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　　摘　要：为提升火星进入段存在多种扰动时的制导末端精度，在现有三自由度脱敏设计的基础上，提出针对
大气密度及升阻力系数波动的弱攻角补偿方法。通过攻角调整，协调升、阻力加速度测量值相对理论计算值的偏

离程度，使加权形式的偏离程度指标趋近于１，从而降低气动参数波动对制导精度的影响。相平面分析和反证法证
明了攻角调整过程的稳定性。蒙特卡洛仿真结果表明，该方法可达到较高的纵向末端状态精度。
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０　引　言

如何达到０．１ｋｍ定点着陆精度，是目前火星
进入、下降和着陆（Ｅｎｔｒｙ，ｄｅｓｃｅｎｔａｎｄｌａｎｄｉｎｇ，
ＥＤＬ）过程制导、导航与控制技术研究的热点［１－２］。

在ＥＤＬ过程中，进入段是气动环境最恶劣、高度跨
度最大，参数变化及不确定性最多的阶段［１］，其末

端状态精度对实现精确着陆非常关键，研究影响该

阶段制导精度的具体因素及高精度鲁棒制导的实现

途径具有重要意义［２］。

引起进入段末端偏差的扰动来源主要包括进入

状态偏差、大气密度波动及升阻力系数波动［３］。针

对进入状态偏差问题，文献［４］在分析反转逻辑对
纵向脱敏方法［５］制导精度影响的基础上提出三自

由度脱敏设计，对进入状态偏差有较好的鲁棒性能，

但尚未考虑大气密度及升阻力系数波动的影响，需



进一步改进。

首先，脱敏类制导方法［５－８］的轨迹优化过程以

状态敏感度传播方程为基础，很难进一步考虑系统

对参数波动的敏感度，因此，“在目标函数中增加参

数敏感度罚项，以获得对气动参数波动鲁棒的脱敏

轨迹”较为困难。其次，脱敏方法存在“轨迹求解完

成时控制律形式及增益即已确定”的特点，难以再

采用反馈线性化 ＋ＰＩＤ［９］、非线性预测［１０］等阻力加

速度剖面跟踪控制律抑制气动参数波动的影响。再

次，“将气动参数波动带来的阻力加速度变化视为

扰动，采用高增益［１１］、滑模［１２］等类型观测器进行扰

动观测消除”的思路也存在一定问题，进入初期估

计出的扰动量通常会远远超过控制输入权重，引起

较长时间的持续控制饱和，使得脱敏设计对进入状

态偏差的鲁棒性能明显降低。可见，由于脱敏方法

的部分特殊性质，在不引入新的控制途径条件下，针

对气动参数波动的改进较难实现。

本文在探测器具有一定攻角调整能力［１３－１４］的

前提下，针对大气密度及升阻力系数波动进行制导

律改进研究。

１　预备知识

１．１　动力学模型
考虑自转影响和气动参数波动的三自由度火星

进入段动力学方程如下：

ｒ＝ｖｓｉｎγ （１）
ｖ＝－Ｄ－ｇｓｉｎγ （２）

γ＝ ｖ
ｒ－

ｇ( )ｖｃｏｓγ＋
Ｌ
ｖｃｏｓσ＋２ωｍｒｓｃｏｓλｓｉｎψ

（３）
ｓ＝ｖｃｏｓγ （４）

θ＝ｖｃｏｓγｓｉｎψｒｃｏｓλ
（５）

λ＝ ｖｒｃｏｓγｃｏｓψ （６）

　　 ψ＝ ｖｒｓｉｎψｃｏｓγｔａｎλ＋
Ｌｓｉｎσ
ｖｃｏｓγ

＋

２ωｍｒｓ（－ｃｏｓλｔａｎγｃｏｓψ＋ｓｉｎλ） （７）
式中：ｒ为探测器到火星中心距离，ｖ为速度，γ为航
迹倾角，ｓ为航程，θ为经度，λ为纬度，ψ为航迹方

位角，ωｍｒｓ为火星自转角速度，ｇ＝
μ
ｒ２
为探测器所

处位置的重力加速度，μ为火星引力常数，σ为倾侧
角，Ｌ和Ｄ分别为进入过程中的升力和阻力加速度：

Ｌ＝１２ρｖ
２ＣＬＳｒｅｆ
ｍ （８）

Ｄ＝１２ρｖ
２ＣＤＳｒｅｆ
ｍ （９）

式中：ρ＝λ１ρ０为火星大气密度，λ１为存在不确定
性的大气密度波动尺度因子，ρ的标称值 ρ０ ＝
ρｓｅｘｐ［－（ｈ／ｈｓ）］，ｈ＝ｒ－ｒＭ为所处位置高度，ｒＭ
为火星半径，ρｓ为火星表面大气密度，ｈｓ为火星大
气尺度高度，Ｓｒｅｆ为探测器参考面积，ｍ为探测器质
量，ＣＬ和ＣＤ分别为气动升力和阻力系数：

ＣＬ ＝λ２ＣＬ０（α） （１０）
ＣＤ ＝λ３ＣＤ０（α） （１１）

式中：λ２，λ３分别为存在不确定性的升力和阻力系
数波动尺度因子，λｉ ＞０，ｉ＝１，２，３，ＣＬ０（α），
ＣＤ０（α）分别为ＣＬ和ＣＤ的标称值。由文献［１５］中
针对火星探测器的气动特性分析结果可知，

ＣＬ０（α），ＣＤ０（α）可采用如下简化模型近似描述：
ＣＬ０（α）＝－η１α （１２）
ＣＤ０（α）＝η２α＋φ２ （１３）

式中：α为攻角，η１ ＞０，η２ ＞０，φ２ ＞０。
将 ρ＝λ１ρ０及式（１０）、式（１１）代入式（８）、

式（９）有：

Ｌ＝１２ρ０ｖ
２λ１λ２ＣＬ０（α）Ｓｒｅｆ

ｍ ＝λ１λ２Ｌ０（α）（１４）

　Ｄ＝１２ρ０ｖ
２λ１λ３ＣＤ０（α）Ｓｒｅｆ

ｍ ＝λ１λ３Ｄ０（α） （１５）

式中：Ｌ０（α），Ｄ０（α）分别为采用标称气动参数计算
得到的升力和阻力加速度理论值。因此，气动参数

波动可采用等效的升阻力系数波动简化表示，相应

尺度因子记为λ２ ＝λ１λ２ ＞０，λ３ ＝λ１λ３ ＞０。
１．２　三自由度脱敏设计

三自由度脱敏设计中采用了三自由度动力学方

程，但其目标函数中的敏感度罚项仍由纵向敏感度

传播方程得出［４］，目标函数为：

Ｊ＝Ｊ１＋ｃ０Ｊ２ （１６）
式中：Ｊ１＝－ｈ（ｔｆ）为开伞高度罚项，ｔｆ为末端时间，
ｃ０≥０为敏感度惩罚因子，Ｊ２为进入状态偏差敏感
度罚项：

Ｊ２ ＝∑
４

ｉ＝１ ｃｉ ∑
４

ｊ＝１
Ｓ２ｉ，ｊ（ｔｆ｜ｔ０槡

( )） （１７）
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式中：Ｓｉ，ｊ（ｔｆ｜ｔ０）为敏感度矩阵Ｓ（ｔｆ｜ｔ０）的第ｉ行第

ｊ列个元素，Ｓ（ｔｆ｜ｔ０）＝
ｘ（ｔｆ）
ｘ（ｔ０）

表示系统状态向量

ｘ＝［ｒ，ｖ，γ，ｓ］Ｔ在ｔｆ时刻值对初始值ｘ（ｔ０）的敏感
程度，ｃｉ≥０，ｉ＝１，２，３，４为权重因子，表示对各状态
脱敏特性的注重程度。轨迹优化求解过程中λｉ＝１，
ｉ＝１，２，３，α为固定的标称配平攻角α０ ＜０。

２　针对气动参数波动的弱攻角补偿

２．１　弱攻角补偿策略
脱敏设计中标称轨迹是在标称气动参数和配平

攻角α０的条件下求解得到的。实际进入过程中气
动参数相对标称值的偏离会对探测器的升阻力特性

造成影响，引起末端状态偏差。现有方法［９］通常通

过跟踪固定的标称阻力加速度剖面来降低末端偏

差，而忽略升力特性偏离可能带来的影响。

由式（１４）、式（１５）可知，λ２ ＝
Ｌ

Ｌ０（α）
，λ３ ＝

Ｄ
Ｄ０（α）

。理想情况下，为直接抑制气动参数波动的

影响，攻角调整应同时考虑升阻力特性偏离问题，降

低相对于标称轨迹的偏离程度，使调整后的 Ｌ、Ｄ
与Ｌ０（α０）、Ｄ０（α０）一致。而实际过程中，受探测

器气动特性［１５］限制，攻角调整通常难以同时保证

Ｌ、Ｄ与Ｌ０（α０）、Ｄ０（α０）接近。如 λ１ ＜１，λ２ ＝

λ３ ＝１时，λ２ 、λ３ 均小于１，调整前的 Ｌ、Ｄ相对
于Ｌ０（α０）、Ｄ０（α０）均偏小，而由文献［１５］可知，攻
角调整只能使 Ｌ、Ｄ一项增大另一项减小，无法使
Ｌ、Ｄ与Ｌ０（α０）、Ｄ０（α０）同时接近。

基于以上认识，本文综合考虑升阻力特性偏离

的抑制问题，定义加权形式的偏离程度指标：

Ａｄｅｖ＝
λＤＬＤ０（α０）
Ｄ ＋

（１－λＤＬ）Ｌ
Ｌ０（α０）

（１８）

式中：０≤λＤＬ≤１为阻力加速度偏离调整权重。并
提出如下弱攻角补偿策略：

ＣｃｍｄＤ （ｔ）＝ＡｄｅｖＣＤ０（α（ｔ）） （１９）

αｃ（ｔ）＝ｓａｔ［Ｃ
－１
Ｄ０（Ｃ

ｃｍｄ
Ｄ （ｔ））；αｍｉｎ＋ε１；αｍａｘ－ε１］

（２０）

　　　 α̈ｅ（ｔ）＝－ｎ１̈αｍａｘ (ｓｇｎ αｅ（ｔ）－αｃ（ｔ）＋

αｅ（ｔ） αｅ（ｔ）
（２ｑ１̈αｍａｘ )）

（２１）

式中：ＣｃｍｄＤ 为阻力系数调整指令，Ｃ
－１
Ｄ０（·）为ＣＤ０（·）

的反函数，αｃ为攻角调整目标指令，αｅ为交由姿态
回路执行的实时攻角指令，αｅ（０）＝α（０）＝α０，
αｅ（０）＝α（０）＝０，ε１＞０为常值小量，ｓｇｎ（·）为
符号函数，αｍａｘ、αｍｉｎ、α̈ｍａｘ分别为α的最大最小限
制值及最大加速度值，考虑到攻角调整困难，实际中

α̈ｍａｘ取较小值，ｎ１、ｑ１为（０，１］范围可调参数，用于
保证 α̈ｅ满足攻角调整能力约束，ｑ１ ＝ｎ１ ＝１时
式（２１）即为αｅ对αｃ进行时间最优跟踪

［１６］的动态方

程，ｓａｔ［τ；τｍｉｎ；τｍａｘ］为饱和函数，定义为：

ｓａｔ［τ；τｍｉｎ；τｍａｘ］＝
τｍｉｎ，　τ≤τｍｉｎ
τ， τｍｉｎ ＜τ＜τｍａｘ
τｍａｘ， τ≥τ

{
ｍａｘ

（２２）
上述方法的思路在于：根据偏离程度指标

Ａｄｅｖ调整目标攻角，并结合实际调整能力给出实
时攻角指令，通过姿态回路的调整过程协调升阻

力特性的偏离程度，使偏离程度指标 Ａｄｅｖ趋近于
１。以下进一步对攻角调整过程的稳定性进行
分析。

２．２　稳定性分析
考虑到αｅ（０）＝α（０），αｅ（０）＝α（０）且 α̈ｅ满

足调整能力约束，为方便后文讨论，提出如下假设：

假设 １．进入过程中气动参数偏离程度不变，即
λ２ ，λ３ 为常值。
假设２．探测器姿态控制回路能使攻角 α精确跟踪
实时攻角指令αｅ，即α＝αｅ。
引理 １．对于攻角调整范围和性能受束的探测器，按
式（１９）～式（２１）方法进行攻角调整时，如果假设１
～２成立且αｍｉｎ＜α０＜αｍａｘ，ｑ１≤ｎ１≤１，则有αｍｉｎ
≤α０≤αｍａｘ恒成立，即α总满足调整范围约束。

证．由假设２有 α＝αｅ，攻角调整动态可写为
如下形式：

ｘ１ ＝ｘ２，　ｘ２ ＝－ｎ１ｒαｓｇｎ（ｓｋ） （２３）
式中：ｘ１ ＝α，ｘ２ ＝α，ｒα ＝α̈ｍａｘ，ｓｋ ＝ｘ１－αｃ＋
ｘ２ ｘ２
２ｑ１ｒα

。假设ｘ１可以超过αｍａｘ，则ｘ１ ＝αｍａｘ时：

１）若ｓｋ ＜０，由αｍａｘ－αｃ≥ε１可知ｘ２＜０，此
时ｘ１不能超过αｍａｘ。
２）若ｓｋ≥０，ｘ２≤０，ｘ１同样不能超过αｍａｘ。
３）若ｓｋ≥０，ｘ２ ＞０，此时ｘ１才能超过αｍａｘ。
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因此，ｘ１＝αｍａｘ时须有ｓｋ≥０，ｘ２＞０，才能使
ｘ１超过αｍａｘ，考虑到αｍａｘ－αｃ≥ε１，条件变为ｓｋ≥
ε１，ｘ２ ＞０。

记ｓｌ＝ｘ１－αｍａｘ＋
ｘ２ ｘ２
２ｑ１ｒα

，则 ｘ１ ＝αｍａｘ时有

ｓｌ＞０。而ｔ＝０时，由ｘ１（０）＜αｍａｘ，ｘ２（０）＝０可
知ｓｌ（０）＜０。可知 ｓｌ＝０时需有 ｓｌ＞０才能使
ｘ１ ＝αｍａｘ时ｓｌ＞０成立，由ｓｌ定义有：

ｓｌ＝ｘ２－
ｎ１
ｑ１
ｓｇｎ（ｓｋ）ｘ２ （２４）

又ｓｌ＝０时，ｓｋ ＝αｍａｘ－αｃ≥ε１，故

ｓｌ＝ｘ２－
ｎ１
ｑ１
ｘ２ ＝ ｘ２ ｓｇｎ（ｘ２）－

ｎ１
ｑ( )
１

≤０

（２５）
与 ｓｌ＞０条件矛盾。

综上所述，ｘ１不可能超过αｍａｘ，同理可证 ｘ１不
可能小于αｍｉｎ，因此αｍｉｎ≤α≤αｍａｘ恒成立。
定理 １．对于进入过程中实际升阻力系数特性为式
（１０）、式（１１），且攻角调整范围和性能受束的探测
器，如果假设１～２成立，且αｍｉｎ＜α０＜αｍａｘ，αｍｉｎ ＞

－
φ２
２η２
，αｍａｘ≤０，则针对气动参数波动采用式（１９）

～式（２１）方法进行补偿时，参数 ｑ１，ｎ１，λＤＬ按如下
原则选取可保证攻角调整过程收敛，即 α收敛到某
一常值：

１）λＤＬ ＝１时
ｑ１≤ｎ１≤１ （２６）

２）０≤λＤＬ ＜１时

１＋ε２＋（１－λＤＬ）
φ２Ψ（λ２）
－α０η

[ ]
２

ｑ１ ＜ｎ１≤１

（２７）
式中：ε２ ＞０为常量，Ψ（λ２）为λ２ 的已知上界。

证．首先，讨论 λＤＬ ＝１时的情况。由式（１１）、
式（１３）、式（１５）及式（１９）可得：

　　　ＣｃｍｄＤ （ｔ）＝
Ｄ０（α０）
Ｄ ＣＤ０（α）＝

ＣＤ０（α０）
λ１λ３ＣＤ０（α）

ＣＤ０（α）＝

１
λ３
（η２α０＋φ２） （２８）

代入式（２０）有：

αｃ（ｔ）＝ｓａｔＣ
－１
Ｄ０
１
λ３
（η２α０＋φ２( )）；αｍｉｎ；α[ ]ｍａｘ ＝

ｓａｔη２α０＋φ２
λ３η２

－
φ２
η２
；αｍｉｎ；α[ ]ｍａｘ （２９）

可见αｃ不变，此时攻角动态为跟踪固定值的过程。
由于ｑ１≤ｎ１≤１成立，由相平面分析易知α收敛到
αｃ。以ｑ１＝ｎ１＝１为例，记αｃ为ｐ１，假设ｐ１＞α０，
则以ｐ１为参考点，α的相轨迹如图１所示。

图１　λＤＬ ＝１时α的相轨迹图

Ｆｉｇ．１　ＰｈａｓｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆαｗｈｅｎλＤＬ ＝１
　

显然充分时间后 α将收敛到 ｐ１，即收敛于常
值。当αｃ不饱和时，将式（２９）代入式（１５）可知 Ｄ
将收敛于Ｄ０（α０）。

其次，讨论０≤λＤＬ＜１时的情况。将式（１０）～
式（１５）代入式（１９）得：

ＣｃｍｄＤ （ｔ）＝
λＤＬＤ０（α０）
Ｄ ＋

（１－λＤＬ）Ｌ
Ｌ０（α０

[ ]
）

ＣＤ０（α）＝

λＤＬＣＤ０（α０）
λ１λ３ＣＤ０（α）

＋
（１－λＤＬ）λ１λ２ＣＬ０（α）

ＣＬ０（α０
[ ]

）
·

ＣＤ０（α）＝
λＤＬ（η２α０＋φ２）

λ３
＋

（１－λＤＬ）λ２
α０

（η２α
２＋φ２α） （３０）

可见，此时攻角调整目标值 αｃ与 α相关，攻角调整
过程中αｃ会持续变化。以下按照αｃ可能的不同情
况，分三部分证明攻角调整过程收敛：１）αｃ持续处
于饱和状态；２）αｃ持续处于不饱和状态；３）αｃ可
能在饱和与不饱和状态之间切换。

１）αｃ持续饱和时，攻角动态与λＤＬ＝１时类似，
同样为跟踪固定值的过程，α收敛到αｃ。
２）αｃ持续不饱和时，将式（３０）代入式（２０）有：

　　αｃ（ｔ）＝
λＤＬ（η２α０＋φ２）

η２λ３
－
φ２
η２
＋
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（１－λＤＬ）λ２
α０η２

（η２α
２＋φ２α） （３１）

代入式（２３）得：

　　

ｘ１ ＝ｘ２

ｘ２ ＝－ｎ１ｒα (ｓｇｎ ｘ１－Ａ＋Ｂ（η２ｘ
２
１＋φ２ｘ１）＋

ｘ２ ｘ２
２ｑ１ｒ )













α

（３２）
式中：

Ａ＝
λＤＬ（η２α０＋φ２）

η２λ３
－
φ２
η２
，Ｂ＝

（１－λＤＬ）λ２
－α０η２

＞０。

定义

Ｖ１ ＝
１
２ｓ

２
ｍ （３３）

式中：ｓｍ ＝ｘ１－Ａ＋Ｂ（η２ｘ
２
１＋φ２ｘ１）＋

ｘ２ ｘ２
２ｑ１ｒα

，则

Ｖ
·

１ ＝ｓｍｓｍ ＝ｓｍ ｘ２＋Ｂ（２η２ｘ１＋φ２）ｘ２＋
ｘ２ ｘ２
ｑ１ｒ

[ ]
α

＝

ｓｍ ｘ２＋Ｂ（２η２ｘ１＋φ２）ｘ２－
ｘ２ ｎ１ｒαｓｇｎ（ｓｍ）

ｑ１ｒ
[ ]

α

＝

ｓｍ ［１＋Ｂ（２η２ｘ１＋φ２）］ｘ２－
ｎ１
ｑ１
ｘ２ ｓｇｎ（ｓｍ{ }）＝

ｓｍ ｘ {２ ［１＋Ｂ（２η２ｘ１＋φ２）］·

ｓｇｎ（ｘ２）ｓｇｎ（ｓｍ）－
ｎ１
ｑ}
１

（３４）

由αｍｉｎ ＞－
φ２
２η２
，αｍａｘ≤０及引理１可知：

２η２ｘ１＋φ２ ＞０，ｘ１≤０ （３５）
又Ｂ＞０，因此

１＋Ｂ（２η２ｘ１＋φ２）＞１ （３６）
由式（２７）可得：

（１－λＤＬ）
φ２Ψ（λ２）
－α０η２

＜
ｎ１
ｑ１
－（１＋ε２） （３７）

又ｘ１≤０，故：

（１－λＤＬ）
（２η２ｘ１＋φ２）λ２

－α０η２
＜
ｎ１
ｑ１
－（１＋ε２）

（３８）
即：

１＋Ｂ（２η２ｘ１＋φ２）＜
ｎ１
ｑ１
－ε２ （３９）

结合式（３６）、式（３９）可知：

１＋Ｂ（２η２ｘ１＋φ２） ＜
ｎ１
ｑ１
－ε２ （４０）

代入式（３４），可知：

　　Ｖ
·

１≤ ｓｍ ｘ２ １＋Ｂ（２η２ｘ１＋φ２）－
ｎ１
ｑ[ ]
１

≤

－ε２ ｘ２ ｓｍ （４１）

由式（４１）可知ｓｍ具有如下两个特性：
（１）ｓｍ不会异号；
（２）一旦任意时刻 ｓｍ ＝０则之后 ｓｍ恒为０，即

ｓｍ收敛于０。
为方便讨论，假定ｓｍ（０）＜０，并假设ｔ１时刻

仍有 ｓｍ（ｔ１）＜０，则 ｔ１时刻之前 ｓｍ ＜０必然一直
成立。由 ｘ２（０）＝０及式（３２）可知 ｘ２（ｔ１） ＝
ｎ１ｒαｔ１。假设 ｓｍ不收敛于０，即 ｓｍ ＜０恒成立，则
由式（３２）可知，ｔ≥ ｔ１时恒有 ｘ２（ｔ）≥ ｎ１ｒαｔ１成
立，代入式（４１）可得：

Ｖ
·

１≤－ε２ｎ１ｒαｔ１ ｓｍ ，ｔ≥ｔ１ （４２）

可见ｓｍ有限时间收敛于０，与假设矛盾。因此ｓｍ收
敛于０，且必为限时间收敛。此时，由ｓｍ定义可知：

ｘ１－Ａ＋Ｂ（η２ｘ
２
１＋φ２ｘ１）＋

ｘ２ ｘ２
２ｑ１ｒα

＝０（４３）

记ｓｑ＝－ｘ１＋Ａ－Ｂ（η２ｘ
２
１＋φ２ｘ１），则由式（４３）可知

ｘ２２ｓｇｎ（ｘ２）＝２ｑ１ｒαｓｑ。由于 ｘ
２
２≥ ０，２ｑ１ｒα ＞０，

ｓｇｎ（ｘ２）必与ｓｇｎ（ｓｑ）一致，前式可改写为：

ｘ２２ ＝２ｑ１ｒαｓｑｓｇｎ（ｓｑ）＝２ｑ１ｒα ｓｑ （４４）

故 ｘ２ ＝ ２ｑ１ｒα ｓ槡 ｑ 。再次利用 ｓｇｎ（ｘ２） ＝

ｓｇｎ（ｓｑ）可得：ｘ２ ＝ ｓｇｎ（ｓｑ） ２ｑ１ｒα ｓ槡 ｑ ，代入

式（３２）有：
ｘ１ ＝ｓｇｎ（ｓｑ） ２ｑ１ｒα ｓ槡 ｑ （４５）

定义

Ｖ２ ＝
１
２ｓ

２
ｑ （４６）

则Ｖ
·

２ ＝ｓｑｓｑ ＝ｓｑ［－ｘ１－Ｂ（２η２ｘ１ｘ１＋φ２ｘ１）］，将
式（４５）代入可得：

Ｖ
·

２ ＝－ｓｑ［１＋Ｂ（２η２ｘ１＋φ２）］ｓｇｎ（ｓｑ）·

２ｑ１ｒα ｓ槡 ｑ ＝－ ｓｑ
３
２［１＋Ｂ（２η２ｘ１＋φ２）］·

２ｑ１ｒ槡 α≤－ ２ｑ１ｒ槡 α ｓｑ
３
２ （４７）

故ｓｑ有限时间内收敛于０，结合式（３２）、式（４３）可
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知ｘ１，ｘ２均有限时间收敛，ｘ２收敛于０，ｘ１收敛于常
值Ｃｘ，且有：

Ｃｘ－Ａ＋Ｂ（η２Ｃ
２
ｘ＋φ２Ｃｘ）＝０ （４８）

可知：

Ｃｘ ＝
－（Ｂφ２＋１）＋ （Ｂφ２＋１）

２＋４Ｂη２槡 Ａ
２Ｂη２

（４９）
式（４８）的另一解不满足式（３５），因此忽略。

类似的，ｓｍ（０）≥０时相应结论同样成立。故
αｃ不饱和时，ｘ１，ｘ２均有限时间收敛，且 ｘ２收敛于
０，ｘ１收敛于Ｃｘ。

３）对于αｃ可能在饱和与不饱和状态之间切换
的情况讨论如下：αｃ不饱和时，由前文可知 ｓｍ有限
时间收敛于０，且收敛过程不异号。为方便讨论假
定ｓｍ（０）＜０，则由式（３２）及ｘ２（０）＝０可知，ｓｍ收
敛到０之前有ｘ２＞０，ｓｑ＞０，ｔ＞０成立。而ｓｍ
收敛到０后，由式（４７）可知ｓｑ有限时间收敛到０，且
收敛过程不异号，故有ｓｑ≥０，ｘ２≥０成立。因此，
ｓｍ（０）＜０时ｘ２≥０恒成立，ｘ１不减，αｃ不增。类似
的，ｓｍ（０）＞０时ｘ１不增，αｃ不减，ｓｍ（０）＝０时ｘ１
不增不减，αｃ不增不减。可见，αｃ一旦进入不饱和
状态就不会再回到饱和，最多出现一次由饱和至不

饱和状态的切换，可排除αｃ在两种状态之间来回变
化导致调整过程不收敛的可能性。

综上所述，任意情况下攻角调整过程都将最终

收敛。

３　仿真分析

本文中脱敏轨迹的设计采用文献［４］方法，
求解过程考虑了相关过程和末端状态约束以及

倾侧角动态。此外，弱攻角补偿策略中使用的标

称气动模型由文献［１５］中气动数据拟合得到，仿
真中进一步考虑了攻角调整速率约束并限制在

较小范围内。

３．１　仿真参数
表１～表３给出部分关键参数，其它详见文献

［４］和文献［１５］。
３．２　对照测试与蒙特卡洛仿真

为校验弱攻角补偿策略的有效性，本文对不采

用和采用补偿（λＤＬ ＝０．９５２３）的情况进行对照测
试，并分析λＤＬ的不同取值对补偿效果的影响。

表１　控制及过程参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｐｒｏｃｅｓｓｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

最大倾侧角，σｍａｘ １８０°

最大倾侧角速度，σｍａｘ ２０（°）／ｓ

最大倾侧角加速度，σ̈ｍａｘ ５（°）／ｓ２

标称配平攻角，α０ －１６．１°

最小攻角，αｍｉｎ －２５°

最大攻角，αｍａｘ ０°

最大攻角速度，αｍａｘ ０．０８７２６（°）／ｓ

最大攻角加速度，α̈ｍａｘ ０．０３５（°）／ｓ２

气动模型参数，η２ ０．０１８

气动模型参数，φ２ １．７

最大过载，ｎｍａｘ １０５ｍ／ｓ２

最大动压，ｑｍａｘ １５ｋＰａ

最大热流率，Ｑ·ｍａｘ ６８０ｋＷ／ｍ２

最大开伞点动压，ｑｆｍａｘ ７５０Ｐａ

表２　单次对照测试参数
Ｔａｂｌｅ２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏ

ｓｉｎｇｌｅｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｔｅｓｔ

参数 数值

ｒ（ｔ０） ＋０．１３ｋｍ

ｖ（ｔ０） －６０ｍ／ｓ

ｓ（ｔ０） －０．１５ｋｍ

λ１ ＋１０％

λ２ ＋５％

λ３ ＋５％

表３　蒙特卡洛仿真参数
Ｔａｂｌｅ３　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数
不确定性分布

范围（３σ） 类型

ｒ（ｔ０） ±０．５ｋｍ 正态分布

ｖ（ｔ０） ±１００ｍ／ｓ 正态分布

ｓ（ｔ０） ±０．５ｋｍ 正态分布

λ１ ±１０％ 正态分布

λ２ ±５％ 正态分布

λ３ ±５％ 正态分布

　　１）在特定进入状态偏差及气动参数偏离条件
下进行单次对照测试。图２为采用补偿时的攻角变
化曲线，图３为升阻力特性偏离程度指标 Ａｄｅｖ的变
化曲线，图４为倾侧角余弦剖面的对照情况，表４为
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末端状态偏差的对照情况。图 ２表明采用补偿时
α与αｃ会持续相向运动，直至相等并收敛于相同
值。图３表明攻角调整过程时长接近１００ｓ，较为缓
慢，但调整过程能使Ａｄｅｖ持续下降并最终收敛到１。
图４表明无攻角补偿情况下倾侧角余弦剖面与标称
剖面较为接近，但表４说明，采用弱攻角补偿时末端
高度、航程及纵向偏差会显著降低。

图２　采用弱攻角补偿时的攻角变化曲线
Ｆｉｇ．２　Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗｈｅｎｕｓｉｎｇｗｅａｋ

ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ
　

图３　采用弱攻角补偿时Ａｄｅｖ变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ａｄｅｖｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗｈｅｎｕｓｉｎｇｗｅａｋａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ
　

图４　不同情况下倾侧角余弦剖面对照
Ｆｉｇ．４　Ｂａｎｋａｎｇｌｅｃｏｓｉｎｅｖａｌｕｅｐｒｏｆｉｌｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｉｔｕａｔｉｏｎｓ
　

表４　不同情况下末端状态偏差对照
Ｔａｂｌｅ４　Ｔｅｒｍｉｎａｌｓｔａｔｅｅｒｒｏｒｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ

ｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｉｔｕａｔｉｏｎｓ

参数名称 无攻角补偿 采用攻角补偿

高度偏差／ｋｍ １．４２４ －０．１９２

速度偏差／（ｍ·ｓ－１） －６．２９８ ７．１６５

航程偏差／ｋｍ －１４．０３９ －０．０７３

纵向偏差／ｋｍ －１３．９２０ ０．００７

横向偏差／ｋｍ ３．０７７ －１．３１５

　　２）采用蒙特卡洛仿真对不同情况下的制导鲁

棒性进行测试。图５为不采用攻角补偿时末端状态
偏差的分布情况，图６为采用弱攻角补偿时的分布
情况。表５中给出不同情况下各状态偏差均值与均
方差的数值对照。

图５　无攻角补偿时的蒙特卡洛测试结果
Ｆｉｇ．５　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｗｈｅｎａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｉｓｆｏｒｂｉｄｄｅｎ
　

表５　不同情况下末端状态偏差统计数据
Ｔａｂｌｅ５　Ｔｅｒｍｉｎａｌｓｔａｔｅｅｒｒｏｒｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ

ｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｉｔｕａｔｉｏｎｓ

参数名称
无攻角补偿 采用攻角补偿

均值 均方差 均值 均方差

高度偏差／ｋｍ －０．００１ ０．３６６ ０．００９ ０．０５４

速度偏差／（ｍ·ｓ－１）－０．０１５ ３．５７３ －０．５１７ ３．２０６

航程偏差／ｋｍ ０．０２１ ３．７０１ ０．０２９ ０．２０９

纵向偏差／ｋｍ ０．０１９ ３．６９４ ０．０１３ ０．３０９

横向偏差／ｋｍ １．２１３ １．８５１ ０．６３１ ３．７２７
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图６　采用弱攻角补偿时的蒙特卡洛测试结果
Ｆｉｇ．６　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｗｈｅｎｕｓｉｎｇｗｅａｋ

ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ
　

　　图 ５表明不采用攻角补偿时末端高度偏差
±１．２ｋｍ，速度偏差 ±１５ｍ／ｓ，航程偏差 ±１２ｋｍ，
纵向偏差 ±１２ｋｍ，横向偏差 ±８．５ｋｍ。图６表明
采用弱攻角补偿时末端高度偏差 ±０．２ｋｍ，速度偏
差±１０ｍ／ｓ，航程偏差 ±１ｋｍ，纵向偏差 ±１．５ｋｍ，
横向偏差±１０ｋｍ。表５表明两种情况下末端速度
偏差的均方差相近，采用攻角补偿时高度、航程及纵

向偏差的均方差比不采用补偿时明显减小。

３）采用蒙特卡洛仿真对采用弱攻角补偿时不
同λＤＬ下的制导鲁棒性进行测试。表６中给出不同
λＤＬ取值下末端航程偏差的均方差。

表６表明λＤＬ的取值对最终的补偿效果影响明
显，λＤＬ＝０．９５２３时制导鲁棒性相对较好，说明阻力
特性偏离的抑制较为重要，但一定程度上综合考虑

升力特性偏离的抑制可取得更好效果。

表６　不同λＤＬ取值时的末端航程偏差均方差
Ｔａｂｌｅ６　Ｔｅｒｍｉｎａｌｒａｎｇｅｅｒｒｏｒｍｅａｎｓｑｕａｒｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔλＤＬｖａｌｕｅｓ

λＤＬ 均方差／ｋｍ

０．９ ０．７２４

０．９５ ０．２９１

０．９５２３ ０．２０９

１．０ ０．６５９

４　结　论

三自由度脱敏设计对进入状态偏差鲁棒，但对

气动参数波动较为敏感。本文在探测器具有一定攻

角调整能力的前提下对现有设计进行改进，提出弱

攻角补偿策略。仿真结果表明该方法可有效抑制气

动参数波动的影响，实现较高的纵向末端状态精度，

但横向偏差抑制能力较弱，有待进一步研究。
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