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考虑禁飞圆的高超声速飞行器再入预测制导
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摘　 要： 针对大升阻比高超声速飞行器同时满足过程约束、终端约束及禁飞圆约束的再入制导问题，提出了一种新的规

避禁飞圆的预测校正制导方法，利用拟平衡滑翔条件将过程约束转化为倾侧角约束，结合数值预测校正方法设计倾侧角

数值大小，将禁飞圆区域约束实时转化为航向角约束，设计并运用航向角偏差走廊动态补偿策略，形成新的偏差走廊来

控制倾侧角符号，从而导引规避禁飞圆．分析及仿真结果表明：该方法不依赖于标准轨迹，对不同的禁飞圆具备自适应能

力，能满足终端约束和过程约束，成功规避禁飞圆，制导和落点精度高，并具有鲁棒性．
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　 　 再入制导是高超声速飞行器再入关键技术之

一，制导方法要考虑到飞行器长时间在临近空间

高超声速飞行，经历的气动力热环境极其恶劣，必
须对飞行轨迹进行约束以保证机体安全，还要满

足速度、位置和角度等终端约束．而在接近目标区

域的飞行末段，飞行轨迹变得较为平缓，且速度和

高度均已大幅降低，容易被防御方拦截，为实现威

胁规避或绕过敏感空间，需要制导方法具有引导

飞行器规避禁飞圆的能力．
再入制导中的预测制导［１］ 对初始误差不敏

感，落点精度较高，不依赖于标准轨迹，自适应性

好，随着计算机水平的提高，越来越受到关注［２－５］ ．
文献［２－３］解决了难以直接考虑的过程约束问

题，文献［４］将人工智能控制器应用到预测制导，
文献［５］基于最优化理论进一步降低了落点误差．
对于再入规避技术研究，文献［６］基于伪谱法，将



规避禁飞圆的再入轨迹设计问题转换为非线性规

划问题求解，但算法实现较为复杂．文献［７］提出

了轨迹分段优化策略，能较快设计出满足禁飞圆

等约束条件的飞行轨迹，但缺乏自适应能力．文献

［８］针对规避禁飞圆的滑翔再入问题提出了一种

机动弹道与气动特性参数耦合设计方法．
本文综合预测制导方法和规避禁飞圆技术，

针对高超声速飞行器再入，提出一种规避禁飞圆

的预测校正制导方法，分别在纵向和侧向运动平

面设计制导律．纵向制导利用拟平衡滑翔的优良

特性，将过程约束转换成倾侧角约束，结合数值预

测校正方法获取倾侧角大小；侧向制导将禁飞圆

的区域约束实时转化为飞行器航向角约束，运用

航向角偏差走廊动态补偿策略，形成新的偏差走

廊来控制侧倾角符号，从而导引飞行器规避禁飞

圆．最后对制导方法进行了仿真．

１　 再入制导问题

１ １　 无量纲再入运动数学模型

考虑地球为旋转圆球时，高超声速飞行器滑

翔再入的三自由度无量纲运动方程组［９］为
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（１）
式中： 无量纲地心距 ｒ、速度 Ｖ、时间 τ 和地球自转

角速度 ω 的无量纲参数分别为 Ｒ０、 ｇ０Ｒ０ 、
Ｒ０

ｇ０

和
ｇ０

Ｒ０
，其中 Ｒ０ 为地球平均半径，ｇ０ 为海平面的

引力加速度；θ、φ、γ 和 ψ 分别为经度、纬度、航迹

角和航向角；Ｌ、Ｄ 分别为无量纲的升力加速度和

阻力加速度， Ｌ ＝ ρ（ＶＶｃ） ２ＳｒｅｆＣＬ ／ （２ｍｇ０）， Ｄ ＝

ρ（ＶＶｃ） ２ＳｒｅｆＣＤ ／ （２ｍｇ０），其中 ρ为飞行器所在位置

的大气密度，Ｖｃ ＝ ｇ０Ｒ０ ，Ｓｒｅｆ 为飞行器的参考面

积，ｍ 为飞行器质量，ＣＬ、ＣＤ 分别为升力系数和阻

力系数．
１ ２　 再入约束

再入约束包括过程约束、禁飞圆约束和终端

约束．过程约束主要指为确保机体安全必须满足

的热流密度约束、过载约束、动压约束和防止弹道

振荡的拟平衡滑翔约束，其数学表达式分别为

Ｑ̇ ＝
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ρ
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式中： Ｃ１ 为与飞行器相关的常数，Ｒｄ 为鼻锥驻点

区曲率半径，ρ０ 为海平面处标准大气压，σＥＱ 为平

衡滑翔边界对应的倾侧角．
禁飞圆约束指飞行器飞行过程中不允许经过

的区域约束，包括地缘政治不允许通过的区域、防
御方防空区域和试验飞行要规避以确保安全的区

域等，本文以地球球面的圆形区域表示．
终端约束可包括速度、能量、位置和角度等，

即

Ｖ（ ｔｆ） ＝ Ｖｆ， ｜ Δψｆ ｜ ≤ Δψｆ，ｅ（ ｔｆ） ＝ ｅｆ；
θ（ ｔｆ） ＝ θｆ， ϕ（ ｔｆ） ＝ ϕｆ， ｒ（ ｔｆ） ＝ ｒｆ ．

{ （６）

式中： ｅ 能量参数， ｅ ＝ １ ／ ｒ － Ｖ２ ／ ２．
运动方程组（１） 的两个控制量为（α，σ），当

攻角由攻角 － 马赫数函数确定，则方程唯一的控

制量是倾侧角．问题可描述为寻找适当的倾侧角，
使再入飞行器从再入点飞行至目标点，且满足过

程约束、禁飞圆约束及终端约束．

２　 纵向制导

２ １　 再入走廊的建立及转换

由过程约束建立高度－速度再入走廊， 将指

数大气模型 ρ ＝ ρ０ｅ
－βＨ（其中 β为常数，Ｈ为距海平

面高度），代入式（２） ～ （５），解得再入走廊边界

数学模型为

Ｈｕｐ（Ｖ） ＝ ＨＱＥＧＣ，
Ｈｄｏｗｎ（Ｖ） ＝ ｍａｘ［ＨＱ̇ｍａｘ

（Ｖ），Ｈｎｍａｘ
（Ｖ），Ｈｑｍａｘ

（Ｖ）］ ．{
（７）

利用拟平衡滑翔条件（ＱＥＧＣ）得
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　 　 将再入走廊约束转换为控制变量约束． 给定

速度 Ｖ，由再入走廊边界式（７） 得到（ ｒｕｐ， ｒｄｏｗｎ），
分别代入式（８） 可得倾侧角的边界值（ ｜ σ ｜ ｍｉｎ，
｜ σ ｜ ｍａｘ）， 即

｜ σ ｜ ｍａｘ（Ｖ） ＝｜ σ ｜ ＱＥＧＣ（ ｒｄｏｗｎ，Ｖ），
｜ σ ｜ ｍｉｎ（Ｖ） ＝｜ σ ｜ ＱＥＧＣ（ ｒｕｐ，Ｖ） ＝ σＥＱ ．

{ （９）

　 　 从而过程约束可由倾侧角的约束间接施加，
即

｜ σ ｜ ｍｉｎ（Ｖ） ≤｜ σ ｜ （Ｖ） ≤｜ σ ｜ ｍａｘ（Ｖ） ．
（１０）

２ ２　 初始下降段制导

再入初始高度较高，大气稀薄使飞行器所受

到的气动力很小，ＱＥＧＣ 无法满足，故引入初始下

降段，主要采用开环制导方式，以常值倾侧角 σ０

飞行，σ０ 数值通过迭代求解得到，迭代准则使轨

迹在再入走廊内平滑切换到拟平衡滑翔阶段，即
满足下式［１０］ ．

ｄｒ
ｄＶ

－ ｄｒ
ｄＶ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ＱＥＧＣ
≤ δ，

Ｑ̇ ≤ Ｑ̇ｍａｘ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１１）

式中： ｄｒ
ｄＶ

， ｄｒ
ｄＶ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ＱＥＧＣ
分别为当前状态点在高度 －

速度平面内和 ＱＥＧＣ 的斜率；δ 为给定小量．
由运动方程组（１）并忽略地球旋转得

ｄｒ
ｄＶ

＝ Ｖｓｉｎ γ

－ Ｄ － ｓｉｎ γ
ｒ２

． （１２）

　 　 将式（９）中 ｒ看作 Ｖ的函数，求 ｒ对 Ｖ的导数，

得
ｄｒ
ｄＶ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ＱＥＧＣ
．因为随着σ０ 的增加，热流密度峰值也

变大，故由式（１１） 对 σ０ 的最大值进行限制．σ０ 符

号由侧向制导确定．
２ ３　 拟平衡滑翔段制导

拟平衡滑翔段是主要飞行段和制导段，采用

数值预测校正制导．以待飞航程偏差为目标函数，
即

ｆ（σ） ＝ ｓｔｏｇｏ（ｅｆ） ． （１３）
　 　 对待飞航程 ｓｔｏｇｏ 微分，有

ｄｓｔｏｇｏ
ｄτ

＝ － Ｖｃｏｓ γｃｏｓ Δψ
ｒ

． （１４）

　 　 在每个制导周期内，给定倾侧角大小σ，从当

前点开始积分运动方程组（１） 及式（１４），倾侧角

符号由侧向制导决定，当达到终止条件（即 ｅ ＝ ｅｆ）
时终止，从而得到 ｆ（σ） ．因为 ｆ（σ） 与 σ 存在单调

非线性关系，故可用割线法迭代得到使待飞航程

偏差满足要求的倾侧角数值，迭代公式得

σｉ ＋１ ＝ σｉ －
σｉ － σｉ －１

ｆｉ（σｉ） － ｆｉ －１（σｉ －１）
ｆｉ（σｉ），

ｆｉ（σｉ） ＝ ｓｔｏｇｏ， ｉ（ｅｆ） ．

ì

î

í

ïï

ïï

（１５）

　 　 迭代得到的侧倾角数值还要满足式（１０）的

约束，侧倾角符号由侧向制导确定．确定所需侧倾

角后，保持该侧倾角飞行，直到下一个制导周期重

新进行迭代．

３　 侧向制导

３ １　 考虑禁飞圆的侧向制导

将禁飞圆区域约束转化为再入飞行器航向角

约束，并与未考虑禁飞圆的航向角偏差（航向角

与视线角之差）走廊综合，形成新的偏差走廊来

导引飞行器规避禁飞圆．以飞行器向东运动，从南

边绕过禁飞圆为例进行说明，其他情况同理．相关

参数如图 １ 所示， 其中 Ｍ 为飞行器当前位置；Ｔ
为目标点位置；Ｃ 为禁飞圆圆心；ＲＣ 为禁飞圆半

径；ｓｔｏｇｏ、ｓＣ 分别为飞行器到目标点、禁飞圆圆心的

大圆弧长；ＭＥ 和 ＭＦ 均为未考虑禁飞圆时航向角

最大偏差线，ＭＰ 和ＭＱ分别为飞行器和禁飞圆的

两条切线．
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图 １　 考虑禁飞圆约束的侧向制导示意

　 　 在地心球面固连坐标系建立制导参数的球面

几何关系， 角 ψＬＯＳ、ψＣ 分别为飞行器到目标、禁飞

圆圆心的视线角．
未考虑禁飞圆约束的航向角区间为

Ψ０ ＝ ［ψＬＯＳ － Δψｔｈ， ψＬＯＳ ＋ Δψｔｈ］ ． （１６）
式中： Δψｔｈ 为航向角偏差门槛值．

为确保绕过禁飞圆 Ｃ，飞行器航向角必须偏

离 ψＣ 一定角度，由图 １ 可见，最小偏离角度为

∠ＣＭＱ，表示为 ΔψＣ，计算公式为

ΔψＣ ＝ ｓｉｎ －１ ｓｉｎ ＲＣ

ｓｉｎ ｓＣ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ． （１７）

式中： 弧长 ｓＣ 可由飞行器当前点（θ１，φ１） 和禁飞

圆圆心（θＣ，φＣ） 计算．
由 ψＣ 和ΔψＣ 可得到，为规避禁飞圆 Ｃ而禁止

进入的航向角区间为

Ψｎｏ ＝ ［ψＣ － ΔψＣ， ψＣ ＋ ΔψＣ］ ． （１８）
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　 　 从而将禁飞圆的区域约束转换成航向角约

束． 由区间Ψ０ 综合Ψｎｏ 得到考虑禁飞圆 Ｃ 的航向

角区间为

Ψ ＝ Ψ０ － Ψ０ ∩ Ψｎｏ ＝ ［ψＣ ＋ ΔψＣ， ψＬＯＳ ＋ Δψｔｈ］ ．
（１９）

　 　 对应的航向角偏差走廊为

［Δψｄｏｗｎ， Δψｕｐ］ ＝ ［ψＣ ＋ ΔψＣ － ψＬＯＳ， Δψｔｈ］ ．
（２０）

　 　 侧向制导逻辑是：当航向偏差超出走廊上边

界，倾侧角符号为负；当航向偏差超出走廊下边

界，倾侧角符号为正；当航向角偏差位于偏差走廊

内，倾侧角符号保持不变．制导逻辑数学表达为

ｓｉｇｎ（σｉ（Ｖ））＝
－ １， Δψ≥Δψｕｐ；
　 １， Δψ≤Δψｄｏｗｎ；

ｓｉｇｎ（σｉ－１（Ｖ））， Δψｄｏｗｎ ＜ Δψ ＜ Δψｕｐ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２１）
再入过程中， 实时生成航向角区间 Ψ 控制飞

行器侧向运动以规避禁飞圆，若航向角区间Ψ０ 和

Ψｎｏ 没有交集，则采用无禁飞圆约束的航向角偏

差走廊．
需要说明的是，传统的再入飞行器侧向制导

采用航向角偏差走廊进行控制［１，４］，将航向角偏

差控制在偏差走廊内．航向角偏差走廊一般为漏

斗形的速度函数，使再入飞行器具有一定机动性，
也可控制侧向误差．当对再入飞行器有规避禁飞

区的高机动性要求时，这种制导方法不能完全

适用．
３ ２　 航向角偏差走廊动态补偿策略

在禁飞圆约束下，飞行器的航向角偏差走廊

显然变小，过小的走廊会限制侧向机动范围，不利

于规避禁飞圆，还会引起倾侧角频繁的翻转，这是

飞行中应该避免的情况．
设计航向角偏差走廊动态补偿策略，在飞行

过程中当走廊过小时适当进行补偿，以确保侧向

机动范围并避免倾侧角频繁翻转．如图 ２ 所示，不
考虑禁飞圆时，航向角范围大小由夹角 ∠ＥＭＦ 表

示；考虑禁飞圆约束时，航向角范围大小由夹角

∠ＱＭＦ 表示，∠ＱＭＦ ＝ ∠ＥＭＦ － ∠ＥＭＱ，∠ＥＭＱ
为禁飞圆 Ｃ 产生的约束，当 ∠ＥＭＱ 较大时，航向

角范围较小．此时补偿 ＭＦ 一侧，使航向角范围由

夹角 ∠ＱＭＦ 补偿 β 至 ∠ＱＭＦ′．
在整个飞行过程中，当航向角范围减小到某

个数值时就对其进行补偿，从而实现了整个偏差

走廊的动态补偿．补偿值应在合理范围内，对于不

同的禁飞圆和飞行器初末位置关系，可通过多次

仿真确定补偿值，以确保最终的制导精度．若原偏

差走廊已经宽度合适，也可不进行补偿．仿真表

明，在飞行器逐渐绕过禁飞圆的同时，航向角偏差

也逐渐回归无禁飞圆的航向角偏差走廊，故可对

轨迹侧向误差进行有效的限制．
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图 ２　 航向角偏差走廊实时补偿策略示意

４　 仿真及分析

以远程高超声速再入滑翔飞行器 ＣＡＶ－Ｌ 为

仿真对象，飞行器特征参数：质量为 ９０７ ｋｇ，气动

参考面积为 ０ ３５ ｍ２，端头半径 Ｒｄ ＝ ０ １ ｍ， Ｃ１ ＝
１１ ０３０，最大升阻比为 ２ ４．驻点热流密度、动压和

过载约束分别为 １ ０００ ｋＷ·ｍ－２、４００ ｋＰａ 和 ４ ｇ．
给定终端速度为 １ ８００ ｍ·ｓ－１，高度为 ２０ ｋｍ，经
纬度（２６０°，４０°），速度误差＜１００ ｍ·ｓ－１，高度误

差＜２ ｋｍ，位置误差（实际落点与目标点水平距

离）＞２０ ｋｍ．
４ １　 标准条件下制导方法性能仿真

为验证制导方法的有效性，考虑两种不同再

入点情况，计算 ４ 个算例，再入初始条件见表 １．
表 １　 标准条件再入初始参数

算例
Ｖ０ ／

（ｍ·ｓ－１）

Ｈ０ ／

ｋｍ
θ０ ／ （°） ϕ０ ／ （°） γ０ ／ （°） ψ０ ／ （°）

１ ７ ２００ １００ １７０ ０ －２ ５５

２ ７ ２００ １００ １７０ ０ －２ ５５

３ ７ ２００ １００ １６０ ２５ －２ ４５

４ ７ ２００ １００ １６０ ２５ －２ ４５

　 　 其中，算例 １、２ 的再入初始条件一样．算例 １
不考虑禁飞圆约束，侧向制导采用传统航向角偏

差走廊；算例 ２ 考虑禁飞圆 Ｃ１ 约束，圆心经纬度

为（２４０°，４０°），半径 ＲＣ１ ＝ ５６０ ｋｍ（５°对应的大圆

弧长），用本文制导方法计算，与算例 １ 形成对比．
算例 ３、４ 的再入初始条件一样．算例 ３ 不考虑禁

飞圆约束；算例 ４ 考虑禁飞圆 Ｃ２ 约束，圆心位置

与 Ｃ１ 相同，半径 ＲＣ１ ＝ ７８０ ｋｍ（７°对应的大圆

弧长）．
图 ３、４ 分别为三维再入轨迹曲线和地面航迹

曲线，可见 ４ 个算例均到达目标点，满足航程约

束，轨迹平滑．算例 １、３ 的制导方法未考虑禁飞圆

约束，轨迹穿过禁飞圆区域．算例 ２、４ 考虑禁飞圆
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约束，轨迹分别成功规避了禁飞圆 Ｃ１、Ｃ２， 表明

了所提方法的有效性．

算例2

算例1
算例3

算例4
100

50

0

20
40

60

240
220

200
180

160

经
度
/(?
)

纬度/(?)

高
度

/k
m

260

图 ３　 三维再入轨迹
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图 ４　 地面航迹

　 　 图 ５、６ 分别为航向角偏差和倾侧角的历程曲

线，表明了航向角偏差走廊对侧向运动的有效控

制，因为走廊动态补偿为规避禁飞圆提供了更大

的侧向机动范围，使得倾侧角翻转次数并未因规

避禁飞圆而大量增加．当逐渐绕过禁飞圆时，航向

角偏差也逐渐回归无禁飞圆的航向角偏差走廊，
有效限制了轨迹的侧向误差．
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图 ５　 控制变量 σ时间历程

　 　 图 ７ 为热流密度、动压和过载的历程曲线，可
见在 ４ 个算例中，过程约束均得到满足．
　 　 仿真过程中，制导指令生成时间大小主要取

决于迭代校正引起的多次轨迹积分，最大制导周

期指令生成时间＜５００ ｍｓ，出现在初始下降段切换

到拟平衡滑翔段后的第 １ 次制导，之后很快变小，
平均制导指令生成时间约为 ３０ ｍｓ．
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图 ６　 航向角偏差时间历程
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图 ７　 过程约束时间历程

４ ２　 扰动条件下制导方法性能仿真

为验证制导方法的鲁棒性，对再入过程进行

Ｍｏｎｔｅ Ｃａｒｌｏ 轨迹仿真．每一步积分考虑的随机扰

动包括：大气密度偏差（ ±２５％）、飞行器质量偏差

（±５％）、升力系数偏差（ ±１０％）以及阻力系数偏

差（±１０％），其中括号内数值表示偏差最大范围，
制导系统对误差大小不可知．其他仿真设置与标

准条件下仿真相同，算例 ２、４ 中各 ５００ 次仿真结

果的地面航迹见图 ８，制导精度统计见图 ９．可见，
仿真飞行均绕过对应禁飞圆，满足航程要求，且轨

迹平滑；终端位置偏差基本小于 ５ ｋｍ，这对于再

入制导而言精度是较高的．
　 　 本文制导方法将禁飞圆约束进行了转化，对
于考虑禁飞圆约束的再入飞行，如果采用标准轨

迹制导法，则落点精度低，对于不同的禁飞圆需要

设计不同的标准轨迹，而且标准轨迹生成和优化

算法较为复杂，如文献［７］所提方法．本文制导方

法通过侧向制导即可满足禁飞圆约束，纵向制导
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采用数值预测校正方法，算法易于实现，制导精度

高，且不依赖于标准轨迹，对不同的禁飞圆具有自

适应性．
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图 ８　 扰动仿真地面航迹曲线
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图 ９　 扰动仿真终端点经纬度散布

５　 结　 论

１）提出了规避禁飞圆的预测校正制导方法，
分别在纵向运动平面和侧向运动平面设计制导律

以满足不同的约束．
２）纵向制导利用拟平衡滑翔条件，将过程约

束转换成倾侧角约束，满足了过程约束，并使得轨

迹较为平滑；侧向制导将禁飞圆的区域约束实时

转化为飞行器航向角约束，同时应用偏差角走廊

动态补偿策略，提供了足够大的侧向机动范围，使
轨迹规避禁飞圆，并避免了倾侧角出现频繁翻转．

　 　 ３）该制导方法不依赖于标准轨迹，偏差角走

廊及制导变量均实时解算，在飞行能力允许情况

下，不同的禁飞圆具有自适应能力．仿真落点数据

也显示该方法具有很高的制导精度及鲁棒性．
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