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摘　 要：高超声速飞行器在再入飞行过程中会受到各种约束，仅考虑飞行过程以及终端状态约束的算

法难以满足日益复杂的飞行环境的要求。 以高超声速飞行器为研究对象，通过构建简化的水平面内

的飞行器模型来对飞行过程中存在禁飞区的情况进行分析。 建立最优规避策略，将不等式约束转化

为等式约束，有效回避禁飞区，完成再入制导算法的设计过程。 通过大量的仿真验证，说明了新算法

对变目标、变禁飞区的情况均具有较好的适应性。
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　 　 近年来高超声速飞行器的发展越来越快，高超

声速飞行器一般具有速度高、飞行距离长等特点。
其中再入滑翔段是高超声速飞行过程中十分重要的

一个阶段，在该阶段飞行器减速下降，并消耗它具有

的巨大能量［１］。
随着高超声速飞行器发展的深入进行，再入段

的制导律设计越来越受到重视［２］。 高超声速飞行

器的制导技术可以被分为 ２ 类：使用标称弹道制导

方法和使用预测校正能力的制导方法［３］。 在预测

校正控制器中引入平衡滑翔条件从而将动压、过载、
热流等轨迹约束引入。 例如文献［４］中通过对平衡

滑翔条件的分析得出倾侧角指令，文献［５］中以阻

力加速度为标称量进行推演，得到包含动压、热流、
过载以及平衡滑翔约束的再入走廊。

航天飞机以及宇宙飞船的成功试验表明上述制

导方法都能够比较有效地解决再入过程中遇到的各

类问题。 对于高超声速飞行器而言要完成突防任

务，除了上述制导算法考虑的因素之外，还需要考虑

回避地理敏感区域。 关于这方面的研究工作涉及较

少。 Ｅｒｚｂｅｒｇｅｒ 和 Ｌｅｅ、Ｓｈａｐｉｒａ 和 Ｂｅｎ⁃Ａｓｈｅｒ 在文献

［６⁃７］中计算了最优转弯的方法。 Ｙａｎｇ 和 Ｚｈａｏ 使
用了 一 种 离 散 的 搜 索 策 略。 Ｖｉａｎ 和 Ｍｏｏｒｅ、
Ｔｗｉｇｇ［８⁃９］使用了比例代价来远离威胁。 Ｒａｈｕｎａｔｈａｎ
等［１０］使用了内部障碍惩罚函数技巧来回避禁飞区。

文献［１１］采用预测矫正的方法分通道构建了考虑

禁飞区的再入制导问题。 文献［１２］中通过将禁飞

区的约束进行转化从而获得了完成了考虑禁飞区的

再入制导过程。
本文在总结上述方法的基础上，提出了一种针

对高超飞行器再入过程中考虑禁飞区的制导方法设

计。 通过设计最优规避策略，将不等式约束转化为

等式约束，同时对指令交接状态进行分析研究，最终

完成高超飞行器再入制导方案的设计工作。 针对具

体任务开展仿真验证工作，证明了本文所采用算法

具有较强的适应性。

１　 问题描述

１．１　 高超飞行器数学模型

再入段忽略飞行器发动机推力，飞行器在再入

段制导律设计时，地球扁率的影响、旋转地球的影响

相对于空气动力的影响可以忽略，飞行器在水平面

内通过倾侧角来实现侧向机动，可得飞行器水平面

内的质心运动方程组为［１３］：
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ｖ̇ ＝ － ＣＤ
ρｖ２Ｓ
２ｍ

σ̇Ｔ ＝ － ＣＬ
ρｖＳ
２ｍ
ｓｉｎγｖ

ｘ̇ ＝ ｖｃｏｓσＴ

ｚ̇ ＝ － ｖｓｉｎσＴ
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（１）

式中，ｖ 为飞行器速度，ρ 为大气密度，ＣＤ 为阻力系

数，Ｓ 为飞行器参考面积，ｇ 为重力加速度，ｍ 为飞行

器质量， ＣＬ 为升力系数，γｖ 为倾侧角，σＴ 为弹道偏

角，ｘ为相对地面坐标系的 ｘ坐标，ｚ为相对地面坐标

系的 ｚ 坐标。
１．２　 飞行约束

终端状态约束为：
ｖｆ ＝ ｖ∗ｆ ，ｘｆ ＝ ｘ∗ｆ ，ｚｆ ＝ ｚ∗ｆ

式中， ｖｆ、ｘｆ、ｚｆ 分别为飞行器速度、ｘ坐标、ｚ坐标的终

端位置。 ｖ∗ｆ 、ｘ∗ｆ 、ｚ∗ｆ 为预期的终端状态。
高超飞行器在飞行过程中会受到各种过程约

束，典型的不等式路径约束包括热流约束、动压约束

以及过载约束，采用如下形式表示［１４］：
Ｑ̇ ＝ ｋρ０．５ｖ３．１５ ≤ Ｑ̇ｍａｘ
ｑ ＝ ρｖ２ ／ ２ ≤ ｑｍａｘ

ｎ ＝ Ｌ２ ＋ Ｄ２ ／ ｇ０ ≤ ｎｍａｘ
（２）

式中， ｋ为与热流有关的常值，ｇ０ ＝ ９．８１ ｍ ／ ｓ２，Ｑ̇、ｑ、ｎ
分别为飞行过程中的实际热流率、最大动压、最大过

载。 Ｑ̇、ｑｍａｘ、ｎｍａｘ 分别为最大热流率、最大动压以及

最大过载。 Ｌ ＝ ＣＬＳρｖ２ ／ ２、Ｄ ＝ ＣＤＳρｖ２ ／ ２ 分别为飞行

器受到的气动升力和气动阻力。 同时零攻角拟平衡

滑翔约束也需要被考虑。 制导规划过程中通过建立

再入走廊从而设计出满足上述过程约束的标称轨

迹。 通过攻角指令的设计满足航程约束，本文重点

考虑侧向禁飞区约束。
１．３　 任务描述

总体的任务是使飞行器从一个初始点飞向指定

的目标点并满足一系列约束。 其中禁飞区设定为无

限高度的圆柱形区域，从而保证飞行器无法从禁飞

区上方飞过。 这里 （ｘ，ｚ，Ｒ）表示桔飞区，ｘ、ｚ分别表

示禁飞区中心在地面坐标系中的坐标。 Ｒ 表示禁飞

区的半径，本文取为 １ ０００ ｋｍ。 给出飞行器初始状

态与终端状态的信息如表 １所示。

表 １　 飞行器关键节点状态信息

状态量 初始点 目标点 禁飞区

ｘ 坐标 ／ ｋｍ ０ ８ ０００ ４ ０００

ｙ 坐标 ／ ｋｍ ０ ４００ ０

２　 制导算法推演

针对飞行任务进行算法推导，全局的任务目标

是设计制导律使飞行器从当前的初始点到达指定的

目标点，并满足各种约束，有效地回避禁飞区。
２．１　 算法假设

飞行过程中需要考虑的因素较多，为了更好地

对问题进行求解做出如下假设：
１） 禁飞区是具有特定半径的圆形区域。
禁飞区模型的简化保证了制导算法推演的可行

性，同时其他形状的禁飞区也可以被近似为圆形区

域。 将禁飞区表示为 （ｘｗ，ｚｗ，Ｒｗ），其中 ３ 个量分别

表示禁飞区的 ｘ 坐标、ｚ 坐标和禁飞半径。
２） 绝对不能进入禁飞区。
保证禁飞区不可穿越，避免生成航迹被修改。
３） 攻角通过再入走廊规划，考虑水平面内的机

动，控制量为倾侧角；
主要考虑水平面内的制导算法设计过程，攻角

通过对各种约束的处理预先确定为攻角与马赫数的

函数。
上述的各个假设都会对结果产生影响。 能够使

问题的处理更加高效。
２．２　 最优规避策略

针对最优规避策略要求，代价函数选取如下［１５］

Ｊ ＝ Φ［Ｘ（ ｔｆ），ｔｆ］ ＋ ∫ｔ ｆ
ｔ０
Ｆ［Ｘ（ ｔ），ｕ（ ｔ），ｔ］ｄｔ （３）

式中， Φ［Ｘ（ ｔｆ），ｔｆ］ 为终端约束，Ｆ［Ｘ（ ｔ），ｕ（ ｔ），ｔ］
为被积函数。

终端位置约束可以表示为：

Ｐ（Ｘ（ ｔｆ），ｔｆ） ＝
ｘ（ ｔｆ） － ｘＴ

ｚ（ ｔｆ） － ｚＴ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ ０ （４）

式中， （ｘ（ ｔｆ），ｚ（ ｔｆ）） 为终端时刻的 ｘ 坐标、ｚ 坐标，
（ｘＴ，ｚＴ） 为目标点的 ｘ 坐标、ｚ 坐标。

考虑禁飞区，引入不等式约束：
ｇ［Ｘ（ ｔｆ），ｔｆ］ ＝ Ｓｗ － Ｒｗ ＞ ０ （５）

式中， Ｓｗ ＝ （ｘ － ｘｗ） ２ ＋ （ ｚ － ｚｗ） ２ 为当前点到禁

飞区圆心距离，Ｒｗ 为禁飞区半径。 将不等式约束进

·０５７·
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行等价转换，成为等式约束：
Ｗ ＝ Ｓｗ － Ｒｗ － α２ ＝ ０ α≠ ０ （６）

式中， α 为非零常数。
这里重点考虑终端约束与禁飞区约束， 取

Ｆ［Ｘ（ ｔ），ｕ（ ｔ），ｔ］ ＝ ０。
终端状态被用来确定伴随变量的终值，在哈密

尔顿函数中不加以体现。 结合动力学方程和约束条

件，取定哈密尔顿函数为：
Ｈｘ ＝ λＴＸ̇ ＋ μｗＷ （７）

式中， λ 为伴随变量，μｗ 为与禁飞区相关的系数，考

虑禁飞区 μｗ ≠ ０，不考虑禁飞区时 μｗ ＝ ０。 Ｘ̇ ＝ ［ ｖ̇，
σ̇Ｔ，ｘ̇，ｚ̇］。
２．３　 远离禁飞区的情况

飞行器在飞行过程中距离禁飞区较远的情况下

μｗ ＝ ０，按照常规的最优制导律求解方法进行求解。
结合质心运动方程可得伴随方程为：

λ̇１ ＝ λ１
ＣｘρｖＳ
ｍ

＋ λ２
ＣＬρＳ
２ｍ
ｓｉｎγｖ －

　 λ３ｃｏｓσＴ ＋ λ４ｓｉｎσＴ

λ̇２ ＝ λ３ｖｓｉｎσＴ ＋ λ４ｃｏｓσＴ

λ̇３ ＝ ０，λ̇４ ＝ ０

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（８）

　 　 通过伴随方程的迭代获得伴随变量的值。 根据

最优控制理论，控制变量 γ ｖ 可以通过求解最优控制

方程获得。
∂Ｈ
∂γｖ

＝ － ＣＬ
ρｖＳ
２ｍ
ｃｏｓγｖ ＝ ０ （９）

　 　 哈密尔顿方程展开式为：

ＨＸ ＝ － λ１Ｃｘ
ρｖ２Ｓ
２ｍ

－ λ２ＣＬ
ρｖＳ
２ｍ
ｓｉｎγｖ ＋

　 λ３ｖｃｏｓσＴ － λ４ｖｓｉｎσＴ

（１０）

　 　 由于 ＣＬ
ρｖＳ
２ｍ

始终为正值。 为使哈密尔顿函数取

最小，倾侧角指令根据 λ ２ 的正负采取棒棒控制

策略。

γｖｃ ＝
γｖｃｍａｘ 　 λ２ ＞ ０
０　 　 　 λ２ ＝ ０
γｖｃｍｉｎ 　 λ２ ＜ ０

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１１）

式中， γ ｖｃｍａｘ、γ ｖｃｍｉｎ 分别为倾侧角受到约束的最大正

值和最小负值。 实际仿真过程中需要对倾侧角的变

化率进行约束，避免倾侧角指令变化过快。
２．４　 禁飞区指令求解

飞行器在飞行过程中经过禁飞区，考虑飞行器

在禁飞区附近的情况，即 μｗ ≠ ０的情形。 要求飞行

器沿禁飞区边界或者按照最小转弯半径绕过禁飞

区。 为简化计算过程，相关量取为二次方的形式，取
Ｗ１ ＝ Ｓ２ｗ － Ｒ２１ － α２，其中Ｒ１取禁飞区半径与最小转弯

半径之间的较大者。 通过参数α 大小的调整确定飞

行器飞行过程中距离禁飞区边界的距离。 要求飞行

器制导指令在飞行过程中不允许出现跳变，则有：
Ｗ１
Ｗ（１）１
Ｗ（２）１

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ ０ （１２）

式中，Ｗ（１）１ 表示Ｗ１ 的一节导数，Ｗ（２）１ 表示Ｗ１ 的二阶

导数，结合飞行器运动方程（１） 和禁飞区约束（６）
式有：

Ｗ１ ＝ （ｘ － ｘｗ） ２ ＋ （ ｚ － ｚｗ） ２ － Ｒ２１ － α２

　 　 求一阶倒数有：
Ｗ（１）１ ＝ ２（ｘ － ｘｗ）ｖｃｏｓσＴ － ２（ ｚ － ｚｗ）ｖｓｉｎσＴ ＝
　 ２ｘｃｏｓσＴｖ － ２ｘｗｃｏｓσＴｖ －
　 ２ｚｓｉｎσＴｖ ＋ ２ｚｗｓｉｎσＴｖ ＝ ０
⇒ｘｃｏｓσＴ － ｘｗｃｏｓσＴ － ｚｓｉｎσＴ ＋ ｚｗｓｉｎσＴ ＝ ０

结合上式求二阶导数有：
Ｗ（２）１ ＝ ０

⇒ｘ̇ｃｏｓσＴ － ｘｓｉｎσＴσ̇Ｔ ＋ ｘｗｓｉｎσＴσ̇Ｔ －
ｚ̇ｓｉｎσＴｖ － ｚｃｏｓσＴσ̇Ｔ ＋ ｚｗｃｏｓσＴσ̇Ｔ ＝ ０

　 　 结合质心动力学方程，通过上式求解 σ̇Ｔ 有：

σ̇Ｔ ＝
ｚ̇ｓｉｎσＴ － ｘ̇ｃｏｓσＴ

ｘｗｓｉｎσＴ － ｘｓｉｎσＴ ＋ ｚｗｃｏｓσＴ － ｚｃｏｓσＴ

＝

　
－ ｖｓｉｎ２σＴ － ｖｃｏｓ２σＴ

ｘｗｓｉｎσＴ － ｘｓｉｎσＴ ＋ ｚｗｃｏｓσＴ － ｚｃｏｓσＴ

＝

　
－ ｖ

ｘｗｓｉｎσＴ － ｘｓｉｎσＴ ＋ ｚｗｃｏｓσＴ － ｚｃｏｓσＴ
（１３）

结合 σ̇Ｔ ＝ － ＣＬ
ρｖＳ
２ｍ
ｓｉｎγ ｖ ，最终可得倾侧角指令为：

γｖｃ ＝ ａｒｃｓｉｎ
２ｍ

ＣＬρＳ（ΔｘｓｉｎσＴ ＋ ΔｚｃｏｓσＴ）
（１４）

式中， Δｘ ＝ ｘｗ － ｘ，Δｚ ＝ ｚｗ － ｚ。 至此完成倾侧角指令

的求解。
２．５　 指令交接

根据上述求解过程可知，考虑禁飞区飞行器飞

行过程包括禁飞区前段、禁飞区以及禁飞区后段 ３
个阶段，３个阶段指令求解方式不同，制导指令要求

尽量平滑，需要对各个阶段之间的交接情况进行

处理。

·１５７·
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图 １　 惯性环节指令对比

为使指令变换平顺，这里加入一个惯性环节

Φ（ ｓ） ＝ １ ／ （τｓ ＋ １），通过 τ 的选取对倾侧角的变化

率做出限制。 如图 １所示是加入惯性环节后指令局

部放大图。 从图中可以看出，在 １２０ ｓ 倾侧角指令

发生变化，有惯性环节存在时飞行器倾侧角指令变

化较为平顺，无惯性环节时，倾侧角变化直接跳变，
这对实际的控制系统来说是不满足条件的。 通过惯

性环节的添加完成各个阶段之间指令的平滑过渡。

３　 仿真结果与分析

为验证上述算法的有效性需要建立完整数字仿

真模型，从而进行验证。
３．１　 不同目标点

高超声速飞行器由于飞行速度快制导算法需要

快速收敛，同时算法需要根据任务需求进行调整，完
成轨迹规划过程。 这里选取不同的目标点进行仿真

分析，并记录算法的收敛时间，该仿真过程在普通计

算机上完成。 不同目标点的在地面坐标系的信息如

表 ２所示。 起点为地面坐标系原点，高度为 ５０ ｋｍ。
表 ２　 不同目标点的状态信息

目标点
状态量

ｘ 坐标 ／ ｋｍ ｚ 坐标 ／ ｋｍ 收敛时间 ／ ｓ

１ ８ ０００ ４００ ０．６３

２ ６ ０００ ０ ０．６０

３ ７ ５００ ０ ０．５７

４ ６ ５００ ２００ ０．５９

根据表中数据开展仿真验证，结果如下：

图 ２　 不同目标点的适应性分析

通过仿真验证可以看出，本文所采用的算法对

于不同目标点的情况具有较强的适应性，能够在对

威胁区进行有效回避的前提下到达目标点。 且算法

的收敛时间在 １ ｓ 以内，能够满足系统快速收敛的

要求。
３．２　 不同禁飞区

为进一步验证算法的适应性，这里固定目标点

采用针对不同的禁飞区进行仿真验证。 目标点取为

目标点 １。
表 ３　 不同目标点的状态信息

目标点
状态量

ｘ 坐标 ／ ｋｍ ｚ 坐标 ／ ｋｍ

禁飞区 １ ４ ０００ ０

禁飞区 ２ ３ ０００ ４００

禁飞区 ３ ５ ５００ ５００

图 ３　 不同禁飞区的轨迹
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图 ４　 不同禁飞区的倾侧角指令

　 　 通过上述仿真可以看出，本文的算法对不同的

威胁区也具有较好的适应性。 倾侧角指令中的锯齿

线性是由于在棒棒控制的基础上添加了惯性环节，
从而保证倾侧角指令不会跳变。

４　 结　 论

本文针对高超声速飞行器再入过程中的禁飞区

问题进行了研究，提出了一种基于最优规避策略的

制导方法，完成了再入制导过程。 通过仿真实验验

证，本文设计的算法能够有效对禁飞区存在的情况

进行处理，并且生成的倾侧角指令不会出现跳变，能
够满足控制系统的跟踪需求。 对于变目标、变禁飞

区的情况均具有较好的适应性。
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