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基于拟平衡滑翔的再入轨迹快速规划方法

张共济，孙春贞

（南京航空航天大学，南京　２１１１００）

摘要：针对高超声速飞行器多约束条件下的再入轨迹规划问题，提出了一种基于拟平衡滑翔条件的三维再入轨迹快

速规划方法；该方法充分利用滑翔式高超声速飞行器的再入飞行过程中的拟平衡滑翔条件，将过程约束转化为对倾

侧角的约束；纵向轨迹规划采用直接规划倾侧角的方法，在倾侧角约束空间中利用内插的方法得到倾侧角剖面；侧

向规划采用横程约束走廊确定倾侧角的反转时刻；最后，对该轨迹规划方法进行了算例分析，结果表明：该轨迹规划

方法能够在满足各种过程约束和终端约束的情况下快速完成再入轨迹规划。
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　　近年来，滑翔式高超声速飞行器因其航程远，速度快，突
防能力强的特点，引起了各军事大国的兴趣。高超声速滑翔

飞行器采用升力式外形，依靠气动力控制，可实现无动力滑

翔飞行。但是滑翔式高超声速再入飞行器在再入过程中，飞

行环境恶劣，动压、过载、热流极易超限，并且气动特性变化

剧烈，使得其动力学特性具有很强的不确定性。如何快速规

划出满足过程约束和终端约束要求的再入轨迹是再入制导

的关键。

国外对于高超声速飞行器再入轨迹规划的研究起步较

早，对再入轨迹规划问题进行了很多研究。传统的轨迹规划



方法采用纵横向分开的策略，以纵向轨迹规划为主，采用规

划阻力加速度剖面的方法，但是在规划纵向轨迹时采用大圆

弧假设计算航程，在飞行器横程较大的情况下，航程规划误

差较大，该方法受到限制。为了解决这个问题，各种改进的

航天飞机轨迹设计方法成为研究热点。其中，ＭｅａｓｅＫＤ
等［４］提出了一种基于降阶模型的快速轨迹规划算法。该算

法虽然也是基于阻力加速度－速度剖面，但是它同时考虑了
再入飞行任务对纵程和航程的需求，是航天飞机轨迹规划算

法的推广。ＰｉｎｇＬｕ等［１］提出了一种在线的三维再入轨迹规

划算法。利用平衡滑翔条件，将轨迹优化问题转化为纵向和

侧向的一维参数优化问题，是一种非常优秀的三维轨迹规划

算法。

本文提出的再入轨迹规划算法，是基于拟平衡滑翔条

件，提出的一种离线的三维轨迹规划算法。通过预先设计迎

角剖面，得到高度－速度再入走廊，利用拟平衡滑翔条件，将
高度－速度约束转化为对倾侧角的约束。在倾侧角的约束
走廊内，通过内插的方法得到倾侧角剖面，将纵向轨迹的规

划问题转化为一维参数的优化问题，大大简化了再入轨迹的

规划过程，提高轨迹规划的速度。

１　再入问题描述

１．１　再入动力学
为简化运动学方程，忽略地球自转，飞行器三自由度运

动方程如下：
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Ｄａ为阻力加速度；Ｌａ为升力加速度；σ为倾侧角。
１．２　约束问题

约束问题是再入的关键问题，包括过程约束和末端约

束。过程约束主要有动压、过载、热流和平衡滑翔约束，相应

的公式如下：
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是热流变化率；Ｑ^ｍａｘ是给定的热流约束最大值；ｎｚ是法
向过载；ｎｚ·ｍａｘ是给定的法向过载约束最大值；ｑｂａｒ是动压；
ｑｂａｒｍａｘ是动压约束最大值；末端约束要求飞行器末端的速
度、高度、方位角、位置等状态均要在任务要求的范围之内。

１．３　倾侧角约束走廊
利用拟平衡滑翔条件，将高度－速度走廊转化为倾侧角

－速度走廊，便于直接规划满足过程约束的倾侧角 －速度
剖面。

迎角剖面以速度分段函数的形式给出。迎角剖面确定

之后，结合式（７）～式（１０），可以将过程约束转化为对高度
的约束，得到高度－速度空间描述的再入走廊。

结合式（１０）所示的拟平衡滑翔条件，可以将高度边界转
化为对应的倾侧角边界，得到倾侧角约束走廊。

σｍｉｎ ＝σ（Ｈｇｌｉｄ） （１１）
σｍａｘ＝ｍｉｎ｛σ（ＨＱ），σ（Ｈｎｚ），σ（Ｈｑｂａｒ）｝ （１２）

２　轨迹规划方法

２．１　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，需要引

出初始下降段。平滑切换的准则是在高度 －速度剖面内，找
到一个满足 ＱＥＧＣ的点使再入轨迹的斜率 ｄｈ／ｄＶ与 ＱＥＧＣ
的斜率（ｄｈ／ｄＶ）ＱＥＧＣ保持一致，切换的准则为：
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ｄｈ
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＜ε （１３）

其中，ε是确定好的小量。初始下降段采用常值倾侧角的策
略，采用常值倾侧角σ０积分运动方程，实时对式（１３）进行判
断，当满足条件时自动结束初始下降段，而当飞行高度小于

一定高度仍然不满足切换条件，则需要重新迭代计算σ０。
２．２　滑翔段轨迹规划

滑翔段轨迹的规划分为纵向标称轨迹的规划和横向轨

迹规划。本文采用的纵向轨迹规划方法是直接在倾侧角约

束范围内直接规划倾侧角剖面。侧向弹道规划主要是根据

飞行任务对横向机动能力和终端航向角的要求，确定倾侧角

的符号。

２．２．１　纵向轨迹规划
纵向轨迹规划的关键是规划合适的倾侧角剖面，满足过

程约束和航程要求的同时，保证倾侧角指令大小合理，使飞

行器具有足够的横向机动能力。由式子（１１）和式（１２）可以
得到倾侧角约束走廊。当飞行器沿着 σｍｉｎ飞行时，航程最
远。当飞行器沿着σｍａｘ飞行时，航程最近。采用内插的方式
获得的倾侧角剖面，既可以保证飞行器在走廊内安全飞行，

又可以保证飞行器的航程覆盖能力。

倾侧角剖面的计算方法：

σｒｅｆ＝（１－ｋ）σｍａｘ＋ｋσｍｉｎ （１４）
　　这样，纵向的轨迹规划问题就转化为对一维参数ｋ的搜
索问题。采用二分法，根据飞行任务的航程要求迭代搜索满

足要求的参数ｋ的大小。
２．２．２　侧向弹道规划

侧向轨迹规划的目的是确定倾侧角的符号，使得飞行轨

迹满足终端位置和航向角约束。本文采用基于横程误差走

廊的侧向轨迹规划方法。
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根据球面直角三角形的关系，定义横程参数 χ。其中，Ｒ
为飞行器剩余的航程。

χ＝ａｒｃｓｉｎｓｉｎＲ ｓｉｎ（Δψ[ ]） （１５）

　　基于横程参数的侧向制导逻辑如式（１４）所示。当飞行
器的横程参数的大小在阈值之内时，倾侧角的符号保持不

变。一旦飞行器的横程参数的大小超过了设定阈值的大小，

则改变倾侧角的符号。

χ≤χｈｏｌｄ （１６）

２．３　轨迹参数的计算
结合倾侧角约束走廊，根据飞行任务对航程的要求，通

过参数搜索确定内插系数，进而得到倾侧角剖面的大小。根

据横程控制，可以确定倾侧角的符号，通过三自由度运动方

程，可以解算得到对应的纵向和侧向轨迹参数（图１）。如果
结果满足要求，则停止轨迹规划过程，否则，继续搜索满足要

求的内插参数，直到得到满足要求的三维轨迹。

图１　轨迹参数计算框图

３　仿真验证

采用某高超声速飞行器模型，规划出的迎角剖面如图２
所示。总体约束指标要求如表１所示。飞行器再入末端结
束条件为Ｍａ＝２．５。再入初始经纬度（１０５．３，３９．８），目标点
经纬度（８９．５，４２．２）。

表１　总体约束指标要求

总体约束 热流／（ｋｗ·ｍ－２） 过载／ｇ 动压／ｋＰａ

指标要求 ３０００ １５ ２．５

　　从图３可以看出，设计的轨迹对应的倾侧角指令大小在
６０°左右，大小合理，控制易于实现。从图４可知，设计的轨
迹变化平滑，满足总体约束的同时，符合飞行任务的需求。

为了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，选取不同的末端纬度 ｆ＝
（３７．５，４２．５，４７．５，５２．５）进行仿真分析，图４显示，针对不同
目标点的三维再入轨迹，再入轨迹平滑，且满足终端约束。

在计算机（操作系统 ＷｉｎｄｏｗｓＸＰ，编译环境为 Ｖｃ６．０，主频
３１ＧＨｚ）完成上述轨迹设计过程，平均时间不超过１０ｓ，故
采用上述方法能够快速设计再入轨迹，大大简化轨迹设计过

程，提高轨迹设计效率。

图２　迎角剖面

图３　倾侧角变化曲线

图４　不同再入目标点的三维轨迹

４　结束语

本文采用基于拟平衡滑翔的快速轨迹规划方法，结合拟

平衡滑翔条件，将再入过程约束转化为对倾侧角的约束，得

到倾侧角约束走廊。纵向轨迹规划采用在再入倾侧角走廊

中直接规划倾侧角剖面的方法。侧向轨迹规划采用了基于

横程走廊的倾侧角符号判断逻辑，结合三自由度运动方程，

实现了三维再入轨迹的规划。与传统的规划阻力加速度或

者高度剖面相比，直接规划倾侧角剖面得到的轨迹更加平

滑，完成轨迹规划的时间短，效率高，是一种有效的快速轨迹

规划方法。 （下转第１４６页）
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