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摘要:本文考虑探月返回飞行器跳跃式再入的制导问题.针对考虑地球自转的探月返回飞行器不确定非线性动
力学,设计了基于观测器的近似反馈线性化制导律.由于初始再入时空气密度近似为零,因此阻力初始观测误差近
似为零. 针对该特点,研究了基于观测器的控制律的峰值问题,给出了无峰值现象的控制律的简化设计方法. 首次
证明了速度内动态是有界输入有界状态的,为制导律的设计提供了基础. 证明了制导误差是一致最终有界的,并且
界是随着初始观测误差的减小而趋于零;进一步由于阻力初始观测误差近似为零,因此制导误差近似为零. 最后,
针对Apollo命令舱,通过数学仿真验证了本文方法的有效性. 本文为包括火星再入、月球再入等飞行器的制导问题
提供了研究途径和基础.
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On the guidance for the Lunar return skip reentry considering
the earth rotation
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Abstract: We address the guidance problem for the Lunar return spacecraft skip reentry. Taking the Earth rotation into
consideration, we perform an observer-based approximate feedback linearization guidance law design for the uncertain
and nonlinear dynamics of the Lunar return spacecraft. Firstly, the peak phenomenon of observer-based controllers is
considered. The air density approximates to zero when the initial reentry, so the initial observation error of drag is also
zero approximately. Considering this feature, a simplified design for peak-free phenomenon is given for the observer-based
controllers. Then, the guidance design problems are considered. It is first proved that the internal dynamics is bounded-
input-bounded-state, which constructs the basis for the design of guidance law. The closed-loop properties are proved
that the guidance errors are uniformly ultimately bounded, and tend to zero with the diminish of initial observed errors.
Combining that the initial observation errors approximate to zero, the guidance errors are also zero approximately. Finally,
simulation on Apollo Command Module illustrates the effectiveness of the proposed theoretical method. This paper has
laid the foundations for the research on Mars reentry and the Lunar reentry etc.
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1 引引引言言言(Introduction)
自从1969年美国发射的Apollo 11号载人飞船成

功登陆月球,实现了人类载人登月的梦想,月球探索

就成为了各航天大国一直以来所关注的目标.中国提
出了探月“三步走”的计划,包括“绕、落、回”3个阶
段. 其中“回”就是指探月返回,需要探月返回再入地
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球的制导技术. 对于Apollo这种太空舱式的飞行器,
由于它的升阻比较低,若想飞出长的航程,唯一的方
法就是采取跳跃式再入飞行[1],即飞行器首先再入大
气层内,然后跃出大气层外,最后再一次进入大气层
并着陆. 飞行器再入过程中的大气环境难以精确测量,
导致其动力学中的气动项具有较大不确定性. 且存在
动力学本身的未建模动态和风等外部扰动,并且需要
满足过载和热的限制,以及精确着陆等要求,这些问
题对于飞行器的制导带来较大的难度.由于探月返回
跳跃式再入的飞行时间较长,因此地球自转对制导精
度具有较大影响.当考虑地球自转时,飞行器制导动
力学具有更强的非线性. 因此,探月返回跳跃式再入
的制导问题对于非线性控制理论和方法提出了新的

难题,也因此成为相关领域研究的热点问题.

一般来说,飞行器再入制导的方法分为两种,标准
轨道制导法和预测制导法. 这两种方法均在跳跃式再
入中得到了一定的研究[1–5]. 由于标准轨道制导法已
经成功应用于航天飞机的再入制导中,因而受到广泛
关注[6–7]. 目前,在标准轨道制导法中,反馈线性化方
法和基于观测器的制导方法得到广泛研究.如上所述,
探月返回飞行器具有强非线性、未建模动态、不确

定性和外部扰动等控制难点. 由反馈线性化方法的设
计原理可知,反馈线性化制导精度受动力学的未建模
动态和不确定性等影响较大.相比之下,基于观测器
的制导方法具有一定优势. 该方法已经得到一定研究,
包括滑模观测器[8]和高增益观测器[9]等.

探月返回跳跃式再入制导问题虽然已经得到广泛

研究,但仍存在如下问题有待进一步探讨. 首先,由于
飞行时间和航程较长,地球自转对制导精度影响较大,
目前尚无包含地球自转的相关研究.当考虑地球自转
时,飞行器动力学的非线性和耦合更强,导致制导律
的设计和分析更加困难.第二,内动态的性质对于闭
环系统具有重要影响,但目前尚无有关速度内动态的
性质的理论分析结果.针对非线性动力学,其研究有
一定难度.第三,在基于观测器的控制方法中,由于被
观测量的初始状态不确知,因此难以设置与其相同的
观测器的初始状态,从而导致初始观测偏差. 如果被
观测量的初始状态不确定性过大,将导致初始观测偏
差过大,从而导致观测器误差方程的暂态过程超调过
大,也即观测量严重偏离被观测真值.当把观测量用
于控制律进行补偿时,由于与真实被观测值相差过大,
不仅不能起到补偿作用,而且可能导致控制效果变差,
甚至起到适得其反的作用,最坏情形致使系统发散.
这种现象称为峰值问题.该问题是基于观测器补偿方
法的关键问题之一,需要进行深入分析.针对这个问
题,在文献[10]和文献[11]中分别提出了饱和控制方
法和零控制方法,在理论上解决了峰值问题.但是控
制饱和界和零控制区间与未知函数相关,因此难以给

出具体数值,需要在仿真中进行调试,给应用增加了
复杂性.

本文针对上述问题开展了深入研究.首先研究了
基于观测器设计方法的峰值问题,针对再入飞行器的
特点,给出了无峰值的简化控制方法. 进一步研究了
探月返回飞行器跳跃式再入的制导问题.证明了速度
内动态是有界输入有界状态的,为(近似)反馈线性化
制导方法提供了理论基础. 在此基础上,设计了基于
观测器的近似反馈线性化制导律,证明了闭环性质.
本文的研究结果可以推广到火星和月球再入等再入

制导问题.

2 预预预备备备知知知识识识和和和问问问题题题描描描述述述(Preliminaries and pro-
blem formulations)
针对考虑地球自转的复杂飞行器再入动力学,本

文采用基于观测器的近似反馈线性化方法设计制导

律,并利用性能恢复的思想[10]进行闭环分析.下面首
先简单介绍一些相关结果.

2.1 预预预备备备知知知识识识(Preliminaries)
在文献[10]中,采用性能恢复的思想,通过与精确

反馈线性化控制结果进行对比,给出了基于观测器的
近似反馈线性化控制方法的闭环性能.考虑单输入单
输出非线性系统的标准形式[10]:

ẋ = Ax+B[f(x, z, w) + g(x, z, w)u], (1)

ż = f0(x, z, w), (2)

y = Cx, (3)

其中: x ∈ Rn, z ∈ Rm是系统状态, u ∈ R, y ∈ R分
别表示控制输入和测量输出, w ∈ Rl表示干扰,

A =


0 1 0 · · · 0

0 0 1 · · · 0
...

...
...

...
...

0 0 · · · 0 1

0 0 · · · · · · 0


n×n

, B =


0

0
...
0

1


n×1

,

C = [1 0 · · · 0]1×n,

w(t), f(·), g(·), f0(·)和内动态(2)满足假设1–3.

假假假设设设 1 w(t)属于一个已知紧集W ⊂ Rl,并且
ẇ(t)有界.

假假假设设设 2 非线性函数f(·), g(·)和f0(·)未知; f(·)
和g(·)是连续可微的,并且具有局部Lipschitz导数;
g(·) > g0, g0 > 0已知; f0(·)是局部Lipschitz的.

假假假设设设 3 存在径向无界正定函数V0(z),使得对
于所有的x ∈ Rn, z ∈ Rm和w ∈ W ,

∂V0

∂z
(z)f0(x, z, w) 6 0, ∀ ∥z∥ > χz(x,w),

这里χz(x,w)是非负连续函数.
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在性能恢复的思想中,式(1)–(3)的控制性能,是通
过与针对f和g已知时所设计的精确反馈线性化的控

制性能进行对比给出的. 首先给出当f和g已知时的精

确反馈线性化控制律

uL =
−f(x, z, w) + ϕ(x)

g(x, z, w)
,

其中ϕ(·)为使得系统

ẋ = Ax+Bϕ(x) (4)

是全局渐近稳定和局部指数稳定的状态反馈控制律.
则存在Lyapunov函数Vs(x)满足

∂Vs

∂x
(x)[Ax+Bϕ(x)] 6 −Ψ(x), ∀x, (5)

这里Ψ(x)是一正定函数. 由假设 3可知,存在常数 c0
> 0和K∞函数α(·),使得对于任意正常数c,

V0(z) 6 c0 + α(c)

是式(2)关于x(t) ∈ {Vs(x)6c}, w(t) ∈ W的正不变
集. 定义紧集

Ωc = {Vs(x) 6 c} × {V0(z) 6 c0 + α(c)}. (6)

另一方面,当f和g未知时,利用观测器实时估计
未知函数,利用估计的值设计近似反馈线性化控制律.
观测器以及基于它的近似反馈线性化控制律分别为

˙̂x = Ax̂+B[σ̂ + ĝ(x̂)u] +H(ϵ)(y − Cx̂), (7)
˙̂σ = (

αn+1

ϵn+1
)(y − Cx̂), (8)

u(x̂, σ̂) =
−σ̂ + ϕ(x̂)

ĝ(x̂)
, (9)

这里ĝ(·) > g0 > 0是需要设计的二次连续可微函数,
x̂是系统状态x的观测量, σ̂是扩张状态f + (g − ĝ)u

的观测量,

H(ϵ) = [
α1

ϵ
· · · αn

ϵn
]T

是观测器的增益, α1, · · · , αn, αn+1使得方程

sn+1 + α1s
n + · · ·+ αn+1 = 0

的根均为负实数, ϵ > 0是一个需要设计的较小参数.

为了解决峰值问题,设计饱和函数

uM(x̂, σ̂) = Msat(
u(x̂, σ̂)

M
), (10)

其中

M > max
(x,z)∈Ωc,w∈W

|−f(x, z, w) + ϕ(x)

g(x, z, w)
|.

下面的引理给出了闭环系统的性质. 为避免混淆,
记式(4)的状态为x∗.

引引引理理理 1[10] 考虑系统(1)–(3),观测器(7)–(8)和控
制律(10)组成的闭环系统.如果假设1–3成立,

kg = max
(x,z)∈Ωc,w∈W

|g(x, z, w)− ĝ(x)

ĝ(x)
| < 1, (11)

系统的初始状态属于Ωc的某个紧子集,观测器的初始
状态属于Rn+1的某个紧子集,那么存在ϵ̄ > 0,使得对
于所有的ϵ ∈ (0, ϵ̄),

1) 系统状态x(t)有界;

2) ∥x(t)− x∗(t)∥ → 0, ϵ → 0, t > 0;

3) ∥x(t)∥ 6 δ(ϵ)是一致最终有界的,其中:

δ(ϵ) → 0, ϵ → 0.

2.2 问问问题题题描描描述述述(Problem formulations)
本文考虑探月返回飞行器无量纲再入动力学[12]

ṙ = V sin γ, (12)

V̇ = −D − sin γ

r2
+WV, (13)

γ̇ =
L cosσ

V
+ (V 2 − 1

r
)
cos γ

V r
+Wγ , (14)

其中: 无量纲方程求导针对的时间为τ = t/
√
R0g0,

R0 = 6378136.3 m和g0 = 9.81 m/s2分别表示地球平
均半径和地球表面重力加速度; r表示地心距(无量纲
化尺度R0), V表示相对速度(无量纲化尺度Vscale =√
R0g0), γ表示飞行路径角; L和D分别表示升力和阻

力, 
L =

ρ(V scaleV )2SrefCL

2mg0
,

D =
ρ(V scaleV )2SrefCD

2mg0
,

(15)

ρ表示大气密度, ρ = ρ0e
−βh采用文献[13]中的大气

数据拟合得到, ρ0 = 1.313, β = 775.5814; h = r− 1

表示高度, Sref表示参考面积, m表示质量, CL和CD

分别表示升力和阻力系数;

WV = Ω2r sin γ,

W γ = 2Ω +
Ω2r cos γ

V
,

其中: Ω = 7.2921151×10−5 rad/s表示地球自转角速
度(无量纲化尺度

√
R0/g0),无量纲化后Ω=0.05879 rad,

σ表示倾侧角, U是系统的控制输入,记U = cosσ.

本文研究探月返回跳跃式再入制导问题.针对考
虑地球自转的探月返回再入制导动力学(12)–(14),当
存在初始再入偏差和气动不确定性时,设计倾侧角σ,
使得阻力D跟踪参考阻力Dr.

3 峰峰峰值值值问问问题题题(The peaking phenomenon)
本节讨论峰值问题.针对探月返回再入制导问题

的特点,给出了初始观测误差的一个条件,在该条件
下,不需采用饱和控制等文献中的峰值问题控制方
法[10],引理1中有关闭环系统性能的结论仍然成立,并
且无峰值现象.

首先给出一个关于初值问题的假设. 在文献[10]
的定理1的证明过程中,将系统状态分别减去观测器
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状态,然后通过变换组成了新的状态. 这里去掉饱和
函数,采用上述变换方法可以得到新的状态,

η = [η1 · · · ηn+1]
T, (16)

其中:

ηi =
xi − x̂i

ϵn+1−i
, i = 1, · · · , n,

ηn+1 = f +∆gu(x, σ̂)− σ̂,

xi和x̂i分别为x和x̂的第i个分量, ∆g = g(x)− ĝ(x).

假假假设设设 4 假设初始状态η(0) ∈ Ωc1,其中:

Ωc1 = {U(η) 6 c1ϵ
2},

U = ηTPη,

P是正定矩阵, c1 > 0是常数[14].

在上述假设下,不需采用饱和限制,直接利用式
(9)进行控制,即可得到引理1的结论.

定定定 理理理 1 考虑系统(1)–(3),观测器(7)–(8)和控制
律(9)组成的闭环系统.如果假设1–4和式(11)成立,系
统的初始状态属于Ωc的某个紧子集,那么引理1的结
论成立.

证明见附录1.

注注注 1 假设4意味着初始观测误差非常小,因此不会出

现峰值现象.

注注注 2 定理1用式(9)代替了饱和控制(10),不需选取最

大值M ,从而简化了设计.

注注注 3 对于探月返回再入制导问题,假设4成立. 这是

由于,该问题中被观测量是阻力,在初始再入时,空气密度非

常小,从而使得初始再入阻力非常小. 当选择观测器初值为

零时, η(0)近似为0. 因此假设4成立.

4 纵纵纵向向向再再再入入入制制制导导导动动动力力力学学学的的的性性性质质质(Properties of
longitudinal reentry guidance dynamics)
本节讨论探月返回飞行器纵向再入制导动力学的

性质,重点给出内动态的性质,为制导律的设计提供
基础. 首先讨论坐标变换的性质.

4.1 坐坐坐标标标变变变换换换及及及相相相对对对阶阶阶(Properties of state transfo-
rmation and relative degree)
由于阻力可以由惯性传感器直接测量,并且飞行

距离、过载和热限制等可以由阻力直接进行计算,因
此在制导律设计时一般选取阻力D作为被控输出,
(D, Ḋ, V )作为新的状态. 本节给出坐标变换的性质.

由式(12)–(15),可得阻力的一阶导数和二阶导数
分别为

Ḋ=(
2D

V
Ω2r−βDV ) sin γ− 2D2

V
− 2D sin γ

r2V
,

(17)

D̈ = a+ bU, (18)

其中:

a=−βḊV sin γ − 4DḊ

V
− 2Ḋ sin γ

r2V
+

2Ḋ

V
Ω2r sin γ + 2Ω2Dsin2γ +

4Dsin2γ

r3
+

(
2D2

V 2
− βD sin γ +

2D sin γ

r2V 2
−

2D

V
Ω2r sin γ)(−D − sin γ

r2
) +

(−βDV − 2D

r2V
+

2D

V
Ω2r) cos γ ×

(V 2 − 1

r
)
1

V r
+

(
2D2

V 2
− βD sin γ +

2D sin γ

r2V 2
−

2D

V
Ω2r sin γ)WV +

(−βDV − 2D

r2V
+

2D

V
Ω2r) cos γWγ ,

(19)

b= (−βDV − 2D

r2V
+

2D

V
Ω2r)

L

V
cos γ. (20)

在假设2中假设了控制输入的系数为正数,下面分
析b的符号.将式(15)代入式(20),通过记

L0 =
ρ0V

2
scaleSrefCL

2mg0
> 0, (21)

有

b = −D0L0e
2βe−2βrV 2(βV 2 +

2

r2
− 2Ω2r) cos γ.

由r ≈ 1, Ω = 0.0588, β > 0,可得

βV 2 > − 2

r2
+ 2Ω2r, (22)

可知当cos γ ̸= 0时,

b < 0. (23)

下面的定理给出坐标变换的性质.

定定定理理理 2 针对式(12)–(14),当 cos γ ̸= 0时,由状
态(r, V, γ)到状态(D, Ḋ, V )的坐标变换为微分同胚

变换;以cosσ作为输入, D作为输出,系统的相对阶
为2.

证明见附录2.

注注注 4 定理2在整个再入过程均成立. 事实上,在整个

再入过程中, γ ∈ (−π/2, π/2). 由文献[2]和文献[3]也可见

Apollo在整个再入过程中的飞行路径角γ ∈ (−π/2, π/2).

4.2 内内内动动动态态态的的的性性性质质质(Properties of internal dynamics)
上节证明了系统的相对阶是2,则速度V是内动态.

本节证明V内动态是有界输入有界状态的.

记跃出点的状态和跃出后远地点地心距分别为

(rt, Vt, γt)和rA. 在跃出大气层后,飞行器运动可以按
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照二体运动分析,由文献[15]可知

rA =
r2t V̂

2
t cos2 γt

1−
√
(rtV̂ 2

t − 1)2 cos2 γt + sin2 γt

, (24)

其中V̂t表示跃出点绝对速度,由图1可得,

V̂t =

√
(Vt cos γt +Ωrt)

2
+ (Vt sin γt)

2
.

图 1 速度向量

Fig. 1 The velocity vectors

下面首先给出两个假设:

假假假设设设 5

rA <
3

√
1

Ω2
. (25)

在下面的定理证明中将阻力曲线按照Ḋ的符号进

行分段. 对于Ḋ > 0(不包括仅Ḋ = 0的单点情形)和
Ḋ < 0段,记各段的时间长度为Ti(i = 1, 2, · · · ).

假假假设设设 6 infi{Ti} > wT > 0, i = 1, 2, · · · .这里
wT为常数. 也即在有限的飞行时间内可以分为有限
段.

定定定理理理 3 针对式(12)–(14),如果假设5和6成立,
则存在径向无界正定函数

V0(V ) =
1

2
V 2 (26)

使得

∂V0

∂V
V̇ < 0,

∀V >

− Ḋ

pβDmin(sin γ)max

, Ḋ > 0,

0, Ḋ < 0,

(27)

其中p ∈ (0, 1),

(sin γ)max = max
Ḋ>0

{sin γ} < 0,

Dmin = min
Ḋ>0

{D} > 0.

证明见附录3.

注注注 5 一般情况下,式(25)成立. rA越大,二次再入误

差越大.因此一般情况下设计rA <
3
√
1/Ω2 = 6.6133[1].

注注注 6 式(25)给出了跃出点状态设计的依据. 由式(24)–

(25)可以由跃出点的状态表示.

注注注 7 定理3首次给出了内动态是有界输入有界状态

的性质,为各类再入飞行器制导提供了基础.

在文献[16]中指出,对于线性系统而言,零动态渐
近稳定可以保证有界输入有界状态的性质. 但是非线

性系统可能不具备这一性质. 为了更加深刻地认识速
度内动态的性质,下面进一步分析零动态的稳定性.

记Vr, rr, γr, Ur为相应状态和输入在参考轨线上

的取值,满足如下假设:

假假假设设设 7 假设Vr, rr, γr满足式(13);阻力参考轨
线Dr, Ḋr和D̈r是连续和有界的,并且满足

D̈r=ar(Dr, Ḋr, Vr, rr, γr)+br(Dr, Ḋr, Vr, rr, γr)Ur,

(28)
其中ar和br为式(19)–(20)的自变量均取参考轨线上的
值时,所得到的a和b的值.

由于地球自转导致零动态方程非常复杂,因此在
下面的分析中忽略地球自转的影响.记

λr = −4D2
r − ḊrVr.

定定定理理理 4 假设Ω=0和r=1,以及假设7成立. 考
虑式(12)–(14),其零动态V的稳定性由参考轨线决定,

1) 如果λr < λ̄r, λ̄r < 0为常数,则零动态V是局

部指数稳定的;

2) 如果λr > 0,则零动态V是不稳定的;

3) 如果λr变号,则零动态V是振荡的.

证明见附录4.

5 制制制导导导律律律设设设计计计和和和分分分析析析(Guidance law design and
analysis)
本节针对考虑地球自转的探月返回再入制导动力

学(12)–(14),按照定理1设计基于观测器的近似反馈
线性化制导律,并证明其闭环系统性质.

将式(28)与阻力动力学(18)做差,可以得到误差动
力学,

∆D̈ = fD + b∆U, (29)

这里∆D = D−Dr, fD = ∆a+∆bUr, ∆a= a−ar,
∆b = b− br, ∆U = U − Ur. 通过把式(29)与式(1)–
(3)比较,可知相应矩阵和函数的取值分别为

x = [∆D ∆Ḋ ]T, z = V, u = −∆U, y = ∆D,

A =

[
0 1

0 0

]
, B =

[
0

1

]
, C = [1 0],

f = fD, w = Dr, g = −b > 0, f0 = V̇ .
(30)

在制导律设计时,需要设计ĝ,这里设计ĝ为−b在

式(6)Ωc上的最大值.下面针对式(12)–(14)给出Ωc的

具体形式,在式(6)中, V0取式(26)的形式,

Vs(x) = xTP sx, (31)

P s =


Kd

2

2Kp

+1
Kd

2Kp

Kd

2Kp

1

Kp

 > 0,
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其中Kp > 0, Kd > 0,

c0 = 0, (32)

α(c) = V0[Γ (
√
c∥P s

−1/2∥)],

Γ (∆Ḋ)=

− Ḋrmax+∆Ḋ

pβDmin(sin γ)max

, ∆Ḋ>−Ḋrmax,

0, ∆Ḋ<−Ḋrmax,

(33)

其中 Ḋrmax = max
Ḋ>0

{Ḋr}. 由假设 6–7可知, Ḋrmax存

在.

下面的两个引理证明上面构造的Ωc满足第2.1节
中的性质.

引引引理理理 2 考虑式(12)–(14),如果假设5–7成立,则
α(c)是K∞函数,且对于任意的c, {V0(V )6α(c)}是
V关于x ∈ {Vs(x) 6 c}的不变集.

证明见附录5.

在上述基础上,按照定理1设计制导律,包括三阶
观测器和基于观测器的近似反馈线性化控制律,观测
器为

˙̂x = Ax̂+B[σ̂ − ĝ∆U ] + [
α1

ϵ

α2

ϵ2
]T(y − Cx̂),

˙̂σ = (
α3

ϵ3
)(y − Cx̂),

(34)

其中A, B, C, ∆U和y在(30)中给出; ĝ为常数,满足

ĝ > max
x∈Ωc

{−b} > 0, (35)

Ωc由式(6)(26)(31)–(32)给出; αi(i = 1, 2, 3)为使得

方程s3 + α1s
2 + α2s+ α3 = 0的根为负实数的常值;

ϵ是一个需要设计的较小正数. 控制律为

∆U = −−σ̂ + ϕ(x̂)

ĝ
, (36)

其中ϕ(x̂)为PD控制律

ϕ(x̂) = −[Kp Kd ]x̂. (37)

引引引理理理 3 对于式 (37)中所设计ϕ(x), Vs满足式

(5),其中A和B在式(30)中给出.

证证证 由A和B的具体形式, Kp > 0, Kd > 0易证.

下述定理给出闭环系统的性质. 由于在探月返回
初始再入时,空气密度非常小,因此D和Ḋ也非常小.
这里假设:

假假假设设设 8 ∆D(0) = ∆Ḋ(0) = 0,其中∆D(0)和

∆Ḋ(0)表示初始时刻的值.

定定定理理理 5 针对式(12)–(14),设计三阶观测器(34)
和控制律(36). 如果假设5–8成立,初始状态(x(0), V (0))

∈ Ωc,那么x=[∆D ∆Ḋ]T满足引理1的结论.

证明见附录6.

注注注 8 由假设8,假设4中ϵ近似为零. 因此,由定
理5结论3,制导误差近似为零.

注注注 9 在式(35)中,选择的c越大,所设计的控制
律吸引域越大,但保守性越高.

6 数数数值值值仿仿仿真真真(Numerical simulations)
本节针对Appllo命令舱[1, 3],设计定理5中给出的

制导律,通过数值仿真验证有效性.

在动力学(12)–(14)中, m = 5443.10844 kg,初始
状态为: h0 = 121.92 km, V0 = 10.63 km/s, γ0 = 6.5◦.
阻力参考轨迹由式(12)–(14)进行计算,其中γ = 45◦.
所考虑的不确定性包括: 大气密度偏差30%,初始速
度偏差±2%. 定理5中的设计参数如表1所示.

表 1 设计参数
Table 1 Design parameters

α1 α2 α3 Kp Kd ĝ ϵ

2.03 1.06 0.03 1300 450 700 0.01

图2和图3分别给出了大气密度和初始速度偏差下
的观测器的观测结果,以及近似反馈线性化制导律的
制导结果.从该仿真结果可以看出,制导效果良好,无
峰值现象.

图 2(a) 大气密度偏差30%情形下的观测结果

Fig. 2(a) Observation result with 30% air density deviation

图 2(b) 大气密度偏差30%情形下的制导结果

Fig. 2(b) Guidance result with 30% air density deviation
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图 3(a) 速度初始偏差2%情形下的观测结果

Fig. 3(a) Observation result with 2% initial velocity deviation

图 3(b) 速度初始偏差2%情形下的制导结果

Fig. 3(b) Guidance result with 2% initial velocity deviation

图 3(c) 速度初始偏差−2%情形下的观测结果
Fig. 3(c) Observation result with −2% initial velocity

deviation

图 3(d) 速度初始偏差−2%情形下的制导结果

Fig. 3(d) Guidance result with −2% initial velocity deviation

7 结结结论论论(Conclusions)
针对考虑地球自转的探月返回跳跃式再入制导问

题,证明了速度内动态是有界输入有界状态的,设计
了基于观测器的近似反馈线性化制导律,给出了参数
的选择原则,并证明了阻力跟踪偏差近似为零. 所给
出的方法不需线性化,并且未对动力学进行简化,因
此制导精度更高,适用范围广. 最后通过仿真验证了
所设计制导律的有效性.
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附附附录录录 (Appendix)
附附附录录录 1 定定定理理理1的的的证证证明明明(Proof of Theorem 1)
证证证 由式(1)–(3)和式(7)–(9)计算可以得到下述系统:

ϵη̇ = Λη − B̄1
∆g

ĝ(x)
αn+1η1 + ϵ[B̄1∆2 + B̄2∆3], (A1)

其中:

Λ=


−α1 1 0 · · · 0
−α2 0 1 · · · 0

...
...

...
...

...
−αn 0 · · · 0 1

−αn+1 0 · · · · · · 0

 , B̄1=

[
0

B

]
, B̄2=

[
B

0

]
,

∆2= ḟ + ∆̇gu(x, σ̂) +∆g
∂u(x, σ̂)

∂x
ẋ,

∆3=
1

ϵ
(g(x)(u(x̂, σ̂)− u(x, σ̂)) + ĝ(x)u(x, σ̂)−

ĝ(x̂)u(x̂, σ̂)).

由文献[10]可知,当式(11)成立时,对于充分小的ϵ, Ωc×Ωc1

是式(1)–(3)和式(A1)的不变集. 由假设4, η和(9)的定义,可知
x̂(t)和σ̂(t)有界. 结合u的连续性可知u(x̂, σ̂)也是有界的. 记

M1 > max{|u(x̂, σ̂)|, max
(x,z)∈Ωc,w∈W

|−f(x, z, w) + ϕ(x)

g(x, z, w)
|},

则有M1 > M和u(x̂, σ̂) = uM1
(x̂, σ̂).

综上可知引理1的条件均成立. 因此,其结论成立.

证毕.

附附附录录录 2 定定定理理理2的的的证证证明明明(Proof of Theorem 2)
证证证 下面首先证明坐标变换为微分同胚变换.通过计算

可知Jacobian变换矩阵Ja为

Ja =


∂D

∂r
0

∂D

∂V
∂Ḋ

∂r

∂Ḋ

∂γ

∂Ḋ

∂V
0 0 1

 .

易见

|Ja| = D2
0e

2βe−2βrβV 3(βV 2 +
2

r2
− 2Ω2r) cos γ,

其中

D0 =
ρ0V

2
scaleSrefCD

2mg0
> 0. (A2)

结合式(22),可知当cos γ ̸= 0时, Ja非奇异.也即当cos γ ̸= 0

时,该坐标变换是微分同胚变换.

由式(23)直接可证系统的相对阶为2. 证毕.

附附附录录录 3 定定定理理理3的的的证证证明明明(Proof of Theorem 3)
在证明定理3之前,首先给出如下引理.

引引引理理理 4 针对式(12)–(14),如果假设5成立,那么当ṙ >
0时, V̇ < 0.

证证证 由r6rA和 假 设5可 得r<
3
√
1/Ω2. 即1/r2 > Ω2r.

由式(12)易知,当ṙ > 0时sin γ > 0. 结合D > 0,可知

V̇ = −D − (
1

r2
−Ω2r) sin γ < 0.

证毕.
下面给出定理3的证明.
证证证 下面按照Ḋ > 0和Ḋ < 0两种情形分析V0的性质.
1) 考虑Ḋ > 0情形. 首先利用反证法证明sin γ < 0. 如

果存在时刻t0,使得sin γ(t0) > 0. 则由D, β, V > 0,式(12)
和式(18),可知V̇ (t0)>0和ṙ(t0)>0,这与引理4矛盾. 所以当
Ḋ > 0时, sin γ < 0. 因此,当Ḋ = 0时,

V̇ =
βV 2

2
sin γ < 0. (A3)

考虑Ḋ > 0(不包括仅Ḋ = 0的单点情形). 由假设6以及
sin γ和D的连续性可知, max

Ḋ>0
{sin γ}和min

Ḋ>0
{D}存在,结合

sin γ < 0和D > 0,记

(sin γ)max = max
Ḋ>0

{sin γ} < 0,

Dmin = min
Ḋ>0

{D} > 0.

把式(12)代入式(18),有

V̇ =
V Ḋ

2D
+

βV 2

2
sin γ 6

V Ḋ

2Dmin
+

βV 2

2
(sin γ)max =

(1− p)βV 2(sin γ)max

2
+

pβDminV
2(sin γ)max + V Ḋ

2Dmin
,

这里0 < p < 1. 所以当

V > − Ḋ

pβDmin(sin γ)max
> 0

时,
V̇ <

(1− p)βV 2(sin γ)max

2
< 0.

因此由式(26),结合式(A3),有V̇0 = V V̇ < 0.
2) 考虑Ḋ < 0情形. 由式(15)(A2)和(18)可得

Ḋ = D0e
β(−βe−βrV 2ṙ + 2e−βrV V̇ ) < 0.

由上式可以推得如下3种情形: ṙ > 0,或者V̇ < 0,或者ṙ > 0

且V̇ < 0. 由引理4知,当ṙ > 0时, V̇ < 0. 综上,当Ḋ < 0时,
V̇ < 0. 所以由式(26),有V̇0 = V V̇ < 0.
综合上述分析,可知当

V >

− Ḋ

pβDmin(sin γ)max
, Ḋ > 0,

0, Ḋ < 0
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时V̇0 = V V̇ < 0. 证毕.

附附附录录录 4 定定定理理理4的的的证证证明明明(Proof of Theorem 4)
证证证 首先给出速度偏差方程. 忽略地球自转角速度,假

设r = 1,由式(13)和(17)可得

V̇ = −D +
2D2 + ḊV

βDV 2
.

其中在(17)中,由于最后1项<<第2项,因此忽略了该项.记
∆V = V − Vr,由假设7可得

∆V̇ =
2D2 + ḊV

βDV 2
− 2D2

r + ḊrVr

βDrV 2
r

−∆D,

这里∆D = D −Dr. 由此可得零动态为

∆V̇ =
2D2

r + ḊrV

βDrV 2
− 2D2

r + ḊrVr

βDrV 2
r

. (A4)

下面按照文献 [18]中定理4.13证明定理的结论.首先求取Ja-
cobian矩阵:

∂∆V̇

∂∆V
=

−4D2
r − ḊrV

βDrV 3
.

易见其为局部有界和局部Lipschitz的. 进一步,在原点处线性
化可得

∂∆V̇

∂∆V

∣∣∣∣
∆V=0

=
−4D2

r − ḊrVr

βDrV 3
r

. (A5)

因此结论成立. 证毕.

附附附录录录 5 引引引理理理2的的的证证证明明明(Proof of Lemma 2)
在证明引理2之前,首先证明如下引理.

引引引理理理 5 如果假设5和6成立,则当V > Γ (∆Ḋ)时, V̇0

< 0,其中V0在式(26)中给出.

证证证 下面在假设5和6下,由式(27)进行证明. 下面分3
种情形. 当∆Ḋ < −Ḋrmax时, Ḋ < 0,结合V > 0,由式(27)
可知V̇0 < 0. 当−Ḋrmax 6 ∆Ḋ < −Ḋr时, Ḋ < 0. 进一步由
式(33)可知

V > Γ (∆Ḋ) = − Ḋrmax +∆Ḋ

pβDmin(sin γ)max
> 0.

结合Ḋ < 0,由式(27)可知V̇0 < 0. 当∆Ḋ > −Ḋr时, Ḋ > 0.
由式(33)可知

V > − Ḋrmax +∆Ḋ

pβDmin(sin γ)max
> − Ḋ

pβDmin(sin γ)max
> 0.

由式(27)可知V̇0 < 0. 引理得证. 证毕.
下面证明引理2.
证证证 α(c)的K∞性质由其定义易证. 如需进一步证明引

理结论,只需证明当x ∈ {Vs 6 c}时,在{V0 6 α(c)}的边界
上V̇0 < 0. 当x∈{Vs6c}时,由导出范数∥P−1/2

s ∥的定义知

max
xTP sx6c

∥x∥ =
√
c∥P s

−1/2∥.

在{V0 6 α(c)}的边界上,由

V0(V ) = V0[Γ (
√
c∥P s

−1/2∥)]

可得V = Γ (
√
c∥P s

−1/2∥),也即需证当

V = Γ ( max
xTP sx6c

∥x∥)

时, V̇0<0. 下面由引理5进行证明. 当∆Ḋ<−Ḋrmax时,由Γ

的定义可知Γ (∆Ḋ)=0,因此V >Γ (∆Ḋ). 当∆Ḋ>−Ḋrmax

时,结合函数Γ的单增性质可知

V = Γ ( max
xTP sx6c

∥x∥) > Γ (∆Ḋ).

由引理5,引理得证. 证毕.

附附附录录录 6 定定定理理理5的的的证证证明明明(Proof of Theorem 5)
证证证 利用定理1进行证明. 首先证明假设1–4成立. 由式

(30)和假设7可知假设1成立. 由式(30)中各函数的表达式可
知假设2中要求的连续性和局部Lipschitz性质成立. 加之,
g = −b在Ωc内具有最小值,大于0. 因此假设2成立. 由定理3
知假设3成立. 由式(16)中η的定义,结合假设8和式(30),可知

η1(0) = η2(0) = η3(0) = 0,

因此假设4成立. 下面证明式(11)成立. 由式(11)和式(35)可
知

kg= max
x∈Ωc

|−b− ĝ

ĝ
| < 1,

因此由定理1可知结论成立. 证毕.
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