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基于广义标准轨迹的平衡滑翔状态反馈制导方法


刘　君，陈克俊，汤国建
（国防科技大学 航天与材料学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：对多约束条件下远程助推滑翔飞行器再入滑翔飞行问题，提出了一种基于广义标准轨迹的平衡
滑翔状态反馈制导方法。建立了远程助推滑翔飞行器的动力学模型，确定了飞行轨迹约束条件，详细阐述了

基于广义标准轨迹的平衡滑翔状态反馈制导方法的制导原理，设计了远程助推滑翔飞行器的侧向和纵向制

导律，并采用ＬＱＲ（ｌｉｎｅａｒｑｕａｄｒａｔｉｃｒｅｇｕｌａｒ）方法设计了纵向制导参数，仿真验证了该方法的可行性。与以往再
入滑翔制导方法不同，该制导方法主要利用飞行攻角的变化来调节飞行轨迹，飞行过程中飞行器的速度倾侧

角较小。仿真结果表明，该制导方法能满足远程助推滑翔飞行器的再入滑翔制导问题，并且具有较好的鲁棒

性和自适应性。
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　　制导、导航与控制系统（ＧＮＣ）是远程助推滑
翔飞行器的中枢系统，高可靠性、高精度的制导、

导航与控制系统是飞行器完成任务的根本保障，

其中制导系统是 ＧＮＣ的指挥部。远程助推滑翔
飞行器飞行空间跨跃大，飞行环境十分复杂，具有

很多不确定性因素，同时，其飞行过程的轨迹约束

和落点精度要求很高。因此，要求远程助推滑翔

飞行器制导方法具有高精度、强鲁棒、自适应性。

目前，远程助推滑翔飞行器滑翔段制导主要

借鉴于航天飞机、ＲＬＶ等天基平台再入式滑翔飞
行器的制导方法，主要可分为两大类：一类是标准

轨迹制导法；另一类是预测制导方法［１－６］。然而，

现在正在研究的滑翔飞行器制导方法，无论是标

准轨迹制导法还是预测制导方法大多都是事先根

据要求选择好总攻角程序，通过设计倾侧角控制

飞行轨道，这样设计的轨道在轨道初段和中段具

有较大的侧向机动，且飞行器的倾侧角很大［４－５］，

而大的倾侧角会给飞行器带来强烈的动力学耦

合、惯性耦合、气动耦合以及控制耦合，从而增加

了飞行器姿态控制系统的设计难度。天基平台再

入式滑翔飞行器采用大倾侧角设计方案，是为了

通过大的侧向机动消耗天基再入时所带来的巨大

能量，而远程助推滑翔飞行器可以通过发射诸元

的设计，控制再入时飞行器的飞行状态与能量，并

使飞行平面直接指向目标点。因此，采用天基平

台再入式滑翔飞行器的制导方案并不是远程助推

滑翔飞行器最优的制导方法。

平衡滑翔在滑翔过程中航迹角变化率近似为

零，早在２０世纪七八十时代就已被用于航天飞机
飞行剖面的设计。Ｓｈｅｎ和 Ｌｕ在文献［６］中详细
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阐述了平衡滑翔条件与拟平衡滑翔条件的异同，

并利用拟平衡滑翔条件将飞行器再入时各种过程

约束转换为对控制变量倾侧角的约束。本文借鉴

这种思想从工程应用背景出发研究远程助推滑翔

飞行器的再入滑翔制导问题，基于广义标准轨迹

采用小倾侧角方案，选取飞行攻角作为纵向飞行

控制参数，利用平衡滑翔条件将过程约束转换为

对飞行攻角的约束，并生成平衡滑翔时所需攻角，

这种制导方法意在减小飞行器的耦合效应，从而

降低姿态控制系统的设计难度。采用ＬＱＲ（ｌｉｎｅａｒ
ｑｕａｄｒａｔｉｃｒｅｇｕｌａｒ）方法设计了纵向制导参数，并通
过仿真分析验证了该制导方法的可行性。

１　远程助推滑翔飞行器动力学建模

１１　三自由度动力学方程

远程助推滑翔飞行器在大气层内属于无动力

飞行，考虑地球旋转，忽略地球扁率，其质心运动

方程在半速度坐标系的表示为［２］：
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（１）

　　式中，ｍ为飞行器质量，ｖ为飞行速度，ρ为大
气密度，θＴ为相对于惯性系的速度倾角，σＴ为相
对于惯性系的航迹偏航角，γｖ为速度倾侧角，φ为
地心纬度，λ为经度，Ｓ为飞行器特征横截面积，ｒ０
为地球平均半径，ωｅ为地球自转角速度，ＣＤ、ＣＬ、
ＣＮ分别为阻力系数、升力系数、侧力系数，ｘ、ｙ、ｚ
分别为飞行器质心在返回坐标系中的坐标，ｒ为

飞行器质心到地心的距离，ｇ＝ｆＭ
ｒ２
＝ｇ０

ｒ０( )ｒ
２

为引

力加速度。

１２　终端约束与过程约束

选取高度 ｈ、速度 ｖ和射程角 β为远程助推
滑翔飞行器滑翔段结束时的终端约束量，其终端

约束条件为：

ξ( )ｘ＝ ｈ，ｖ，[ ]βＴ－ ｈｆ，ｖｆ，β[ ]ｆ
Ｔ＝０ （２）

在飞行过程中，远程助推滑翔飞行器还需考

虑以下三个过程约束：

Ｑ＝ｃｑρ
０５ｖ３０５＜Ｑｍａｘ （３）

Ｎ＝ Ｄｓｉｎ( )α２＋ Ｌｃｏｓ( )α槡
２／ｍｇ＜Ｎｍａｘ （４）

ｑ＝１２ρｖ
２＜ｑｍａｘ （５）

式中，ｃｑ为热流传递系数，Ｄ、Ｌ分别为阻力与
总升力，α为飞行攻角，Ｑ、Ｎ、ｑ分别为驻点热流、
法向过载和动压，不等式右边为其最大允许值。

２　平衡滑翔状态反馈制导

远程助推滑翔飞行器具有较高的气动升阻

比，其侧向控制方式采用倾斜转弯 ＢＴＴ模式，可
认为理想侧滑角为０。假设目标在初始地理系中
的位置矢量为ｒＴ，当前飞行器位置矢量为 ｒ，则可
由此两矢量确定出当前时刻远程助推滑翔飞行器

的瞬时飞行平面，基于飞行瞬时平面，可将远程助

推滑翔飞行器运动分为纵向运动和侧向运动［７］。

标准轨迹是指飞行器预先计算出来的、合乎

·５３１·
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要求的飞行轨迹，而广义标准轨迹并非狭义指一

条固定的飞行轨迹，而是指飞行器根据当前状态

在线生成满足约束条件的制导指令，由制导指令

引导飞行器在线飞行。本文提出的基于广义标准

轨迹的平衡滑翔状态反馈制导方法的基本原理

是：远程助推滑翔飞行器根据当前飞行状态，利用

平衡滑翔条件在线生成实时制导指令，并在制导

指令中引入一个状态反馈调节器，对平衡滑翔条

件生成的制导指令进行修正，整个制导飞行过程

中采用飞行攻角的变化来调节纵向飞行弹道参

数，利用侧向力来调节侧向位置及速度参数。远

程助推滑翔飞行器总的气动力在半速度坐标系中

可描述为：

ＲＨ＝

－Ｄ
Ｌ·ｃｏｓγｖ
Ｌ·ｓｉｎγ









ｖ

显然，Ｌ·ｃｏｓγｖ是总升力在飞行纵平面的投影，直
接影响到飞行器的纵向运动，而 Ｌ·ｓｉｎγｖ是总升
力在飞行侧平面的投影，直接影响到飞行器的侧

向运动。两者相结合，通过调节总升力 Ｌ和速度

倾侧角γｖ，即可实现远程助推滑翔飞行器的纵向
制导和侧向制导。

２１　侧向制导

已知导航模型得到的远程助推滑翔飞行器当

前速度为ｖ，对于侧向制导来说，只要把飞行速度
控制在当前瞬时飞行平面内，即可实现远程助推

滑翔飞行器侧向制导，其条件为

ｖ· ｒＴ×( )ｒ＝０
即垂直于瞬时射面的速度分量为０。

因此可利用上述速度与瞬时平面的关系组成

侧向制导信号

γｖ ＝ｌ·
ｖ· ｒＴ×( )ｒ
ｖ· ｒＴ · ｒ （６）

其中，ｌ为侧向制导反馈系数，可根据具体条件要
求分析确定。

２２　纵向制导

飞行器在理想条件下的运动垂直于纵平面的

侧向力和运动可忽略，因此远程助推滑翔飞行器

质心运动方程（１）可简化为：
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ｇ( )ｖｃｏｓΘ＋ω

２
ｅｒ
ｖ ｃｏｓφｓｉｎφｓｉｎΘ＋ｃｏｓ２φｃｏｓ( )Θ

ｄｒ／ｄｔ＝ｖｓｉｎΘ

ｄβ／ｄｔ＝ｖｒｃｏｓ













 Θ

（７）

式中，Θ为航迹角。
平衡滑翔过程中航迹角 Θ和航迹角变化率

Θ几乎为 ０，因此，方程（７）中第二个等式可化
简为：

ＣＬ
ρｖＳ
２ｍ＋

ｖ
ｒ－
ｇ( )ｖ ＋ω

２
ｅｒ
ｖｃｏｓ

２φ＝０ （８）

式（８）称之为平衡滑翔条件［６］。由于ＣＬ是攻角α
的函数，故从平衡滑翔条件式（８）中可求出飞行
器在此高度的平衡滑翔攻角 αｅｑ。αｅｑ是标准飞行
状态和简化模型下求得的理想攻角值，而在实际

飞行过程中存在着许多不确定性因素，这个值无

法保证飞行器平稳飞行和飞行任务要求，为增强

攻角控制器的适应能力，还需引入对实际飞行状

态信号的状态反馈调节器Δα：
　Δα＝ｋ１·Δｈ＋ｋ２·Δｈ＋ｋ３·Δβ＋ｋ４·Δβ （９）
其中，Δｈ、Δｈ、Δβ、Δβ为滑翔飞行器高度、高度变
化率、航程角和航程变化率的实际值与要求值的

偏差，ｋ１、ｋ２、ｋ３、ｋ４分别为反馈增益系数，可根据
具体条件要求分析确定。式（９）中高度 Δｈ和高

度变化率Δｈ状态信号的引入是将飞行器保持在
所要求的高度上，而航程角 Δβ和航程变化率 Δβ
的引入是为了减弱外部干扰和初始飞行状态偏差

对飞行落点的影响。因此，在不考虑约束条件下，

远程助推滑翔飞行器制导攻角由平衡滑翔攻角

αｅｑ和状态反馈调节器给出的攻角 Δα两部分构
成，纵向制导规律可表示为：

αｕｎｃ＝αｅｑ＋Δα （１０）

由式（８）求得 ρ＝２ｍ· ｇ
ｖ－

ｖ( )ｒ ／ＣＬ·( )ｖＳ，

代入式（３）、式（５），可解得驻点热流最小允许攻
角αｍｉｎＱ和动压最小允许攻角 αｍｉｎｑ，由式（４）可求
得法向过载最大允许攻角αｍａｘＮ。令

αｍｉｎ＿ｍａｘ＝ｍａｘαｍｉｎＱ，αｍｉｎ{ }ｑ （１１）
则αｍａｘＮ与 αｍｉｎ＿ｍａｘ就构成了远程助推滑翔飞行器
的攻角飞行走廊（见图１）。约束条件下远程助推
滑翔飞行器的纵向制导规律为：

·６３１·
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α ＝

αｍａｘＮ αｕｎｃ＞αｍａｘＮ
αｕｎｃ αｍｉｎ＿ｍａｘ＜αｕｎｃ≤αｍａｘＮ
αｍｉｎ＿ｍａｘ αｕｎｃ≤α

{
ｍｉｎ＿ｍａｘ

（１２）

３　纵向制导参数设计

３１　纵平面运动的线性化方程

由于地球自转量对制导系数的求取影响很

小，可忽略不考虑，式（７）进一步线性化简化后
可得：

Δｖ＝ａ１１Δｖ＋ａ１２ΔΘ＋ａ１３Δｈ＋ｐ１Δα

ΔΘ＝ａ２１Δｖ＋ａ２２ΔΘ＋ａ２３Δｈ＋ｐ２Δα

Δｈ＝ａ３１Δｖ＋ａ３２ΔΘ＋ａ３３Δｈ

Δβ＝ａ４１Δｖ＋ａ４２ΔΘ＋ａ４３Δ










ｈ

（１３）

其中，ｐ１＝－
ρｖ２Ｓ
２ｍ

ｄＣＤ
ｄ( )α ，ｐ２＝－ρｖ

２Ｓ
２ｍ

ｄＣＬ
ｄ( )α ，ａ１１＝

－ＣＤ
ρｖＳ
ｍ －ρｖ

２Ｓ
２ｍａ

ｄＣＤ
ｄ( )Ｍ ，ａ１２ ＝ －ｇｃｏｓΘ，ａ１３ ＝

ρｖ３Ｓ
２ｍａ( )２ ｄＣＤ

ｄ( )Ｍ ｄａ
ｄ( )ｈ － ρｖ

２Ｓ( )２ｍ
ｄρ
ｄ( )ｈ ＋２ｇｓｉｎΘｒ ，ａ２１＝

ＣＬρＳ
２ｍ ＋ １

ｒ＋
ｇ
ｖ( )２ ｃｏｓΘ ＋ ρｖＳ

２ｍａ
ｄＣＬ
ｄ( )Ｍ ，ａ２２ ＝

ｇ
ｖ－

ｖ( )ｒｓｉｎΘ，ａ２３ ＝－ρｖ
２Ｓ

２ｍａ２
ｄＣＬ
ｄ( )Ｍ ｄａ

ｄ( )ｈ ＋ＣＬｖＳ２ｍ
ｄρ
ｄ( )ｈ ＋ ２ｇｒｖ－ｖｒ( )２ ｃｏｓΘ，ａ３１＝ｓｉｎΘ，ａ３２＝ｖｃｏｓΘ，ａ３３
＝０，ａ４１ ＝

１
ｒｃｏｓΘ，ａ４２ ＝－

ｖ
ｒｓｉｎΘ，ａ４３ ＝－

１
ｒ２

ｖｃｏｓΘ，Ｍ为飞行马赫数。
由式（１３）后两式可得：

Δｖ，ΔΘ，Δ( )ｈＴ＝Ｂ３×４· Δｈ，Δｈ，Δβ，Δ( )βＴ

（１４）

其中，Ｂ３×４＝

ａ４２／ｂ０ ａ４３ａ３２／ｂ０ －ａ３２／ｂ０ ０

－ａ４１／ｂ０ －ａ４１ａ３１／ｂ０ ａ３１／ｂ０ ０








０ １ ０ ０

，

ｂ０＝ａ４２ａ３１－ａ４１ａ３２。
要求的方程式为

ｄΔｈ
ｄｔ＝

ａ３１Δｖ＋ａ３１Δｖ＋ａ３２ΔΘ＋ａ３２ΔΘ

ｄΔｈ
ｄｔ＝Δ

ｈ

ｄβ
ｄｔ＝
ａ４１Δｖ＋ａ４１Δｖ＋ａ４２ΔΘ＋ａ４２ΔΘ＋ａ４３Δｈ＋ａ４３Δｈ

ｄβ
ｄｔ＝Δ















 β

（１５）

式中，ａ３１ ＝ｃｏｓΘ
ｄΘ
ｄ( )ｔ，ａ３２ ＝ｃｏｓΘ ｄｖ

ｄ( )ｔ－ｖｓｉｎΘ
ｄΘ
ｄ( )ｔ，ａ４１＝－１ｒｓｉｎΘ ｄΘｄ( )ｔ －ｖｒ２ｃｏｓΘ ｄｒ

ｄ( )ｔ，ａ４２＝
－１ｒｓｉｎΘ

ｄｖ
ｄ( )ｔ－ｖｒｃｏｓΘ ｄΘｄ( )ｔ ＋ｖｒ２ｓｉｎΘ ｄｒ

ｄ( )ｔ，ａ４３
＝－１
ｒ２
ｃｏｓΘ ｄｖｄ( )ｔ＋ｖｒ２ｓｉｎΘ ｄΘｄ( )ｔ ＋２ｖｒ３ｃｏｓΘ ｄｒｄ( )ｔ。

将（１３）式中 Δｖ、ΔΘ、Δｈ、ΔＬ代入上式，整
理得

ｄ
ｄｔΔ

ｈ，Δｈ，Δβ，Δ( )βＴ＝Ｃ４×３· Δｖ，ΔΘ，Δ( )ｈＴ＋Ｈ４×１Δα

（１６）
式中：

Ｃ４×３＝

ａ３１＋ａ３１ａ１１＋ａ３２ａ２１ ａ３１ａ１２＋ａ３２＋ａ３２ａ２２ ａ３１ａ１３＋ａ３２ａ２３
ａ３１ ａ３２ ０

ａ４１＋ａ４２ａ２１＋ａ４３ａ１１ ａ４１ａ１２＋ａ４２＋ａ４３ａ２２＋ａ４３ａ３２ ａ４１ａ１３＋ａ４２ａ２３＋ａ４３
ａ４１ ａ４２ ａ













４３

，Ｈ４×１＝

ａ３１ｐ１＋ａ３２ｐ２
０

ａ４１ｐ１＋ａ４２ｐ２











０

　　令
Ｘ＝ Δｈ，Δｈ，Δβ，Δ( )βＴ

Ｕ＝Δα
Ｇ＝Ｃ４×３·Ｂ３×４

则可得纵平面运动的线性化方程为：

ｄＸ
ｄｔ＝Ｇ·Ｘ＋Ｈ·Ｕ （１７）

３２　最佳反馈增益系数确定

在工程应用中，ＬＱＲ方法［８］是常用的一种方

法，经过线性化得到纵向小扰动状态空间方程式

（１７），采用此方法可求解反馈增益系数 ｋ１、ｋ２、
ｋ３、ｋ４。

取性能指标

Ｊ＝１２Ｘ
Ｔ ｔ( )

ｆＦＸｔ( )
ｆ ＋
１
２∫

ｔｆ

ｔ０
ＸＴＦＸ＋ＵＴ( )ＲＵｄｔ

（１８）
其中，Ｆ、Ｑ为非负定阵，Ｒ为正定阵。Ｆ、Ｑ、Ｒ形式
如下：

Ｆ＝

１／Δｈ２ｆ ０ ０ ０

０ １／Δｈ２ｆ ０ ０

０ ０ １／Δβ２ｆ ０

０ ０ ０ １／Δβ２














ｆ

·７３１·
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Ｑ＝

１／Δｈ２ｍ ０ ０ ０

０ １／Δｈ２ｍ ０ ０

０ ０ １／Δβ２ｍ ０

０ ０ ０ １／Δβ２














ｍ

Ｒ＝ １
δΔ[ ]α２

ｍ

其中，Δｈｆ，Δｈｆ，Δβｆ，Δβｆ为落点期望的精度；Δｈｍ，
Δｈｍ，Δβｍ，Δβｍ为状态允许的最大偏差；δΔ[ ]αｍ

为允许的最大控制偏差。对于特定飞行器，给定

一条飞行轨道，利用Ｍａｔａｌａｂ软件的 ｌｑｒ函数便可
计算得到反馈增益系数ｋ１、ｋ２、ｋ３、ｋ４。

４　仿真分析

采用某 ＣＡＶ模型，质量、参考面积及气动参
数都按照该模型数据。不考虑地球扁率的影响，

取地球半径为６３７１１４０ｋｍ。采用美国１９７６年标
准大气模型计算当地音速和空气密度。初始条

件：高度为６０ｋｍ；经度为０°；纬度为０°；航向角为
２７０°；航迹角为０°；速度为４４６２０９７ｍ／ｓ。终端位
置：高度为４５ｋｍ；经度为西经９５°；纬度为０°；速
度为２２００ｍ／ｓ。设计约束最大值：Ｑｍａｘ＝５０００ｋＷ／
ｍ２；Ｎｍａｘ＝２；ｑｍａｘ＝１０ｋＰａ。

图１　纵向制导指令及飞行走廊
Ｆｉｇ．１　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｍｍａｎｄｓ

ａｎｄｆｌｉｇｈｔｃｏｒｒｉｄｏｒ

图１为远程助推滑翔飞行器满足上述约束的
飞行走廊及实际攻角指令，图２为动压、驻点热流
及法向过载变化曲线图，在滑翔初段，飞行速度大

飞行攻角主要受热流限制，而后随着高度的降低、

大气密度的增加，动压和法向过载成为攻角指令

生成的主要约束，该飞行轨迹实际攻角指令始终

在飞行走廊内。图３为侧向制导指令曲线，由于
飞行器一直在赤道平面内飞行，赤道平面与飞行

瞬时平面重合，因此图中速度倾侧角一直都为０。
图４为该轨迹的航迹角变化图，图５为远程助推

滑翔飞行器的三维飞行轨迹，仿真计算得到的落

点偏差分别为：Δφ＝０°；Δλ＝－０００７１°；Δｖ＝
６７４ｍ／ｓ。结果表明，飞行轨迹高度变化平稳，飞
行轨迹能够满足设计约束条件，本文提出的基于

广义标准轨迹的平衡滑翔状态反馈制导方法是可

行的。

图２　过程约束变化曲线
Ｆｉｇ．２　Ｐａｔｈｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓ

图３　侧向制导指令
Ｆｉｇ．３　Ｌａｔｅｒａｌｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｍｍａｎｄｓ

图４　航迹角曲线
Ｆｉｇ．４　Ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅｃｕｒｖｅ

考虑再入初始条件的不确定性，仿真验证本

文设计的基于广义标准轨迹的平衡滑翔状态反馈

制导方法的鲁棒性。表１为再入初始偏差量及其

·８３１·
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图５　三维飞行轨迹
Ｆｉｇ．５　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｆｌｉｇｈｔｐａｔｈ

图６　纵向制导指令比效图
Ｆｉｇ．６　Ｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｍｍａｎｄｓ

仿真结果，图６、图７分别为偏差飞行轨迹纵向和
侧向制导指令比较图。从表１及图６、图７分析
可知：

表１　再入初始偏差量及其仿真结果
Ｔａｂ．１　Ｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｒｅｅｎｔｒｙｄｅｖｉａｔｉｏｎｑｕａｎｔｉｔｙ

ａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

偏差项 偏差量 Δφ（°） Δλ（°） ΔＶ（ｍ／ｓ）

纬度
＋１°
－１°

００００２
００００１

－０００６０
－００１３４

６８３４
６３２２

经度
＋１°
－１°

０
０

０８６９９
－０８８４７

－２２４９
１５１８６

航迹角
＋０２°
－０２°

０
０

－０３１１４
０２８２４

９４６４
３４２８

射向角
＋１°
－１°

－０００１９
０００１９

－００５８１
－００５８１

１４２７
１４２７

高度
＋１ｋｍ
－１ｋｍ

０
０

－０１０８０
００７６１

７６１１
５４８７

速度
＋２０ｍ／ｓ
－２０ｍ／ｓ

０
０

－０９２９８
０９０７６

１５８５５
２６２６

　　（１）本文设计的制导方法能有效地消除初始
再入时侧向位置（此处指纬度）、高度、射向角及

图７　侧向制导指令比效图
Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌａｔｅｒａｌｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｍｍａｎｄｓ

航迹角等偏差的影响；

（２）该方法对消除再入初始量纵向位置（此
处指经度）和速度量能偏差的影响较弱，但也有

一定的自适应调节能力；

（３）该方法对再入初始条件偏差的调节能力
是通过攻角指令的变化来实现的，整个飞行过程

中飞行器的速度倾侧角较小，这样降低了飞行器

的运动、惯性、气动、控制耦合程度，从而减小了飞

行器控制系统的设计难度。

由此可见，本文设计的制导方法对再入初始

量的侧向位置偏差、高度及速度的方位偏差具有

良好的鲁棒性，但对纵向位置偏差及速度量能偏

差鲁棒性效弱。

５　结　论

建立了远程助推滑翔飞行器的动力学模型，

介绍了其飞行过程中所受的约束条件，从工程应

用背景出发提出了一种基于广义标准轨迹的平衡

滑翔状态反馈制导方法，用于解决此类飞行器的

再入滑翔飞行制导问题。与天基平台再入滑翔飞

行器固定飞行攻角设计倾侧角的制导方案不同，

文中通过飞行器瞬时的位置与目标点位置构建飞

行器的飞行瞬时平面，利用简单的比例控制设计

侧向制导律，将远程助推滑翔飞行器控制在飞行

瞬时平面内，然后利用飞行攻角的变化来调节纵

向飞行弹道参数，同时通过平衡滑翔条件将过程

约束转化为飞行攻角走廊，从而实现对约束的限

制。仿真结果表明，基于广义标准轨迹的平衡滑

翔状态反馈制导方法设计的倾侧角较小，其对再

入初始量的侧向位置偏差、高度及速度的方位偏

差具有良好的鲁棒性，但对纵向位置偏差及速度

量能偏差鲁棒性效弱。采用基于广义标准轨迹的

平衡滑翔状态反馈制导方法实现远程助推滑翔飞
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行器的再入滑翔制导时，需要通过主动段制导严

格控制飞行器的再入纵向位置偏差及再入能量，

该方法能够实现小倾侧角飞行，从而降低了控制

系统的设计难度，因此在工程上基于广义标准轨

迹的平衡滑翔自适应制导方法具有良好的应用价

值及前景。
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