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摘　 要： 针对高超声速飞行器三维约束再入轨迹规划问题，提出一种基于拟平衡滑翔条件的数值预测再入轨迹规划方

法．该方法在以倾侧角为控制量的基础上，增加对攻角的控制作用，能够充分利用再入飞行过程中的拟平衡滑翔条件．根
据飞行路径角剖面和攻角剖面分别对再入航程和终端速度进行数值预测； 借助拟平衡滑翔条件计算能够保持平衡滑翔

飞行的倾侧角，同时将飞行过程约束转化为对倾侧角的约束； 以 ＣＡＶ－Ｈ 再入飞行器为例进行仿真分析．仿真结果表明，
该数值预测轨迹规划算法不仅能够使 ＣＡＶ－Ｈ 的再入轨迹具备平滑弹道的优良特性，而且对目标点的改变具有很强的

适应性．
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　 　 高超声速飞行器是指飞行马赫数大于或等于

５ 的飞行器，能够依靠其较大的升阻比在大气层

内做较长时间的无动力滑翔飞行，具有飞行速度

快、突防能力强、飞行距离远等优势．目前，主要有

两大类高超声速飞行器，即可重复使用运载器

（ＲＬＶ）与通用航空飞行器（ＣＡＶ）．航天飞机是经

过实际工程验证的最典型的 ＲＬＶ，在此之后，美
国开展了 Ｘ－３３、Ｘ－３４、Ｘ－３７、Ｘ－４０ 和 Ｘ－４３ 等一

系列新一代 ＲＬＶ 验证机的研究工作，其中 Ｘ－３７Ｂ
于 ２０１０ 年 ４ 月第一次获得了成功飞行试验，２０１１
年 ３ 月，第二架 Ｘ－３７Ｂ 飞行器升空．为了实现低

成本的远程快速打击或者物资投送，美国空军司

令部对军用太空飞机的概念进行了论证，提出了

ＣＡＶ 概念飞行器，并于 ２０１０ 年进行了 ＨＴＶ－２ 的

飞行试验， 该飞行器可看作是 ＣＡＶ 的延续．
飞行器在再入过程中要受到动压、过载与气



动热的限制，与此同时，需保证飞行器到达指定的

位置（经度、纬度和高度）和速度（速度的大小和

方向），满足以上约束条件的再入制导问题一直

为近年来航空航天领域的研究热点．从 ２０ 世纪 ７０
年代起，以航天飞机为背景的大升阻比再入制导

问题研究开始兴起［１］，２０ 世纪 ９０ 年代以来，新的

制导方法层出不穷［２－５］，主要分为两大类：标称轨

迹制导和预测制导．标称轨迹制导包括轨迹规划

与轨迹跟踪两部分，标称轨迹可以基于不同的剖

面进行规划，如阻力加速度剖面［１］、高度剖面［６］，
动压剖面［７］等．轨迹跟踪可以分为剖面跟踪［１］ 及

全状态跟踪［８］两种类型．预测制导是根据终端状

态的期望值与预测值之差修正控制量，按照对终

端状态预测方法的不同，分为解析法和数值法．解
析法一般需作大量简化，当某些关键参数被简化

处理后，会对再入轨迹影响较大，预测的精度比较

低．数值法预测的精度高，在计算机高度发展的今

天，数值预测计算量较大的问题也得到了有效解

决，所以，数值预测制导受到广泛关注［９－１０］ ．在众

多再入制导方法中，美国马歇尔空间飞行中心对

它们作了测评［１１］，其中，能够在线生成标称轨迹

的拟平衡滑翔制导是顺利通过全部测试的再入制

导方法．
本文结合拟平衡滑翔条件与数值预测的优

势，提出一种高超声速飞行器再入轨迹规划方法，
该方法可离线设计标称轨迹，也可在线规划轨迹

（受弹载计算水平限制）．考虑到攻角对大升阻比

飞行器飞行轨迹的影响较大，单纯的依靠调节倾

侧角无法满足需求，因此，通过对攻角剖面的设计

满足终端速度约束，通过对飞行路径角角剖面的

设计满足航程约束，然后利用拟平衡滑翔条件计

算倾侧角进行轨迹保持．此时，三维约束再入轨迹

规划问题被简化为 ２ 个参数的搜索问题，轨迹规

划效率高，适用于大升阻比高超声速飞行器的平

滑轨迹规划．

１　 运动数学模型

考虑地球自转且假设地球为均质的圆球，建
立如下再入飞行器三自由度运动方程［１２］：

ｒ̇ ＝ Ｖｓｉｎ γ，

θ̇ ＝ Ｖｃｏｓ γｓｉｎ ψ
ｒｃｏｓ φ

，

φ̇ ＝ Ｖｃｏｓ γｃｏｓ ψ
ｒ

，

Ｖ̇ ＝ －
ＣＤρＶ２Ｓ

２ｍ
－ μ

ｒ２
ｓｉｎ γ ＋ ω２ｒｃｏｓ ϕ（ｓｉｎ γｃｏｓ ϕ －

ｃｏｓ γｓｉｎ ϕｃｏｓ ψ），

γ̇ ＝
ＣＬρＶＳ
２ｍ

ｃｏｓ σ ＋ Ｖｃｏｓ γ
ｒ

－ μ
ｒ２

ｃｏｓ γ
Ｖ

＋

２ωｃｏｓ ϕｓｉｎ ψ ＋ ω２ｒ
Ｖ

ｃｏｓ ϕ（ｃｏｓ γｃｏｓ ϕ ＋

ｓｉｎ γｓｉｎ ϕｃｏｓ ψ），

ψ̇ ＝
ＣＤρＶＳ
２ｍｃｏｓ γ

ｓｉｎ σ ＋ Ｖｃｏｓ γｔａｎ ϕｓｉｎ ψ
ｒ

＋

　 　 ω２ｒ ｓｉｎ ϕｃｏｓ ϕｓｉｎ ψ
Ｖｃｏｓ γ

－ ２ω（ｔａｎ γｃｏｓ ϕｃｏｓ ψ －

　 　 ｓｉｎ ϕ） ．
其中： ｒ 表示地心距离；γ 表示飞行路径角；Ｖ 表示

再入飞行器相对于地球的速度；ψ 表示速度方位

角，从北向顺时针量测为正；θ 和 ϕ 分别为经度和

纬度，以上为再入飞行器的状态变量，且以时间 ｔ
为微分自变量．Ｓ 表示特征参考面积；ｍ 表示质量，
以上为与飞行器相关的总体参数．ω 表示地球的

自转角速度；μ表示地球万有引力常数；ρ ＝ ρ０ｅ
－ｈ ／ ｈｓ

表示当前高度的大气密度，以上为地球参数及大

气密度模型．ＣＤ 与 ＣＬ 为再入飞行器的阻力系数和

升力系数，是攻角 α 与飞行马赫数 Ｍａ 的函数；σ
为倾侧角，其正向是指从后方看飞行器顺时针转

动的角度．
地球自转会产生附加力，但是与气动力相比

可视为小量［１３］，所以，在轨迹规划的预测阶段，忽
略地球自转，再入飞行器简化运动方程为

Ｖ̇ ＝ －
ＣＤρＶ２Ｓ

２ｍ
－ ｇｓｉｎ γ， （１）

γ̇ ＝
ＣＬρＶＳ
２ｍ

ｃｏｓ σ ＋ Ｖ
ｒ

－ ｇ
Ｖ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｃｏｓ γ， （２）

ｈ̇ ＝ Ｖｓｉｎ γ， （３）

Ｌ̇Ｒ ＝ Ｖｃｏｓ γ
ｒ

， （４）

其中：ＬＲ 为再入航程；ｈ 为飞行高度；地心距 ｒ ＝
ｈ ＋Ｒｅ，Ｒｅ 为地球半径；ｇ ＝ μ ／ ｒ２ 为引力加速度．

２　 轨迹规划问题描述

为保证再入飞行器安全，需满足动压、过载、
热流密度等过程约束：

Ｑｓ ＝ ｋｓρ０􀆰 ５Ｖ３􀆰 １５ ≤ Ｑｍａｘ，

ｑ ＝ １
２
ρＶ２ ≤ ｑｍａｘ，

Ｎ ＝ （Ｄｓｉｎ α ＋ Ｌｃｏｓ α）
ｇ０

≤ Ｎｍａｘ ．

其中： Ｑｓ 为热流密度； ｋｓ 为与飞行器外形相关的

常值系数；ｑ 为动压；Ｎ 为法向过载；Ｄ 和 Ｌ 分别为

·５１·第 １ 期 卢宝刚， 等： 基于拟平衡滑翔的数值预测再入轨迹规划算法



阻力加速度和升力加速度，即
Ｄ ＝ ＣＤｑＳ ／ ｍ， （５）
Ｌ ＝ ＣＬｑＳ ／ ｍ． （６）

　 　 轨迹规划问题可描述为：给定飞行器再入初

始条件，在复杂的过程约束下，确定攻角及倾侧角

的变化过程，使飞行器能够无动力滑翔至末端交

班点位置，同时满足终端速度大小约束并消除航

向误差，即
ｈ（ ｔｆ） ＝ ｈ∗

ｆ ，θ（ ｔｆ） ＝ θ∗
ｆ ， ϕ（ ｔｆ） ＝ ϕ∗

ｆ ；

Ｖ（ ｔｆ） ＝ Ｖ∗
ｆ ，Δψ（ ｔｆ） ≤ Δψ∗

ｆ ．
{ （７）

其中： ｔｆ 为再入飞行时间，不加限定；Δψ表示航向

误差；Δψ∗
ｆ 为其允许值；Ｘ（ ｔｆ） 表示 Ｘ 在 ｔｆ 时刻的

值；Ｘ∗
ｆ 表示 Ｘ的终端约束条件（Ｘ表示式（７） 中的

高度 ｈ、经度 θ、纬度 ϕ 及速度 Ｖ） ．

３　 拟平衡滑翔轨迹规划算法

３􀆰 １　 拟平衡滑翔条件

拟平衡滑翔条件存在两种定义方式： 令再入

飞行过程中的飞行路径角保持常数，即 γ̇ ＝ ０，这
是普遍采用的拟平衡滑翔条件；令飞行过程中的

高度变化率为常数，即 ｈ̈ ＝ ０，该条件应用于火星

着陆解析预测制导中．本文根据第一种定义，在运

动方程 （２） 中令 γ̇ ＝ ０， 得到拟平衡滑翔条件

（ｑｕａｓｉ ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ ｇｌｉｄｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ， ＱＥＧＣ）：

Ｌｃｏｓ σ ＋ Ｖ２

ｒ
－ ｇæ

è
ç

ö

ø
÷ ｃｏｓ γ ＝ ０． （８）

其中 Ｌ 为飞行器的升力加速度，由式（６） 得到．
３􀆰 ２　 初始下降段

通常情况下，飞行器的再入初始条件不满足

拟平衡滑翔条件．为了使再入轨迹平滑切换到拟

平衡滑翔状态，避免产生跳跃轨迹，需要引入初始

下降段．平滑切换的评判准则是在高度－速度剖面

内，寻找一个满足 ＱＥＧＣ 的转移点，使再入弹道的

斜率 ｄｈ ／ ｄＶ 与 ＱＥＧＣ 的斜率 （ｄｈ ／ ｄＶ） ＱＥＧＣ 保持一

致，并且平滑切换的成功表示了初始下降段的结

束．其平滑切换的评判准则为［６］

ｄｈ
ｄＶ

－ ｄｈ
ｄＶ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ＱＥＧＣ
＜ ε． （９）

其中 ε 为事先确定的小量．根据简化运动方程（１）
与（３） 可以得到

ｄｈ
ｄＶ

＝ Ｖｓｉｎ γ
－ Ｄ － ｇｓｉｎ γ

．

其中 Ｄ为阻力加速度，由式（５） 得到．（ｄｈ ／ ｄＶ） ＱＥＧＣ

为当前点（ｈ，Ｖ） 对应的 ＱＥＧＣ 的斜率， 根据式

（１７） 对高度 ｈ 求速度 Ｖ 的导数，可以得到

ｄｈ
ｄＶ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ＱＥＧＣ
＝

Ｖｈｓ（２ｍｃｏｓ γ ＋ ＣＬρＳｒｃｏｓ σ） ２

ｍｇｃｏｓ γ（２ｍｈｓｃｏｓ γ ＋ ＣＬρＳｒ２ｃｏｓ σ）
．

　 　 在采用常值倾侧角 σ０ 积分运动方程过程中，
当飞行高度小于一定高度而切换条件（９） 仍不满

足时，需要重新迭代计算 σ０ ．然而 σ０ 越大，轨迹下

降越快，同时热流密度越容易超出约束范围．当超

出约束的 σ０ 仍不能满足切换条件时，由再入飞行

器的气动特性可知，增大攻角能够提升气动力的

减速效果，从而降低再入过程中的热流密度约束．
所以，初始下降段一般选择常值大攻角飞行．
３􀆰 ３　 拟平衡滑翔段

传统的基于拟平衡滑翔条件的再入轨迹规划方

法，首先给定攻角－速度剖面，然后只对倾侧角进行

调整［６］ ．但是，对于大升阻比的高超声速再入飞行器，
攻角－速度剖面对其气动参数影响较大，单纯的调节

倾侧角有时无法完成再入需求．因此，本文选取攻角

与倾侧角作为控制量，进而实现再入轨迹规划任务．
首先，基于飞行路径角与航程间的数值关系，

确定满足航程要求的飞行路径角－高度剖面；然
后，基于攻角与终端速度间的数值关系，确定满足

终端速度约束的攻角－速度剖面；最后，对具有该

飞行路径角的拟平衡滑翔轨迹由倾侧角进行保持

控制．另一方面，为消除航向误差，倾侧角的符号

由通过设计航向误差走廊控制倾侧角反转确定．
此外，过程约束借助于拟平衡滑翔条件（ＱＥＧＣ）
转化为对倾侧角的约束，从而确定出攻角和倾侧

角，它们共同维持拟平衡滑翔轨迹飞行，最终实现

再入飞行器终端位置和速度同时满足要求．在推

导过程中，忽略了地球自转的影响，所以在一定时

间周期内需要重新规划参考轨迹．拟平衡滑翔再

入轨迹规划原理如图 １ 所示．

轨迹规则
航向控制

航程控制

速度控制

QEGC
三维再入
运动学
方程

?重新规
划轨迹

γ ｜σ｜

γ

sign(σ)

α

图 １　 拟平衡滑翔再入轨迹规划原理

３􀆰 ３􀆰 １　 航程控制

航程约束是再入飞行器主要约束之一，因此，
本节基于运动数学模型，推导了航程与飞行路径

角的关系，由运动方程（４）与（３）可以得到
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ｄＬＲ

ｄｈ
＝ ｃｏｓ γ
（ｈ ＋ Ｒｅ）ｓｉｎ γ

． （１０）

　 　 由于拟平衡滑翔轨迹的高度呈现近似线性变

化趋势，所以选取高度为微分自变量是合理的． 根
据式（１０）可以得知，再入航程是飞行路径角γ的函

数．当假设再入过程中 γ 始终是小量且 γ̇ ＝ ０ 的情

况下，可以得到再入航程与飞行路径角的解析关

系．但是整条再入轨迹不可能一直保持该假设条

件，会造成一定的航程预测误差，故本文采用数值

积分的方式预测再入航程．
定义了飞行路径角－高度剖面，为保证再入

飞行路径角的平滑及连续性，该剖面选取二次解

析多项式形式：
γｐｆ ＝ ａγｈ２ ＋ ｂγｈ ＋ ｃγ ． （１１）

　 　 由于式（１１）存在 ３ 个未知量，需要 ３ 组参数进

行求解．３ 组参数分别为： 当前点（ｈｃｕｒ，γｃｕｒ），终端点

（ｈ∗
ｆ ，γｄｅｓ），另外定义一个中间点（ｈｔｒ，γｔｒ） 且满足

ｈｔｒ ＝ ｈ∗
ｆ ＋ ｈｃｔ，

γｔｒ ＝ γｃｕｒ － （γｃｕｒ － γｄｅｓ） ／ ｋｃｔ ．
{

其中： ｈｃｔ、ｋｃｔ 为人为选取的常值参数；γｄｅｓ 为剖面

设计参数，当 γｄｅｓ 确定后，飞行路径角 － 高度剖面

即可确定，再入航程 ＬＲ 也随之确定．
采用牛顿迭代方法搜寻参数 γｄｅｓ，使再入航

程 ＬＲ 与待飞航程 ＬＲｔｏｇｏ 相等．ＬＲｔｏｇｏ 根据当前点的经

纬度（θｃｕｒ， ϕｃｕｒ） 及目标点的经纬度，采用球面三

角原理确定：
ＬＲｔｏｇｏ ＝ ｃｏｓ－１［ｓｉｎ ϕ∗

ｆ ｓｉｎ ϕｃｕｒ ＋ｃｏｓ ϕ∗
ｆ ｃｏｓ ϕｃｕｒｃｏｓ（θ∗ｆ －θｃｕｒ）］．

此时，再入航程控制问题转化为单参数的搜

索问题，用于数值预测再入航程的微分方程

（１０），涉及参数少，计算量小，效率高．
３􀆰 ３􀆰 ２　 速度控制

终端速度约束是再入飞行器另一个主要约

束，由运动方程（１）与（３）可以得到

ｄＶ
ｄｈ

＝ － Ｄ － ｇｓｉｎ γ
Ｖｓｉｎ γ

． （１２）

　 　 由于飞行路径角－高度剖面已经通过航程控

制确定，根据式（１２），终端速度可以通过调节隐

含在阻力加速度中的攻角进行调节．为简化设计

思路，定义攻角－速度剖面：

αｐｆ ＝
α１， 　 　 　 Ｖ ≥ Ｖ１；
ｋαＶ ＋ ｂα， 　 Ｖ２ ＜ Ｖ ＜ Ｖ１；
α２，　 　 　 　 Ｖ ≤ Ｖ２ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

其中： α１、Ｖ１、Ｖ２ 为选定的常值参数（通常 α１ 取最

大攻角 αｍａｘ）；α２ 为调节终端速度的设计参数；ｋα、
ｂα 是与 α１、Ｖ１、Ｖ２、α２ 相关的参数．

当 α２ 确定后，攻角剖面即确定，数值积分式

（１２） 可以预测终端速度．为使终端速度满足约束

条件，采用牛顿迭代的方法搜寻参数 α２ ．当搜索到

的 α２ 小于最小攻角 αｍｉｎ（或大于 αｍａｘ） 时，可以进

一步调节参数 Ｖ２，确保攻角 α∈ ［αｍｉｎ，αｍａｘ］ ．攻角

剖面调节原理如图 ２ 所示．此时，再入速度控制问

题也同样转化为相应的单参数的搜索问题．

α1

α2

α

Δα

ΔV2

V2 V1 V

图 ２　 攻角剖面调节原理

３􀆰 ３．３　 拟平衡滑翔轨迹保持

当满足航程约束的飞行路径角剖面与满足终

端速度约束的攻角剖面给定后，根据式（８）可以

得到保持拟平衡滑翔轨迹飞行的倾侧角，即

｜ σ∗ ｜ ＝ ｃｏｓ －１ ｇ － Ｖ２

ｒ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ｃｏｓ γｐｆ ／ Ｌｐｆ

é

ë
êê

ù

û
úú ．

其中升力加速度 Ｌｐｆ 由攻角剖面 αｐｆ 插值气动参数

后计算得到．
再入飞行的过程约束，根据拟平衡滑翔条件

可以将它们转化为对倾侧角的约束，即
｜ σ ｜ ≤ σｍａｘｊ，ｊ ＝ Ｑｍａｘ，ｑｍａｘ，Ｎｍａｘ ．

取上述约束最小值作为倾侧角的约束边界， 即

σｍａｘｍｉｎ
＝ ｍｉｎ｛σｍａｘＱｍａｘ

，σｍａｘｑｍａｘ
，σｍａｘＮｍａｘ

｝ ．
所以，能够保持拟平衡滑翔轨迹飞行的并考虑过

程约束的倾侧角：

σｃｄ ＝
｜ σ∗ ｜ ， 　 ｜ σ∗ ｜ ≤ σｍａｘｍｉｎ

；

σｍａｘｍｉｎ
，　 　 ｜ σ∗ ｜ ＞ σｍａｘｍｉｎ

．{
３􀆰 ３􀆰 ４　 航向控制

航向控制是通过调节倾侧角符号进而消除航

向误差，航向误差表示为

Δψ ＝ ψＬＯＳ － ψｃｕｒ ．
其中： ψｃｕｒ 为当前速度方位角；ψＬＯＳ 为当前目标视

线角，根据球面三角原理可以得到

ψＬＯＳ ＝ ｔａｎ－１ ｓｉｎ（θ∗ｆ － θｃｕｒ）
ｃｏｓ ϕｃｕｒｔａｎ ϕ∗

ｆ － ｓｉｎ ϕｃｏｓ（θ∗ｆ － θｃｕｒ）
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
．

　 　 消除航向误差的主要方法有：倾侧角单次反转

模式、倾侧角两次反转模式以及航向误差走廊反转

模式．前两种方法需要迭代搜索反转时机， 能够提

高精度，但是同时也增加了计算量．基于航向误差
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走廊的反转模式为：当航向误差 Δψ 大于航向误差

边界 Δψｄ 时，倾斜角要反号；在边界区域内，倾侧角

保持原来的符号．倾侧角符号表达式如下：

ｓｉｇｎ（σ） ＝
ｓｉｇｎ（σｉ －１），　 　 ｜ Δψ ｜ ＜ Δψｄ；
－ ｓｉｇｎ（Δψ）， 　 ｜ Δψ ｜ ≥ Δψｄ ．

{
其中 ｓｉｇｎ（σｉ －１） 为前一时刻倾侧角的符号．

为降低倾侧角反转次数并提高精度， 航向误

差边界 Δψｄ 一般设计为“漏斗” 式，本文采用该方

法消除航向误差．航向误差边界如下：

Δψｄ ＝
Δψｄ１ ， Ｖ ≥Ｖｄ；
Δψｄ２ ， Ｖ ＜ Ｖｄ ．{

４　 仿真算例分析

４􀆰 １　 仿真条件

本文采用美国的 ＣＡＶ－Ｈ 作为研究对象［１４］，
该飞行器在再入飞行过程中无动力、无侧滑，转弯

通过倾侧实现，气动参考面积为 ０􀆰 ４８３ ９ ｍ２，质量

为 ９０７ ｋｇ，最大升阻比为 （Ｌ ／ Ｄ）ｍａｘ ＝ ３􀆰 ５．
再入初始条件：初始高度 ｈ０ ＝ ７０ ｋｍ，速度

Ｖ０ ＝ ６ ５００ ｍ ／ ｓ，飞行路径角 γ０ ＝ ０°，经度 θ０ ＝ ０°，
纬度 ϕ０ ＝ ０°，速度方位角 ψ０ ＝ ８０°；过程约束：热
流密度约束 Ｑｍａｘ ＝ ２ ＭＷ ／ ｍ２，动压约束 ｑｍａｘ ＝
２００ ｋＰａ，过载约束 Ｎｍａｘ ＝ ３；控制量攻角和倾侧角

的约束：最大攻角 αｍａｘ ＝ ２０°，最小攻角 αｍｉｎ ＝ ５°，
最大倾侧角 ｜ σｍａｘ ｜ ＝ ９０°，在弹道计算过程中由过

程约束进一步加以限制．

４􀆰 ２　 仿真验证

为验证本文提出的轨迹规划算法的有效性，
设置终端约束条件为：高度 ｈ∗

ｆ ＝ ２０ ｋｍ，速度

Ｖ∗
ｆ ＝ １ ５００ ｍ ／ ｓ，经度 θ∗

ｆ ＝ ７０°，纬度 ϕ∗
ｆ ＝ ０°，终

端航向误差 ｜ Δψ（ ｔｆ） ｜ ≤５°．为保证终端航向误差

约束，设定航向误差走廊的相关数据为： Ｖｄ ＝
２ ０００ ｍ ／ ｓ， Δψｄ１ ＝ １０°， Δψｄ２ ＝ ５°．

图 ３ 显示了攻角变化曲线，在再入初期以最

大攻角进行飞行，但是为了达到期望的终端速度，
在速度小于 ５ ０２０ ｍ ／ ｓ 时，以常值攻角 ６􀆰 ２°飞行．
图 ４ 显示了倾侧角的变化规律，为消除航向误差，
倾侧角反转 ３ 次．此外，由于本文研究的再入飞行

器具有大升阻比的气动特性，在保持拟平衡滑翔

轨迹飞行阶段，为平衡重力需要较大的倾侧角．终
端速度为 １ ４９６ ｍ ／ ｓ，偏差 ４ ｍ ／ ｓ，该约束条件的精

度可以增加，轨迹规划次数进一步提高．从图 ５ 可

以看出，再入轨迹非常平滑，由于本文将终端高度

作为弹道积分终止条件，所以高度约束可以精确

满足．图 ６ 显示了三维再入轨迹，终端经纬度分别

为（６９􀆰 ９７°，－０􀆰 ００７°），该约束条件的精度可以通

过调整航向误差走廊进一步提高．从图 ７ 可以看

出，在初始下降段之后，飞行路径角在拟平衡滑翔

飞行过程中变化缓慢，基本保持在 ０°附近．图 ８ 显

示了过程约束的变化规律，由于本文再入轨迹规

划算法是以 ＱＥＧＣ 为核心的，所以，热流密度、动
压、过载等约束都能够比较容易满足约束条件．
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　 　 为验证本文提出的轨迹规划算法具有较强的

适应能力，在初始条件不变的情况下，选取不同的

终端纬度 ϕ∗
ｆ ＝ （０°，５°，１０°，１５°，２０°）进行仿真分

析．图 ９ 显示了不同目标点的三维再入轨迹，再入

轨迹平滑，且满足终端约束与路径约束条件，限于

篇幅，没有给出相应的仿真结果曲线．表 １ 给出了

不同目标点的轨迹规划结果，能够达到比较理想的

交班条件，而且在计算机 （运行平台为 Ｌｅｎｏｖｏ
Ｙ４３０，操作系统为 Ｗｉｎｄｏｗｓ ＸＰ，编译环境为 Ｍａｔｌａｂ
６􀆰 ５，ＣＰＵ Ｔ５８００ ／ ２ ＧＨｚ，内存为 ＤＤＲ２ ２ Ｇ） 完成上

述仿真的时间消耗均小于 １ ｓ，故采用此方法能快

速求解再入参考轨迹．
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图 ９　 不同目标点的三维再入轨迹

表 １　 不同目标点的轨迹规划结果

目标点

终端速

度误差

ΔＶ ／ （ ｍ·ｓ－１）

终端经

度误差

Δθ ／ （°）

终端纬

度误差

Δϕ／ （°）

迭代时间

ｔｓ ／ ｓ

约束要求 ±１０􀆰 ０ ±０．１００ ±０．１００ ２􀆰 ０００
ϕ∗

ｆ ＝ ０° － ４．０ － ０．０３０ － ０．００７ ０．５１５
ϕ∗

ｆ ＝ ５° － ３．７ － ０．０３５ － ０．０１２ ０．５４７
ϕ∗

ｆ ＝ １０° － ２．４ － ０．０４２ ０．００７ ０．６２５
ϕ∗

ｆ ＝ １５° － ３．９ － ０．０３７ － ０．００２ ０．７６５
ϕ∗

ｆ ＝ ２０° － ４．６ － ０．０４３ － ０．０１４ ０．７６６

５　 结　 语

本文根据大升阻比高超声速再入飞行器的飞

行特点，将攻角和倾侧角作为控制量，充分利用

ＱＥＧＣ，提出了一种全新的再入轨迹规划算法．该
算法是数值预测与 ＱＥＧＣ 的完美结合，一方面获

得了再入航程及速度的精确数值预测，进而借助

ＱＥＧＣ 进行轨迹保持控制，使再入滑翔轨迹具备

平滑弹道的优良特性；另一方面基于 ＱＥＧＣ 实现

了飞行过程约束向倾侧角约束的转化，成功解决

了再入过程约束问题．仿真结果表明，本文提出的

拟平衡滑翔再入轨迹规划算法，能够满足复杂的

多约束再入条件，并具有较强的适应能力，轨迹规

划算法简单，物理意义清晰，易于工程实现，能够

为再入飞行器的轨迹规划问题提供参考．
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