制导带来了很大困难，缺少合

适的制导方法是制约这种不对称再入体多约束条件

下落点精确控制的主要瓶颈。
目前国内外针对这类飞行器含约束条件下实现

精确打击的制导律研究文献较少，这种外形的应用

也多集中在航天器返回等终端约束要求不高的情

况。 传统的弹道－升力式返回航天器再入过程以纵

向多约束制导为主，侧向采用速度倾侧角正负切换

的方式控制横程偏差，但这种方法在顾及飞行器姿

控稳定性和可实现性条件下难以获得较高的落点精

度。 美国 ＭＫ５００ 机动弹头则采用程序飞行方式，以
牺牲精度换取机动能力［２］。 Ｇｒａｃｅｙ 等［３］ 针对固定

配平攻角飞行器的特点提出了滚转制导律，有效实

现了固定配平飞行器的精确制导并解决了多余升力

消耗问题，但是难以在制导律中处理各项约束条件。

文献［４］在滚转制导律基础上通过引入具有一定运

动规律的虚拟目标作为引导，实现了在不改变制导

律形式情况下对落角的有效控制，但这与满足再入

过程的多约束条件还有一定距离。
针对固定配平攻角飞行器多约束条件下再入精

确制导问题，本文提出将轨迹优化和滚转制导律相

结合，利用高斯伪谱法收敛速度快、精度高的特点实

现标准轨迹的快速优化，满足多约束条件，然后采用

滚转制导律＋虚拟目标的方式实现对标准轨迹的跟

踪，解决精确制导问题。

１　 固定配平飞行器再入制导问题

１．１　 固定配平飞行器模型

固定配平飞行器具有以下特点：
１） 俯仰、偏航通道通过配置适当静稳定度实现

自稳定，不施加控制；
２） 稳定飞行条件下，飞行器攻角为固定配平攻

角 α ＝ α∗，侧滑角为 β ＝ ０；
３） 仅通过滚动控制改变 γＶ 实现机动飞行即可

实现对弹道的控制。
假设地球模型为均匀球体，固定配平飞行器再



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４１ 卷

入制导模型为

Ｖ̇ ＝ － Ｄ
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＋ ｇｘ ＋ ｆｘ
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ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï

（１）

式中，各状态变量为 ［Ｖ，θ，ψＶ，ｘ，ｙ，ｚ］ Ｔ，各元素依次

为飞行器速度、弹道倾角、弹道偏角和飞行器在再入

系下的位置坐标；控制量为速度倾侧角 γＶ；Ｄ，Ｌ分别

为弹体所受阻力和升力；（ｇｘ，ｇｙ，ｇｚ） Ｔ 为引力加速度

在弹道系下的投影；（ ｆｘ， ｆｙ， ｆｚ） Ｔ 为地球自转引起的

惯性加速度和哥式加速度在弹道系的投影。
１．２　 再入制导约束条件

作为对地打击武器的再入机动飞行器，再入制

导问题需要考虑以下几类约束：
１） 过程约束

从结构安全和热防护角度出发，再入飞行器通

常对动压和过载的上限提出要求，即

ｎｘ ＝
（Ｄｃｏｓα － Ｌｓｉｎα）

ｍｇ
≤ ｎｘｍａｘ

ｎｙ ＝
（Ｄｓｉｎα ＋ Ｌｃｏｓα）

ｍｇ
≤ ｎｙｍａｘ

ｑ ＝ ρＶ２

２
≤ ｑｍａｘ （２）

　 　 ２） 终端约束

为了保证精度，应满足严格的落点位置约束。
以再入系中的坐标来描述，期望落点的位置可以根

据目标射程推算。
ｘ（ ｔｆ） ＝ ｘｆ， ｙ（ ｔｆ） ＝ ｙｆ， ｚ（ ｔｆ） ＝ ｚｆ （３）

　 　 为了保证攻击效果、提高突防能力，通常对终端

落角和落速提出要求，终端时刻自由，即
Ｖ（ ｔｆ） ≥ Ｖｆ， θ（ ｔｆ） ≤ θｆ （４）

式中，落角约束应以当地弹道倾角为准，为了简便可

以根据目标射程，针对地球曲率造成的倾角偏差值

对落角约束指标进行修正。
３） 初始状态约束

初始状态固定为指定的再入条件

Ｖ（ ｔ０） ＝ Ｖ０， θ（ ｔ０） ＝ θ０， ψＶ（ ｔ０） ＝ ψＶ０

ｘ（ ｔ０） ＝ ｘ０， ｙ（ ｔ０） ＝ ｙ０， ｚ（ ｔ０） ＝ ｚ０ （５）
１．３　 固定配平飞行器再入制导面临的困难

１） 制导指令的实现

经典的制导设计方法通常将三维制导问题分解

为纵、侧向 ２ 个平面的二维制导问题，分别设计制导

律，进而会得到纵向和侧向 ２ 个方向的过载指令。
采用 ＳＴＴ 或 ＢＴＴ 控制的飞行器可以分别按直角坐

标和极坐标方式实现 ２ 个方向的过载指令。 然而固

定配平攻角飞行器由于升力大小不可控，只能控制

升力方向，无法同时满足上述 ２ 个维度制导指令。
２） 过剩升力的消耗

由于飞行器配平攻角不可控，无法实现零升力

弹道，在升力过剩时需要有适当的制导律来消耗多

余的升力［５］。
３） 再入过程的多约束条件

再入过程需要满足的终端约束、过程约束和控

制约束条件是再入制导的典型问题，进一步增大了

固定配平飞行器制导律的设计难度。
因此实现固定配平飞行器多约束条件下精确打

击，就要求制导律同时解决上述 ３ 个问题。 本文认

为，多约束问题可以通过轨迹优化有效解决，而前 ２
个问题则在轨迹跟踪时予以解决。

２　 基于高斯伪谱法的标准轨迹优化

２．１　 再入制导问题

取状态变量 ｘ（ ｔ） ＝ ［Ｖ，θ，ψ Ｖ，ｘ，ｙ，ｚ］ Ｔ，控制变

量为 ｕ（ ｔ） ＝ γ Ｖ。 为了提高突防效果，选取落速最大

为性能指标

ｍｉｎ Ｊ ＝ － Ｖ（ ｔｆ） （６）
　 　 为了使高斯伪谱法解算方便，可对动力学方程

进行无量纲化处理。
固定配平飞行器再入轨迹优化［６］ 可归纳为：满

足微分方程约束（１）和 １．２ 节所述各终端约束、过程

约束的 Ｍａｙｅｒ 型最优控制问题

ｍｉｎ Ｊ ＝ ψ（ｘ（ ｔｆ），ｔｆ）
ｓ．ｔ． ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ（ ｔ），ｕ（ ｔ），ｔ）
　 　 ϕ（ｘ（ ｔ０），ｔ０，ｘ（ ｔｆ），ｔｆ） ＝ ０
　 　 Ｃ（ｘ（ ｔ），ｕ（ ｔ），ｔ） ≤ ０

（７）

２．２　 高斯伪谱法求解

高斯伪谱法是将状态变量和控制变量在一系列

ＬＧ 点上离散，并以离散点为节点构造 Ｌａｇｒａｎｇｅ 插值

·４７０１·
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多项式来逼近状态变量和控制变量，从而将连续的

最优控制问题转化为具有一系列代数约束的有限维

非线性规划（ＮＬＰ）问题。
按照高斯伪谱法求解的常规步骤［７］，最优控制

问题（７）可离散为在 Ｎ 个 ＬＧ 点 τ ｋ（ｋ ＝ １，２，…，Ｎ）
和 １ 个初始点 τ ０ ＝ － １ 共 Ｎ ＋ １ 个离散节点上，寻求

状态变量 Ｘ（τ ｋ）、控制量 Ｕ（τ ｋ） 和终端时刻 ｔｆ，使性

能指标（８） 最小，并满足动力学方程约束（９）、边界

条件约束 （１０） 和过程约束 （１１） 的非线性优化

问题。
Ｊ ＝ ψ（Ｘｆ，ｔｆ） （８）

∑
Ｎ

ｉ ＝ ０
Ｄｋｉ（τｋ）ｘ（τｉ） －

　
ｔｆ － ｔ０

２
ｆ（ｘ（τｋ）， ｕ（τｋ），τｋ；ｔ０，ｔｆ） ＝ ０ （９）

ϕ（Ｘ（τ０），ｔ０，Ｘ（τｆ），ｔｆ） ＝ ０ （１０）
Ｃ（Ｘ（τｋ），Ｕ（τｋ），τｋ；ｔ０，ｔｆ） ≤ ０ （１１）

式中， Ｄ ∈ ＲＮ×（Ｎ＋１） 为微分近似矩阵。
本文采用成熟的序列二次规划（ＳＱＰ）方法求解

标准轨迹优化的 ＮＬＰ 问题。

３　 标准轨迹的跟踪

３．１　 固定配平飞行器的标准轨迹跟踪问题

对于固定配平飞行器，经典的标准轨迹跟踪方

法以和约束指标直接相关的纵向制导为主，例如采

用如（１２）式所示的跟踪制导律

ｃｏｓγＶ ＝

Ｌ
Ｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷

０
＋ Ｋ１Δｈ ＋ Ｋ２Δｈ̇ ＋ Ｋ３ΔＲ ＋ Ｋ４ΔＲ̇

Ｌ
Ｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷

（１２）

式中： Ｌ
Ｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷

０
为标准轨道升阻比； Ｌ

Ｄ
为飞行器配平升

阻比；ｈ，Ｒ 分别为飞行高度、纵程。 而侧向制导通过

设置漏斗形的横程边界，改变 γ Ｖ 的正负，减小横程

偏差。
这种制导律倾侧角指令是开关式的不连续信

号，在接近目标时倾侧角正负切换的频率变高。 这

种快速的滚动与频繁的方向切换不仅对飞行稳定性

不利，也对控制系统提出了过高的要求。 在滚转速

度受限情况下会造成较大的落点偏差。 因此这种方

法仅适用于精度要求不高的场合。

为了实现对标准轨迹的有效跟踪，并获得较高

的制导精度，本文采用针对固定配平飞行器设计的

滚转制导方法，通过设置虚拟目标实现对标准轨迹

的跟踪。
３．２　 滚转制导律

如图 １ 所示， Ｏ 为飞行器质点，Ｔ 为目标质点，
Ｏｘｙｚ 为弹道坐标系。 定义飞行器速度矢量 Ｖ 和弹

目视线构成的平面为误差平面，同时定义速度矢量

与弹目视线的夹角为误差角η（０°≤η≤１８０°）。 为

方便描述，定义误差系 Ｏｘ′ｙ′ｚ′，其中 Ｏｘ′与速度矢量

重合，Ｏｙ′ 轴在误差平面内，指向弹目视线一侧。 记

误差平面和弹道坐标系 Ｏｘｙ 平面的夹角为 ξ，顺着

Ｏｘ 方向看，Ｏｙ 顺时针转动到 Ｏｙ′ 时为正；飞行器配

平升力 Ｌ 与弹道坐标系 Ｏｘｙ 平面的夹角即为倾侧角

γ Ｖ。 根据定义，ξ 和 γ Ｖ 均在 Ｏｙｚ 平面内。

图 １　 滚转制导示意图

进而可得到三自由度相对运动方程组如（１３）
式所示，其中前 ２ 个方程描述了误差平面内的相对

运动关系，第三个方程描述了误差平面的旋转。
ｒ̇ ＝ － Ｖｃｏｓη

η̇ ＝ Ｖｓｉｎη
ｒ

－ 􀭹ｇ
Ｖ

－
Ｌｃｏｓ（ξ － γＶ）

ｍＶ

ξ̇ ＝
ＬｃｏｓγＶ ｔａｎψＶ ＋ Ｌｃｏｔηｓｉｎ（ξ － γＶ）

ｍＶ
＋

􀭴ｆ
Ｖ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（１３）
式中

􀭹ｇ ＝ （ｇｙ ＋ ｆｙ）ｃｏｓξ ＋ （ｇｚ ＋ ｆｚ）ｓｉｎξ
􀭴ｆ ＝ （ｇｙ ＋ ｆｙ）（ｔａｎψＶ ＋ ｃｏｔηｓｉｎξ） －
　 （ｇｚ ＋ ｆｚ）ｃｏｔηｃｏｓξ （１４）

　 　 滚转制导律的思想是使误差平面内的弹目距离

ｒ 和误差角 η 收敛到 ０，而误差平面的旋转角度 ξ 不

影响 ｒ 和 η 的收敛，因此可以不施加控制。
在误差平面内建立滚转制导律的制导方程为

·５７０１·
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􀭹ｇ
Ｖ

＋
Ｌｃｏｓ（ξ － γＶ）

ｍＶ
＝ Ｋ Ｖｓｉｎη

ｒ
（１５）

式中， Ｋ 为制导系数，取值应满足 Ｋ ＞ １。 有关证明

可参考文献［５］。 进而可得到滚转制导律的制导指

令表达式为

γＶ ＝
ξ ± ａｒｃｃｏｓ（χ）　 χ ≤ １
ξ　 　 　 　 　 　 　 χ ＞ １
ξ ＋ π　 　 　 　 　 χ ＜ － １

ì

î

í

ïï

ïï

（１６）

式中

χ ＝ ｍＶ
Ｌ

ＫＶｓｉｎη
ｒ

－ 􀭹ｇ
Ｖ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （１７）

３．３　 基于虚拟目标的标准轨迹跟踪

令虚拟目标沿优化得到的标准轨迹运动，飞行

器按照滚转制导律对其进行跟踪。 虚拟目标取为标

准轨迹上飞行器前方纵程相距 ΔＳ 处，即任意时刻

可根据飞行器当前纵程 Ｓ 和 ΔＳ 在标准轨迹上插值

得到其位置坐标。
当虚拟目标与真实目标（标准轨迹落点）重合

后不再继续运动，之后再入飞行末段退化为简单的

打击固定目标的滚转制导。
３．４　 制导方法稳定性

在不考虑目标运动时，可以证明［５］，在等式

（１５） 的约束下（对应飞行器升力 Ｌ 对误差角 η 的控

制能力不小于自由运动对误差角的影响），当 Ｋ ＞ １
时，可有效控制误差角 η 趋于 ０。

当飞行器接近虚拟目标时，弹目视线距离 ｒ 较
小，（１５） 式不成立，此时飞行器因机动能力不足导

致制导律不收敛，并最终产生制导方法误差。 为了

减小该影响，保证较高制导精度，应在虚拟目标设置

时，避免 ΔＳ 过小触发上述条件；另一方面在末段虚

拟目标与标准轨迹落点重合后，可通过设计合理的

制导系数与飞行速度，减小进入不收敛的时间。
考虑虚拟目标速度情况下，制导律稳定性分析

可参考文献［４］，经证明有上文类似结论，即在飞行

器机动能力足够抵消误差影响时，误差角可收敛至

０，并实现飞行器与虚拟目标呈尾追状态。
本文采用滚转制导律跟踪虚拟目标时，假设虚

拟目标每一时刻都是静止的，因此制导律中未显式

包含虚拟目标的速度项，这使得在标准轨迹上插值

确定虚拟目标位置时，避免了获取其速度的额外处

理，该方法在不影响制导律稳定性基础上，有利于工

程实现［８］。 当虚拟目标与标准轨迹落点重合后问

题完全转化为滚转制导律稳定性问题。

４　 仿真验证与调参分析

以下通过三自由度仿真对本文提出的制导方法

进行仿真验证。
假设飞行器姿态保持配平攻角 α ＝ ５°，配平侧

滑角 β ＝ ０°。 初始条件和约束指标见表 １。
表 １　 初始条件和约束指标

指标项目　 　 参数值

初始条件

高度 ／ ｋｍ ７０

速度 ／ （ｍ·ｓ－１） ７ ０００

弹道倾角 ／ （°） －５

约束指标

目标射程 ／ ｋｍ ６５０

落速 ／ （ｍ·ｓ－１） ＞５００

落角 ／ （°） ＜－３０

过载 ＜３５ｇ

动压 ／ ＭＰａ ＜２．５

４．１　 标准轨迹优化

取节点个数 Ｎ ＝ ２５ 进行高斯伪谱法轨迹优化，
优化结果如图 ２ 所示。

图 ２　 标准轨迹弹道曲线

１） 优化所得的标准轨迹主要指标为落速

１ １５４ ｍ ／ ｓ，落角－７２．７°，轴向最大过载 ３０．６ｇ，法向

最大过载 ３３．４ｇ，最大动压 ２．１５ ＭＰａ，均能满足约束

条件。
２） 飞行器通过平缓变化的倾侧角指令实现了

纵向平面弹道在约 ３０ ｋｍ 高度处的拉起减速及低空

段的高抛弹道，满足了过程约束和终端约束要求，倾
侧角指令变化速度不超过 １５° ／ ｓ。

３） 倾侧角曲线显示优化后的标准轨迹仍是通

过正反 ２ 个方向的滚转实现多余升力的消耗，但优
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化后的滚转指令远比传统方法更容易跟踪实现。
４．２　 轨迹跟踪

采用“虚拟目标＋滚转制导律”的方法对以上优

化所得的标准轨迹进行跟踪。 取滚转制导律制导系

数为 Ｋ ＝ １．４，虚拟目标位于飞行器前方纵程相距

ΔＳ ＝４９ ｋｍ 的标准轨迹上。 部分仿真结果如图 ３
所示。

图 ３　 三维弹道曲线

根据仿真结果可得以下结论：
１） 使用滚转制导律可以比较有效地实现对标

称轨迹的跟踪，在滚转限速条件下，实际弹道主要指

标为落速 １ ２３６．５ ｍ ／ ｓ，落角－５９．６°，轴向最大过载

３１．５ｇ，法向最大过载 ３３．３ｇ，最大动压 ２．１８ ＭＰａ，各
指标参数与标称轨迹接近。 实际弹道落点偏差为

２９ ｍ，这对于机动能力有限的固定配平攻角再入飞

行器来说是合理的。
２） 使用滚转制导律虽然可以使各指标参数与

标准轨迹接近，但仍存在一定偏差，难以实现实际弹

道对标称轨迹的精确跟踪。 这是因为固定配平攻角

飞行器升力机动控制能力有限，采用的滚转制导律

具有如下特点：在机动能力不足时产生跟踪误差，在
机动能力过剩时以螺旋接近方式消耗多余升力。 再

入过程中滚转制导律的上述制导效果将体现在实际

弹道中，进而必然和标准轨迹产生差异。 尤其是在

飞行末段，虚拟目标和实际目标重合后，跟踪标准轨

迹问题已退化为打击固定目标的滚转制导，弹道明

显体现出滚转制导律的特点，与标准轨迹无关。 此

时飞行器已经过动压和过载峰值点，因此这种退化

一般不影响过程约束的满足情况，但弹道倾角会由

于螺旋接近方式出现小幅振荡（见图 ４）。
３） 考虑到滚转制导律对标准轨迹的上述跟踪

误差，以及参数拉偏条件下的制导偏差，轨迹优化时

设置的约束指标应该比给定的约束条件更加严格，
以预留足够的裕度。

图 ４　 当地弹道倾角变化曲线

在轨迹跟踪时，虚拟目标位置 ΔＳ、制导系数 Ｋ
和滚转角速度限幅大小均会对落点精度和约束指标

产生显著影响，大量仿真显示，制导参数影响有以下

规律：
１） 在正常跟踪情况下，过载、动压约束基本与

标准轨迹一致，制导参数变化影响较小（１％以内）。
２） 虚拟目标位置 ΔＳ的设置是实现轨迹跟踪最

关键的参数，对落点偏差和落速（落角） 都有显著影

响。 不同 ΔＳ 条件下仿真结果统计如表 ２。
表 ２　 ΔＳ 取值对主要指标的影响

ΔＳ ／ ｋｍ 落点偏差 ／ ｍ 落速 ／ （ｍ·ｓ－１） 落角 ／ （°）

４６ ３０１．５ １ ２６９．２ －７０．７

４７ ７３．１ １ ２６９．３ －７４．７

４８ ４０．２ １ ２５６．６ －７０．７

４９ ３０．０ １ ２３６．５ －５９．６

５１ ２１．８ １ １７５．０ －４５．０

５３ ９．５ １ ０９２．５ －４４．６

５５ １０．１ １ ００６．２ －４４．６

５７ １５．０ ９１０．４ －３６．３

可见，在一定范围内， ΔＳ 取值越大，落点精度

提高，同时落速减小，反之亦然。 超出该范围后，继
续增大ΔＳ并不能继续提高精度，而落速仍会快速降

低，这是由滚转速度受限情况下滚转制导律自身的

方法误差造成的。 同样，ΔＳ 取值过小并不能继续提

高落速，而精度则会快速下降，这是由过程约束和标

准轨迹限制造成的。 因此应综合考虑精度和落速的

要求选择适当的 ΔＳ 值。
３） 制导系数 Ｋ 的影响与滚转制导律影响规律

一致。 即随着 Ｋ增大，最大滚转角速度增大，落点精
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度在一定范围内有所提高，受限于滚转制导律方法

误差，继续增大 Ｋ 落点精度不会继续提高。 因此 Ｋ
的取值可根据滚转制导律本身的要求进行设计。

４） ΔＳ 的最优取值与制导系数 Ｋ 大小有关。 仿

真显示，在精度、落速、落角指标接近情况下，若 Ｋ ＝
１．４，ΔＳ ＝ ４９ ｋｍ，而Ｋ ＝ １．６时ΔＳ应取３５ ｋｍ，Ｋ ＝ １．８
时 ΔＳ 应取 １９ ｋｍ。 因此制导律设计时应首先针对

滚转制导律确定适当的 Ｋ 值，在此基础上优化调

整 ΔＳ。
５） 与滚转制导律影响规律一致，滚转角速度增

大有助于提高落点精度。 但滚转速度过快会使姿态

运动的稳定性变差，并且滚转控制系统难以实现，因
此应根据飞行器姿控能力对滚转速度进行适当

限幅。
６） ΔＳ 的取值也可以根据需要设计成时变参

数，在不同的飞行阶段，或者不同飞行状态下，利用

ΔＳ 的变化，兼顾落速、精度等不同指标的要求。

５　 结　 论

本文采用“高斯伪谱法轨迹优化＋滚转制导律

跟踪标准轨迹”的方法，解决了固定配平攻角飞行

器多约束条件下再入精确制导问题。 仿真结果显

示，该方法可有效解决再入过程的各项终端约束、过
程约束问题，并获得满意的落点精度。 同时该方法

除了依靠轨迹优化满足约束条件外，采用滚转制导

律跟踪标准轨迹时，虚拟目标的设置也会对最终的

精度和落速产生影响。 根据仿真分析总结，该制导

方法在设计和参数设置时，有以下规律：
１） 因固定配平攻角飞行器升力机动控制能力

有限，实际跟踪弹道会与轨迹优化所得标准轨迹存

在跟踪偏差，采用高斯伪谱法进行轨迹优化时，设置

的约束指标应该比给定的约束条件更加严格，以预

留足够的裕度。
２） 制导律设计时应首先确定适当的制导系数

Ｋ 值，Ｋ 的影响与滚转制导律影响规律一致，可根据

滚转制导律本身的要求进行设计。 在满足滚转制导

律稳定性前提下，Ｋ 增大，落点精度在一定范围内有

所提高，但继续增大 Ｋ落点精度不会继续提高，同时

考虑到工程实际中最大滚转角速度的限制，Ｋ 的取

值不宜过大，必要时根据飞行器姿控能力对滚转速

度进行适当限幅。
３） Ｋ 值确定后，可在此基础上确定虚拟目标位

置 ΔＳ。 在一定范围内，ΔＳ 取值越大，落点精度提

高，同时落速减小，反之亦然。 超出该范围后，继续

增大 ΔＳ 并不能继续提高精度，而落速仍会快速降

低。 同样，ΔＳ 取值过小并不能继续提高落速，而精

度则会快速下降。 因此需根据实际情况，综合考虑

精度和落速的要求，通过仿真等手段对ΔＳ取值进行

参数优选。 更精细的设计中，可将 ΔＳ 取为时变参

数，在不同的飞行阶段利用 ΔＳ 的变化，更好地兼顾

各项约束指标。
４） ΔＳ的最优取值与制导系数 Ｋ大小有关，若 Ｋ

有调整，虚拟目标位置 ΔＳ 也应相应优化。 Ｋ 越大，
在实现相近的指标时，ΔＳ 应设置得越小。

参考文献：

［１］　 ＷＡＮＧ Ｙａｆｅｉ， ＹＵ Ｊｉａｎｑｉａｏ， ＭＥＩ Ｙｕｅｓｏｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｄｙｎａｍｉｃｓ ｏｆ ｆｉｘｅｄ⁃ｔｒｉｍ ｒｅｅｎｔｒｙ ｖｅｈｉｃｌｅｓ ｗｉｔｈ ｍｏｖｉｎｇ⁃ｍａｓｓ ｒｏｌｌ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｙｓｔｅｍｓ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ ａｎｄ Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ． ２０１６， ２７（６）： １２４９⁃１２６１

［２］　 周敏， 周军， 卢明飞． 一种面向固定配平型弹头的螺旋机动控制方法［Ｊ］． 宇航学报， ２０１７， ３８（１１）： １１９５⁃１２０３
ＺＨＯＵ Ｍｉｎ， ＺＨＯＵ Ｊｕｎ， ＬＵ Ｍｉｎｇｆｅｉ． Ａ ｓｐｉｒａｌ⁃ｍａｎｅｕｖｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ａ ｆｉｘｅｄ⁃ｔｒｉｍ ｗａｒｈｅａｄ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，
２０１７， ３８（１１）： １１９５⁃１２０３ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　 ＧＲＡＣＥＹ Ｃ， ＣＬＩＦＦ Ｅ Ｍ， ＬＵＴＺＥ Ｆ Ｈ， ｅｔ ａｌ． Ｆｉｘｅｄ⁃ｔｒｉｍ ｒｅｅｎｔｒｙ ｇｕｉｄａｎｃｅ ａｎａｌｙｓｉｓ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ Ｇｕｉｄａｎｃｅ ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒ⁃
ｅｎｃｅ， Ａｌｂｕｑｕｅｒｑｕｅ， Ｕｎｉｔｅｄ Ｓｔａｔｅｓ， １９８１

［４］　 耿克达， 周军， 林鹏． 带落角约束的固定配平攻角飞行器滚转制导律设计［Ｊ］． 固体火箭技术， ２０１５， ３８（３）： ３２０⁃３２５
ＧＥＮＧ Ｋｅｄａ， ＺＨＯＵ Ｊｕｎ， ＬＩＮ Ｐｅｎｇ． Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｒｏｌｌｉｎｇ⁃ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ ｕｓｉｎｇ ｖｉｒｔｕａｌ ｔａｒｇｅｔ ｗｉｔｈ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｔｅｒｍｉｎａｌ ａｚｉｍｕｔｈ ｆｏｒ
ａｆｉｘｅｄ⁃ｔｒｉｍ ｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｏｌｉｄ Ｒｏｃｋｅｔ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１５， ３８（３）： ３２０⁃３２５ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５］　 李自行， 李高风， 黄瑞玲． 一种基于固定配平的飞行器滚转制导律研究［Ｊ］． 空间控制技术与应用， ２０１２， ３８（６）： ２３⁃２６
ＬＩ Ｚｉｘｉｎｇ， ＬＩ Ｇａｏｆｅｎｇ， ＨＵＡＮＧ Ｒｕｉｌｉｎｇ． Ａ ｖｅｈｉｃｌｅ ｒｏｌｌｉｎｇ－ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｆｉｘｅｄ ｔｒｉｍｍｅｄ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ［Ｊ］． Ａｅｒｏｓｐａｃｅ
Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ， ２０１２， ３８（６）： ２３⁃２６ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

·８７０１·



第 ６ 期 王楷，等：固定配平飞行器多约束再入制导方法研究

［６］　 ＲＯＢＥＲＴ Ｔ Ｂ， ＤＡＶＩＤ Ｓ Ｒ． Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｆｏｒ ａ ｆｉｘｅｄ⁃ｔｒｉｍ ｒｅｅｎｔｒｙ ｖｅｈｉｃｌｅ ｕｓｉｎｇ ｄｉｒｅｃｔ ｃｏｌｌｏｃａｔｉｏｎ ａｎｄ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｐｒｏ⁃
ｇｒａｍｍｉｎｇ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔ， ２０００： １４⁃１７

［７］　 周亮， 王昊宇，尚海滨， 等． 基于高斯伪谱法的天基再入飞行器滑翔轨迹优化设计研究［ Ｊ］． 空天防御， ２０２０， ３（３）：
８９⁃９５
ＺＨＯＵ Ｌｉａｎｇ， ＷＡＮＧ Ｈａｏｙｕ， ＳＨＡＮＧ Ｈａｉｂｉｎ， ｅｔ ａｌ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｏｐｔｉｍａｌ ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｔｈｅ ｇｌｉｄｅ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｓｐａｃｅ⁃ｂａｓｅｄ ｒｅｅｎｔｒｙ
ｖｅｈｉｃｌｅ ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｇａｕｓｓｉａｎ ｐｓｅｕｄｏ ｓｐｅｃｔｒａｌ ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］． Ａｉｒ ＆ Ｓｐａｃｅ Ｄｅｆｅｎｓｅ， ２０２０， ３（３）： ８９⁃９５ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［８］　 李冠林， 晁涛， 王松艳， 等． 考虑目标机动的固定配平飞行器制导方法［ Ｊ］． 系统工程与电子技术， ２０１９， ４１（３）：
６１１⁃６１８
ＬＩ Ｇｕａｎｌｉｎ， ＣＨＡＯ Ｔａｏ， ＷＡＮＧ Ｓｏｎｇｙａｎ， ｅｔ ａｌ． Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ ｆｏｒ ｆｉｘｅｄ⁃ｔｒｉｍ ｖｅｈｉｃｌｅ ａｇａｉｎｓｔ ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ ｔａｒｇｅｔ［ Ｊ］． Ｓｙｓｔｅｍｓ
Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ ａｎｄ Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ， ２０１９， ４１（３）： ６１１⁃６１８ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｆｉｘｅｄ⁃ｔｒｉｍ ｒｅｅｎｔｒｙ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｗｉｔｈ ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

ＷＡＮＧ Ｋａｉ， ＧＵＯ Ｊｉｎｌｅｉ， ＨＡＯ Ｌｉａｎｙｉｎｇ， ＳＨＩ Ｚｈｅｎｘｉｎｇ， ＬＩＵ Ｙｉｊｉ
（Ｓｈａｎｇｈａｉ Ｅｌｅｃｔｒｏ⁃Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ， Ｓｈａｎｇｈａｉ ２０１１０９， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｏｎｅ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｓｔ ｃｏｓｔ⁃ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ ｄｅｓｉｇｎｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ ｒｅｅｎｔｒｙ ｖｅｈｉｃｌｅ ｉｓ ａ ｓｉｍｐｌｅ ｌｉｆｔｉｎｇ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
ｗｉｔｈ ａ ｆｉｘｅｄ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｅｍｐｌｏｙｉｎｇ ａ ｓｉｎｇｌｅ ｒｏｌｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ． Ｈｏｗｅｖｅｒ， ｔｈｅ ｌｉｍｉｔｅｄ ｍａｎｅｕｖｅｒａｂｉｌｉｔｙ ｄｕｅ ｔｏ ｉｔｓ
ｕｎｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｌｅ ｍａｇｎｉｔｕｄｅ ｏｆ ｌｉｆｔｉｎｇ ｆｏｒｃｅ ｌｅａｄｓ ｔｏ ｔｈｅ ｍａｊｏｒ ｏｂｓｔａｃｌｅ ｔｏ ａｃｈｉｅｖｅ ｔｈｅ ａｃｃｕｒａｔｅ ｓｔｅｅｒｉｎｇ ｗｉｔｈ ｍｕｌｔｉｐｌｅ
ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ， ｓｏ ｓｅｅｋｉｎｇ ａ ｓｕｉｔａｂｌｅ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｍｅｔｈｏｄ ｉｓ ｔｈｅ ｋｅｙ ｔｏ ｏｖｅｒｃｏｍｅ ｔｈｉｓ ｏｂｓｔａｃｌｅ． Ｅｘｉｓｔｉｎｇ ｗａｙｓ ａｒｅ ｎｏｔ ａｖａｉｌ⁃
ａｂｌｅ ｔｏ ｓｏｌｖｅ ｔｈｉｓ ｐｒｏｂｌｅｍ． Ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｐｒｅｓｅｎｔｓ ａ ｎｅｗ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｍｅｔｈｏｄ， ｗｈｉｃｈ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ Ｇａｕｓｓ
ｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌ ｍｅｔｈｏｄ （ＧＰＭ） ｔｏ ｓａｔｉｓｆｙ ｔｈｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ， ａｎｄ ｔｈｅ ｒｏｌｌｉｎｇ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ ｔｏ ｔｒａｃｋ ｔｈｅ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｔｒａｊｅｃ⁃
ｔｏｒｙ ａｃｃｕｒａｔｅｌｙ． Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔ ｉｌｌｕｓｔｒａｔｅｓ ｔｈａｔ， ｔｈｉｓ ｍｅｔｈｏｄ ｉｓ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ ｔｏ ｒｅａｌｉｚｅ ｔｈｅ ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｗｉｔｈ
ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ ｆｏｒ ｆｉｘｅｄ⁃ｔｒｉｍ ｒｅｅｎｔｒｙ ｖｅｈｉｃｌｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｆｉｘｅｄ⁃ｔｒｉｍ ｖｅｈｉｃｌｅ； ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ； Ｇａｕｓｓ ｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌ ｍｅｔｈｏｄ； ｒｏｌｌｉｎｇ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ；
ｓｔａｎｄａｒｄ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

引用格式：王楷， 郭金雷， 郝莲英， 等． 固定配平飞行器多约束再入制导方法研究［ Ｊ］ ． 西北工业大学学报， ２０２３， ４１（６）：
１０７３⁃１０７９
ＷＡＮＧ Ｋａｉ， ＧＵＯ Ｊｉｎｌｅｉ， ＨＡＯ Ｌｉａｎｙｉｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｆｉｘｅｄ⁃ｔｒｉｍ ｒｅｅｎｔｒｙ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｗｉｔｈ ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒ⁃
ｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， ２０２３， ４１（６）： １０７３⁃１０７９ （ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

©２０２３ 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．

·９７０１·




