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改进 ＭＰＳＰ的高超声速滑翔飞行器滑翔段制导

国海峰，黄长强，丁达理，肖　红
（空军工程大学 航空航天工程学院，陕西 西安　７１００３８）

摘　要：针对多约束条件下高超声速滑翔飞行器滑翔段再入制导问题，提出一种改进的预测－校正制导
方法。该方法基于模型预测静态规划（ＭＰＳＰ），将三维轨迹快速在线生成方法作为初值生成器，解决了ＭＰＳＰ
制导方法提供猜测值困难、对于初始偏差需要重新计算参考轨迹的问题。建立了基于能量的运动学模型，推

导了ＭＰＳＰ预测－校正制导律。探讨了初始下降段对滑翔段的影响因素，针对滑翔段初值干扰和气动参数摄
动问题，进行了数字仿真。仿真结果表明，改进的ＭＰＳＰ预测－校正制导方法能够有效利用精确的猜测值，提
高了计算效率，对干扰初值和气动摄动具有较强的鲁棒性。
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　　为了实现常规快速全球打击的任务目标，美
军以高超声速助推滑翔弹头路线先后启动了多个

临近空间武器研制计划，并相继转入装备研发阶

段，有关高超声速计划基于助推滑翔的技术，着眼

于未来快速全球打击、控制空间以及远程力量投

送和时敏目标打击等作战意图，兼顾了多个技术

发展方向［１］。高超声速滑翔飞行器利用高升阻

比实现滑翔飞行，具有较强的横向机动能力，是远

程快速精确打击的有效武器，其制导方法已经成

为当前研究的热点和难点。

高超声速滑翔飞行器的制导方法一般分为标

准轨迹制导和预测 －校正制导［２］。标准轨迹制

导过度的依赖参考轨迹，往往不能精确的在线跟

踪，鲁棒性和自适应能力较差；预测－校正制导着
眼于实时终端与理论终端之间的误差，具有较高

的落点精度，并且对再入初始条件不敏感，具有较

强的鲁棒性。

近年来，Ｐａｄｈｉ将模型预测控制 （Ｍｏｄｅｌ
ＰｒｅｄｉｃｔｉｖｅＣｏｎｔｒｏｌ， ＭＰＣ）与 近 似 动 态 规 划
（ＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｅＤｙｎａｍｉｃＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＡＤＰ）结合起
来，提出了模型预测静态规划方法 （Ｍｏｄｅｌ
ＰｒｅｄｉｃｔｉｖｅＳｔａｔｉｃＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＭＰＳＰ）［３］。该方法
将最优控制理论引入到制导框架中，对于最优控

制问题中的典型的两点边值问题，只需要静态协

态矢量来更新控制量，且协态矢量可以通过使用

敏感度矩阵来递归计算。目前，ＭＰＳＰ理论已经
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应用到飞行器再入制导［４－５］，巡航导弹中制导［６］，

以及带落角约束的末制导［７］，具有较好的应用价

值和发展前景。

文献［８］应用 ＭＰＳＰ方法研究了可重复使用
飞行器（ＲＬＶ）的预测 －校正制导问题，但是在
ＭＰＳＰ方法理论推导中始终假定初始值误差为
零，并且不能给出精确的控制量猜测值，难以应对

复杂的飞行任务。

如果初始状态存在偏差，则按照原来的控制

量猜测值进行飞行，飞行器肯定不会到达终端位

置，这就需要对运动方程重新进行积分，产生新的

状态值并送到预测 －校正回路中，这样便存在两
个问题：如何保证控制量猜测值的精度，以保证飞

行器到达终端位置；重新积分增加了计算量。

针对以上问题，本文对 ＭＰＳＰ方法进行了改
进，将文献［９］中的三维轨迹快速生成方法引入
到ＭＰＳＰ预测－校正制导中，作为初值生成器，生
成状态量和控制量的猜测值，作为 ＭＰＳＰ的初始
启动器。将此方法应用于带随机干扰的高超声速

滑翔飞行器预测 －校正制导中，验证了算法的有
效性和鲁棒性。

１　问题描述

改进的ＭＰＳＰ预测－校正制导方法框图如图
１所示。基本原理为：将带干扰的初始值代入三
维轨迹快速生成算法中，产生状态量和控制量，作

为初始猜测值代入预测方程中进行预测，将预测

生成的终端值与理论终端值进行比较，如果不满

图１　改进的ＭＰＳＰ预测－校正制导原理图
Ｆｉｇ．１　ＩｍｐｒｏｖｅｄＭＰＳＰｐｒｅｄｉｃｔｏｒｃｏｒｒｅｃｔｏｒｇｕｉｄａｎｃｅ

足要求，则对控制量进行更新，然后代入运动方程

中计算新的状态量，直到满足要求时输出状态量

与控制量。此方法能够有效利用精确的初始猜测

值，提高了预测－校正制导的精度和鲁棒性。

２　基于能量的滑翔段制导模型描述

２．１　高超声速滑翔飞行器运动学模型

考虑地球自转引起的牵连加速度和哥氏加速

度，忽略侧滑角，建立基于能量 ｅ＝１／ｒ－Ｖ２／２的
高超声速滑翔飞行器无量纲三维运动学模型［１０］
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（１）
其中，ｒ＝Ｒ／Ｒｅ为无量纲化地心距、Ｒｅ为地球平均
半径、Ｒ为有量纲化的地心距；θ为经度、φ为纬

度；Ｖ＝ ２（１／ｒ－ｅ槡 ）为无量纲化地球相对速度；γ
为弹道倾角；ψ为弹道偏角；σ为倾侧角；ω＝Ｗ

Ｒｅ／ｇ槡 ０、Ｗ分别为无量纲化和有量纲化地球自转

角速度；ｇ＝ｇ０
Ｒｅ( )Ｒ

２

为无量纲化重力加速度，ｇ０

为地球表面的重力加速度。

无量纲升力Ｌ和阻力Ｄ的计算公式为
Ｌ＝０．５ρＶ２ＳＣＬＲｅ／ｍ （２）
Ｄ＝０．５ρＶ２ＳＣＤＲｅ／ｍ （３）

其中，Ｓ为气动参考面积；ρ为大气密度；ｍ为质
量。升力系数 ＣＬ与阻力系数 ＣＤ采用 ＣＡＶ－Ｈ
气动数据表格插值拟合生成［１１］。当马赫数大于

８时，气动力系数可以写成攻角α的函数［１２］

ＣＬ＝ＣＬ０＋ＣＬ１α （４）
ＣＤ＝ＣＤ０＋ＣＤ１α＋ＣＤ２α

２ （５）
其中，ＣＬ０、ＣＬ１、ＣＤ０、ＣＤ１和ＣＤ２为常数。

２．２　约束条件

在滑翔段主要考虑以下约束条件：

（１）动压约束

·４３·
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ｑ＝０．５ρＶ２ｇ０Ｒｅ≤ｑｍａｘ （６）
（２）热流密度约束

Ｑ
·
＝２０．５Ｃｑ０．５Ｖ２．１５≤Ｑ

·
ｍａｘ （７）

（３）过载约束

ｎ＝ｑＳ Ｃ２Ｌ＋Ｃ
２

槡 Ｄ／ｍｇ≤ｎｍａｘ （８）
其中，下标ｍａｘ代表最大允许值，Ｃ为鼻头曲率常
数。这三个约束为“硬约束”，在生成轨迹时应当

首先满足。

（４）准平衡滑翔约束
准平衡滑翔条件（ＱｕａｓｉＥｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ Ｇｌｉｄｅ

Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ，ＱＥＧＣ）约束

Ｌｃｏｓσ－１
ｒ２
＋Ｖ

２

ｒ≤０ （９）

为“软约束”，不需要严格满足。

（５）终端约束
ｒｆ＝ｒｄ，Ｖｆ＝Ｖｄ，γｆ＝γｄ （１０）

其中，ｒｄ、Ｖｄ和γｄ分别为终端期望地心距、期望速
度和期望弹道倾角。

２．３　标准预测方程转换

一旦起始能量ｅ０和终端能量ｅｆ确定，给定一
个ｒ就可以求出 Ｖ值。因此，能量的引入减少了
一个状态量。令状态量 Ｘ＝［ｒ，θ，φ，γ，ψ］Ｔ，控制
量Ｕ＝［α，σ］Ｔ，方程可以写成 Ｘ＝Ｆ（Ｘ，Ｕ），利用
欧拉法对方程进行离散化处理

Ｘｋ＋１＝Ｆｋ（Ｘｋ，Ｕｋ）

Ｙｋ＝Ｘ{
ｋ

（１１）

其中，Ｆｋ（Ｘｋ，Ｕｋ）＝ＸｋΔｅ＋Ｘｋ；ｋ＝１，…，Ｎ－１为
划分节点；Δｅ＝（ｅｆ－ｅ０）／（Ｎ－１）为能量步长；Ｙｋ
为输出状态量。

需要指出的是，在进行轨迹快速生成时，使用

固定的攻角方案，在再入初期主要是防热的需求，

选择较大攻角飞行，中段攻角逐渐减小，末段采用

固定小攻角飞行，在进行预测 －校正制导时攻角
只做微调处理。

３　ＭＰＳＰ预测－校正制导律设计

３．１　敏感度矩阵的求解

ＭＰＳＰ预测 －校正制导的原理是：利用现有
的状态量和控制量，来获取新的控制量，使得最终

的输出 ＹＮ无限接近期望的终端值 Ｙ
ｄ
Ｎ，在这一过

程中使控制代价最小。

将ＹＮ在 Ｙ
ｄ
Ｎ上泰勒级数展开，并忽略高阶

项，将输出误差ΔＹＮ＝ＹＮ－Ｙ
ｄ
Ｎ改写为

ΔＹＮｄＹＮ＝
ＹＮ
Ｘ[ ]

Ｎ
ｄＸＮ （１２）

根据方程（１），第ｋ＋１步的状态量误差为

ｄＸｋ＋１＝
Ｆｋ
Ｘ[ ]

ｋ
ｄＸｋ＋

Ｆｋ
Ｕ[ ]

ｋ
ｄＵｋ （１３）

根据式（１３），第Ｎ－１步的输出误差为

ｄＹＮ－１＝
ＹＮ
Ｘ[ ]

Ｎ
（
ＦＮ－１
ＸＮ[ ]

－１
ｄＸＮ－１＋

ＦＮ－１
ＵＮ[ ]

－１
ｄＵＮ－１）

（１４）
如此迭代求解，可以得到

ｄＹＮ＝ＡｄＸ１＋Ｂ１ｄＵ１＋Ｂ２ｄＵ２＋…＋ＢＮ－１ｄＵＮ－１
（１５）

其中，

Ａ＝ 
ＹＮ
Ｘ[ ]

Ｎ

ＦＮ－１
ＸＮ[ ]

－１
…
Ｆ１
Ｘ[ ]

１
（１６）

Ｂｋ＝
ＹＮ
Ｘ[ ]

Ｎ

ＦＮ－１
ＸＮ[ ]

－１
…
Ｆｋ＋１
Ｘｋ[ ]

＋１

Ｆｋ
Ｕ[ ]

ｋ
（１７）

原ＭＰＳＰ算法中由于利用带干扰初值对运动
方程积分一次，得到了新的状态量和控制量，消除

了初始状态误差，因此可以假设初始状态误差

ｄＸ１始终为零。而利用三维快速轨迹在线生成方
法直接生成状态量和控制量，可以直接求出初始

终端误差ｄＹＮ，而不需要利用公式（１５）求解，只需
要利用公式（１６）和（１７）计算Ａ和Ｂｋ。

由公式（１７）可知，敏感度矩阵 Ｂｋ的计算相
当繁琐，这将会是ＭＰＳＰ计算效率的主要障碍，但
是可以通过递归方法反向求解，求解过程为

Ｓｔｅｐ１：定义Ｂ０Ｎ－１＝
ＹＮ
Ｘ[ ]

Ｎ
；

Ｓｔｅｐ２：由后向前递归计算Ｂ０ｋ＝Ｂ
０
ｋ＋１
Ｆｋ＋１
Ｘｋ[ ]

＋１

（ｋ＝Ｎ－２，Ｎ－３，…，１），则Ｂｋ＝Ｂ
０
ｋ
Ｆｋ
Ｕ[ ]

ｋ
。

由此，得出了实际轨迹的预测表达式（１３）和
输出终端误差的表达式（１５）。

３．２　控制量更新

如果终端误差不满足要求，ＭＰＳＰ方法引入
最优控制理论对控制量进行校正，重新预测终端

状态。对于公式（１５），各个控制变量误差 ｄＵｋ之
间独立，对于这样一个不完全约束方程，解并不是

唯一的，因此可以利用最优化理论使得如下性能

指标最小来求解ｄＵｋ，设代价函数为

Ｊ＝１２∑
Ｎ－１

ｋ＝１
（ｄＵｋ）

ＴＲｋ（ｄＵｋ） （１８）

其中，权重矩阵取值为 Ｒｋ＝
Ｒα ０

０ Ｒ[ ]
σ

，Ｒα＝１＋

ｗ１ｅ
（－ｒ１αｇｋ） ＋ｗ２ｅ

（－ｒ２（αｍａｘ－αｇｋ）），Ｒσ ＝１＋ｗ３ｅ
（－ｒ３σｇｋ）

·５３·
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＋ｗ４ｅ
（－ｒ４（σｍａｘ－σｇｋ））。

其中，ｗｉ，ｒｉ；ｉ＝１，…，４为调节系数；α
ｇ
ｋ、σ

ｇ
ｋ为

当前攻角和倾侧角；αｍａｘ、σｍａｘ为最大允许攻角和
倾侧角。

如此选择代价函数的目的就是要让制导命令

尽可能不要偏离控制量猜测值，也就使得所预测

的轨迹尽可能的处于再入走廊的范围内。此外，

代价函数中权重函数 Ｒｋ的选取也保证了控制量
指令的更新也不会超出控制量的上下边界：当控

制量接近边界时，相应的权重函数 Ｒｋ也会变大，
要想使得代价函数最小，那么就得使 ｄＵｋ变小，
权重函数的指数形式保证了控制量更新后轨迹处

于再入走廊的范围内。

约束条件式（１５）与代价函数式（１８）组成了
受限的静态优化问题，定义扩展代价函数

珋Ｊ＝１２∑
Ｎ－１

ｋ＝１
（ｄＵｋ）

ＴＲｋ（ｄＵｋ）

＋λＴ（ｄＹＮ －∑
Ｎ－１

ｋ＝１
ＢｋｄＵｋ） （１９）

其中，λ为Ｌａｇｒａｎｇｅ乘子，最优必要性条件
珔Ｊｋ
ｄＵｋ

＝－ＲｋｄＵｋ－Ｂ
Ｔ
ｋλ＝０ （２０）

珔Ｊｋ
λ
＝ｄＹＮ －∑

Ｎ－１

ｋ＝１
ＢｋｄＵｋ ＝０ （２１）

由式（２０）可得
ｄＵｋ＝－Ｒ

－１
ｋ Ｂ

Ｔ
ｋλ （２２）

将式（２２）代入式（２１）可得
λ＝－Ａ－１λ ｄＹＮ （２３）

其中，Ａλ ＝－ ∑
Ｎ－１

ｋ＝１
ＢｋＲ

－１
ｋＢ

Ｔ[ ]ｋ 。将式（２３）代入式

（２２）可得
ｄＵｋ＝－Ｒ

－１
ｋ Ｂ

Ｔ
ｋＡ

－１
λ ｄＹＮ （２４）

在每一个制导周期内，第ｋ步控制量更新为
Ｕｋ＝Ｕ

０
ｋ－ｄＵｋ （２５）

其中，Ｕ０ｋ为前一个制导周期的控制量。
由于在控制量更新中使用了小误差近似理

论，需要迭代多次以使得终端状态 ＹＮ无限接近
期望的终端值ＹｄＮ，在保证控制作用最小的同时使
终端误差最小，定义收敛率

ＥＹ＝ ＹＮ－Ｙ
ｄ
Ｎ ｍａｘ／Ｙ

ｄ
Ｎ ｍａｘ （２６）

其中，ＹｄＮ为第 Ｎ
ｔｈ能量步，ＹｄＮ为终止期望输出状

态。当ＥＹ＜０．０１时，算法终止，并输出状态值。

４　改进的ＭＰＳＰ预测－校正算法流程

Ｓｔｅｐ１：初值生成器。
为了启动预测 －校正制导回路，需要产生初

始状态量和控制量的猜测值，考虑带干扰的滑翔

段初始状态值，利用三维轨迹快速生成算法产生

一条参考轨迹。

Ｓｔｅｐ２：计算输出误差ｄＹＮ
预测轨迹，求出 ｄＹＮ。如果 ｄＹＮ大于允许误

差门限，进行下一步；如果在误差允许范围内，算

法停止，输出状态量和控制量。

Ｓｔｅｐ３：计算敏感度矩阵Ｂｋ。
Ｓｔｅｐ４：计算Ｒｋ和Ａλ。

Ｓｔｅｐ５：计算 ｄＵｋ和更新控制量 Ｕｋ，假设 Ｕ
ｐ
ｋ

＝Ｕｋ，将 Ｕｋ代入三维运动方程计算 ＹＮ，转到
Ｓｔｅｐ２。

５　滑翔段初始猜测值的快速产生

再入走廊定义了飞行器的可飞区域，同时也

定义了控制量的允许范围，是滑翔段轨迹满足过

程约束的保证。上边界由式（６）～（８）给出，下边
界由式（９）组成，计算公式为

ｈ１＝ｈｓｌｎ（０．５ρ０Ｖ
２ｇ０Ｒｅ／ｑｍａｘ）

ｈ２＝ｈ１＋ｈｓｌｎ（Ｓ Ｃ２Ｌ＋Ｃ
２

槡 Ｄｑｍａｘ／ｎｍａｘ）

ｈ３＝ｈｓｌｎ（ｋｑ
２ρ０Ｖ

６．３（ｇ０Ｒｅ）
３．１５／Ｑ
·２
ｍａｘ）

ｈ４＝ＨＥＱＣ（Ｖ













）

（２７）

其中，ｈｉ，ｉ＝１～４分别代表了动压、过载、热流和
准平衡滑翔约束边界高度，ＨＥＱＣ为式（９）的隐
函数求解函数。ρ０和 ｈｓ为海平面的大气密度和
高度。

式（２７）定义了再入走廊上下边界的高度和
速度，一旦高度和速度给定，根据式（９）也同时求
出了σ的允许范围。

利用文献［９］的思想，将再入轨迹划分为初
始下降段和平衡滑翔段。选取 ＣＡＶ－Ｈ作为仿
真对象，ｍ＝９０７ｋｇ，Ｓ＝０．４８３８ｍ２，初始值高度为
１２０ｋｍ，经度为１１８°，纬度为０°，速度为７２００ｍ／ｓ，
弹道倾角为０°，弹道偏角为０°，经度为１１８°，纬度
为３２°；终端经度为２２５°，纬度为５°；最大热流密
度为 １０００ｋＷ／ｍ２，最大过载为 ３，最大动压
１２０ｋＰａ。快速生成三维轨迹，地心距与高度如图
２所示，显示了再入走廊上边界和下边界中的初
始下降轨迹、滑翔轨迹及分割点。

由图２可以看出，再入轨迹处于再入走廊下
边界的上方，满足所有过程“硬约束”条件，滑翔

段基本上贴着再入走廊上边界飞行。此外，由于

此方法的快速性使得其可以作为在线轨迹生成

使用。

·６３·
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图２　速度－地心距
Ｆｉｇ．２　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｖｓ．ｇｅｏｃｅｎｔｒｉｃｄｉｓｔａｎｃｅ

６　滑翔段影响因素分析

由于初始下降段大部分的高度都在６０ｋｍ以
上，空气密度较小，无法提供足够的升力，因此，初

始下降段采用固定倾侧角的无控飞行，制导律的

设计只在滑翔段进行。

但是由于初始下降段是滑翔段的前一阶段，

初始下降段参数的选取对滑翔段初值有较大影

响，为了验证制导方法的鲁棒性，需要探讨初始下

降段对滑翔段初始数据的影响，为滑翔段仿真初

值偏差提供依据。

６．１　初始下降段固定倾侧角的选取

初始下降段与滑翔段交接班点处地心距与速

度函数的斜率相等，定义为［１３］

ｄｒ
ｄ( )Ｖ３ＤＯＦ

－ ｄｒｄ( )ＶＱＥＧＣ
≤δ （２８）

其中，δ为一个较小的正数，由式（１）可知
ｄｒ
ｄ( )Ｖ３ＤＯＦ

＝ Ｖ
－Ｄ－ｓｉｎγ／ｒ２

（２９）

对式（９）求导，可以得到
ｄｒ
ｄ( )ＶＱＥＧＣ

＝ ２Ｖ［Ｋρ（珓ｒ（Ｖ））珓ｒ２（Ｖ）＋珓ｒ（Ｖ）］２

Ｋ珓ｒ２（Ｖ）（ρ／ｒ）＋２Ｋρ（珓ｒ（Ｖ））珓ｒ（Ｖ）＋１
（３０）

其中，Ｋ＝ＲｅＳＣＬ／２ｍ，珓ｒ（Ｖ）为由式（９）决定的 ｒ关
于Ｖ的函数，ρ／ｒ为密度关于地心距的偏导数。

由再入走廊的定义可知，初始下降段首先受

到的约束为热流约束，而初始下降段使用固定的

倾侧角，倾侧角选择越小，初始下降段与平衡滑翔

段交接班时轨迹离热流约束越远，越安全，但是达

到平衡滑翔时轨迹的振幅越大，无法达到平衡滑

翔状态，因此，初始下降段倾侧角的选择至关

重要。

选取σ０＝０°∶１０°∶５０°，得到初始下降段的速

度与地心距轨迹如图３所示。

图３　不同倾侧角对应的初始下降段轨迹
Ｆｉｇ．３　Ｉｎｉｔｉａｌｄｅｓｃｅｎｔｐｈａｓｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂａｎｋａｎｇｌｅｓ

由图３可以看出，σ０越大，末端速度越小，初
始下降段的轨迹越长，末端轨迹越接近再入走廊

下边界热流密度约束。当 σ０＝５０°时，初始下降
段已经超出了下边界，无法满足初始下降段与滑

翔段交接班的要求。因此初始下降段存在一个最

大允许倾侧角σ０ｍａｘ，使得初始下降段末端无限接
近热流约束边界，可以利用二分法对σ０ｍａｘ求解。

６．２　初始下降段初始弹道倾角对滑翔段初始状
态的影响

　　式（９）假设 γ＝０，γ＝０，定义了 ＱＥＧＣ，而
ＥＧＣ假设弹道倾角为定值的小角度飞行，文献
［１４］详细推导了ＱＥＧＣ与ＥＧＣ的数学表达式，比
较了两者的本质区别。高超声速滑翔飞行器从空

间释放或者由地面火箭助推到某一高度释放，在

与平台分离时难以准确满足初始弹道倾角的要

求，而由于滑翔段弹道倾角的小角度假设导致其

微小的变化也将对滑翔段产生较大影响。

选择初始下降段 σ０＝３０°，γ０＝０°：１°：３°，得
出初始下降段纵向轨迹如图４所示。当 γ０＝２°
时，初始下降段轨迹已经接近了再入走廊下边界，

而γ０＝３°时初始下降段轨迹已经超出了再入走
廊下边界，不满足热流密度约束。初始弹道倾角

的微小变化就会使得初始下降段与滑翔段交接班

时的状态产生较大偏差，这将是滑翔段初始参数

变化的主要原因，也是要求制导律具有一定鲁棒

性的原因。

６．３　初始下降段气动摄动对滑翔段初始状态的
影响

　　由于初始下降段大部分高度在６０ｋｍ以上，
大气密度摄动对初始下降段轨迹基本不产生影

响，此处仅考虑气动系数 ＣＬ和 ＣＤ的摄动的影

·７３·
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图４　不同初始弹道倾角对应的初始下降段轨迹
Ｆｉｇ．４　Ｉｎｉｔｉａｌｄｅｓｃｅｎｔｐｈａｓｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｉｔｉａｌｉｎｃｌｉｎｅａｎｇｌｅｓ

响，同时还必须考虑终端状态是否满足再入走廊

下界。

选择 σ０ ＝３０°，γ０ ＝０°，气动系数摄动
±２０％，得出８种极端情况下的初始下降段终端
误差即滑翔段初始状态误差如表１所示，其中 ＶＶ
为有量纲速度。

表１　滑翔段初始条件偏差
Ｔａｂ．１　Ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｏｆｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｓｏｆｇｌｉｄｉｎｇｐｈａｓｅ

ｃａｓｅ ＣＬ ＣＤ Ｒ／ｍ Ｖ（ｍ／ｓ） γ／° ψ／° θ／° φ／°

１ ２０％ ２０％ １４３６．６４ －０．０１７ －０．００３３－０．１１１９－０．２３７９ ０．００２２

２ ２０％ ０ １４１７．５４ ２４．９５ ０．１０６８ －０．１３４８－０．１５２６ ０．００４１

３ ２０％ －２０％ １４１４．４２ ５１．９１ ０．２１８６ －０．１５７６－０．０６６７ ０．００６１

４ ０ ２０％ －２９．６９ －３５．６６ －０．０２１２－０．００２６－０．００９４ －０．０００１

５ ０ －２０％ －１７１７．２９ ３１．３６ ０．１１６１ －０．０２４０ ０．０８６９ ０．００１９

６ －２０％ ２０％ －１７１７．２９ －７５．６９ －０．２０２８ ０．１７５６ ０．１４０３ －０．００６０

７ －２０％ ０ －１７５３．４７ －４０．４７ －０．０８３０ ０．１５０５ ０．２２８０ －０．００４３

８ －２０％ －２０％ －１７７１．７７ －２．１０ ０．０３９６ ０．１２５１ ０．３１６５ －０．００２７

　　由表１可以得出如下结论：
（１）大气密度摄动对初始下降段轨迹影响很

小，可忽略不计。

（２）气动参数摄动对角度影响很小，只明显
影响地心距和速度。

（３）地心距最大偏差出现在ＣＬ在和 ＣＤ同时
偏差 －２０％，速度最大偏差出现在 ＣＬ 偏差
－２０％、ＣＤ偏差２０％。

７　改进的预测－校正制导仿真分析

７．１　改进的ＭＰＳＰ制导过程分析

由于ＭＰＳＰ算法对状态方程离散化处理产生
了一定的误差，必须通过迭代求解来消除误差，根

据终端误差来决定迭代次数。选择表１中 ｃａｓｅ８
的条件为初始条件，首先利用三维轨迹快速生成

算法生成参考轨迹，然后对轨迹进行预测，求解终

端误差，如果不满足精度要求，进行迭代求解，一

般迭代两次到三次就可以达到要求。

预测－校正制导过程仿真结果如图５所示，
图中显示了参考轨迹、预测轨迹和三次校正轨迹。

由仿真结果可以看出，由于初始条件相对于参考

轨迹有一定的偏差，首先进行预测，然后进行迭代

校正轨迹，在第一次迭代后的终端输出误差就已

经减少到误差允许的范围内，第二次迭代后的终

端结果已经收敛，第三次迭代后终端误差达到阈

值要求，并且由于校正过程式的计算可以递归求

解，耗费的时间很小。

图５　预测－校正制导过程轨迹曲线
Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｐｒｅｄｉｃｔｏｒｃｏｒｒｅｃｔｏｒｐｒｏｃｅｓｓ

图６　ＭＰＳＰ与ＩＭＳＰ制导轨迹比较
Ｆｉｇ．６　ＴｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆＭＰＳＰａｎｄＩＭＳＰｇｕｉｄａｎｃｅ

不考虑气动参数扰动，选取第５节中的初始
值，改进的ＭＰＳＰ（ＩＭＰＳＰ）制导方法与 ＭＰＳＰ制导
方法所生成的轨迹如图６所示。由于 ＩＭＰＳＰ方
法相对于 ＭＰＳＰ方法更能有效地利用初始猜测
值，因此前者所生成的轨迹相对于后者更接近于

参考轨迹。终端误差如表 ２所示，可以看出，
ＩＭＰＳＰ制导方法具有更高的制导精度。由计算时
间可知，两种方法都具备在线实施的条件，但

ＩＭＰＳＰ方法相对于ＭＰＳＰ方法由于省去了一次积

·８３·
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分，计算时间大大提高，具备在线制导的条件。

表２　ＭＰＳＰ与ＩＭＳＰ制导终端状态
Ｔａｂ．２　ＴｅｒｍｉｎａｌｓｔａｔｅｓｏｆＭＰＳＰａｎｄＩＭＳＰｇｕｉｄａｎｃｅ

方法 θ／° φ／° γ／° ψ／° ｒ ｔ／ｓ

期望 ３．８７８ ０．１３７ －０．０２７２．３１７１．００４ ＼

ＭＰＳＰ ３．７９９ ０．２５９ －０．０１３２．１７６１．００４ １４．６３

ＩＭＰＳＰ ３．８７７ ０．１３８ －０．０２５２．３１８１．００４ ５．２０

７．２　不同干扰初始条件下的仿真

选取滑翔段初始条件高度为４８９４５ｍ，初始经
度为 １４３．７°，初始纬度为 ３４．５°，初始速度为
７１１２ｍ／ｓ，初始弹道倾角为 －０．３６°，初始弹道偏
角为８８．８°。根据６．３节提供的初始猜测值，得
到无干扰情况下的滑翔段终端值如表３所示。选
取表１中的８种情况作为初始值偏差进行预测－
校正制导，仿真结果如图７和图８所示。

表３　初始值和终端值
Ｔａｂ．３　Ｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅｓａｎｄｆｉｎａｌｖａｌｕｅｓ

Ｖａｒｉａｂｌｅｓ ＩｎｉｔｉａｌＶａｌｕｅ ＦｉｎａｌＶａｌｕｅ

Ｒ／ｍ ４８９４５ ２５４４５

θ／° １４３．７５ ２２２．２３

φ／° ３４．４９ ７．８４

Ｖ／（ｍ／ｓ） ７１１２ ７９７９

γ／° －０．３６ －１．５３

ψ／° ８８．７９ １３２．７８

图７　不同初始条件下的轨迹
Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅｓ

　　从图７可以看出，不同干扰初始状态下预测
－校正轨迹围绕无干扰轨迹波动，其终端速度和
终端高度具有很好的收敛精度，此算法对初始条

件偏差具有一定的鲁棒性。由图８可以看出，针
对不同的干扰初始条件，为了达到一定的终端误

差，倾侧角进行了调整，但并没有超出由再入走廊

形成的倾侧角边界，因此生成的轨迹在再入走

廊内。

图８　不同初始条件下倾侧角曲线
Ｆｉｇ．８　Ｂａｎｋａｎｇｌｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅｓ

７．３　气动参数摄动情况下的仿真

选取ｃａｓｅ８的条件为初始条件，终端高度为
２５１２ｍ，终端精度和纬度分别为２２５．２９°和４．６４°。
取大气密度ρ、ＣＬ和ＣＤ摄动±２０％，随机生成２７
组误差组合，校正过程迭代两次，仿真结果如图９
～图１１所示。

图９　气动参数摄动情况下的轨迹
Ｆｉｇ．９　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

由图９可以看出，气动参数摄动轨迹围绕未
摄动轨迹波动，但终端高度均能保持在预期的高

度，误差不超过０．２ｋｍ，证明了改进的 ＭＰＳＰ预测
校正制导律对气动模型误差具有较强鲁棒性。

图１０显示了终端位置，其中实心圆为未受干
扰终端值，可以看出终端经度误差在±０．２°以内，
终端纬度误差在 ±０．１°以内，折合成地面距离大
约为２４．８ｋｍ，终端位置控制在一定的范围内，对
气动参数摄动具有鲁棒性。图１１为终端弹道倾
角和弹道偏角图，这两个值决定了末制导段交接

班的精度，决定了末制导阶段的打击效果。可以

看出，弹道倾角最大误差为－３°，弹道偏角最大误
差为±０．２°，满足末制导交接班要求。

·９３·
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图１０　终端位置
Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｒｍｉｎａｌｐｏｓｉｔｉｏｎ

图１１　终端角度
Ｆｉｇ．１１　Ｔｅｒｍｉｎａｌａｎｇｌｅｓ

８　结　论

（１）影响滑翔段的主要因素为初始下降段的
初始弹道倾角，其次为气动模型误差。

（２）改进的 ＭＰＳＰ预测校正制导的预测模型
建立在三维参考轨迹快速生成的基础上，充分利

用了先验知识，提高了预测－校正的精度和速度。
（３）ＭＰＳＰ采用离散化的数值模型，直接给出

制导指令的表达式。既具备数值方法的准确性，

又具备解析方法的快速性。

（４）改进的 ＭＰＳＰ预测 －校正算法在每个制
导周期只需迭代２～３次，迭代过程基本不耗费计
算时间，具备了在线实施的可能性。

（５）改进的 ＭＰＳＰ预测 －校正制导律对初始
状态误差和气动模型误差具有较强的鲁棒性。
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ｇｕｉｄａｎｃｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，
２０１０，３３（４）：１２７３－１２８１．

［１４］　ＬＵＰｉｎｇ．Ａｓｙｍｐｔｏｔｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆｑｕａｉｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｇｌｉｄｅｉｎ
ｌｉｆｔｉｎｇｅｎｔｒｙｆｌｉｇｈｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２００６，２９（３）：６６２－６７０．

·０４·


