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适应多射程与路径约束的再入预测校正制导
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摘要 : 针对存在不同分布的路径约束与不同航程需求的升力式飞行器再入飞行任务，设计二次曲线形式的倾侧角剖面以

增强飞行器的侧向机动能力，通过预测校正的迭代过程修正倾侧角剖面以满足航程需求，采用改进人工势场法设计侧向制导

方法导引飞行器满足路径约束，最后通过粒子群算法优化制导参数以获得性能最优的轨迹。仿真结果验证了该算法能够适应

多种航程需求与路径约束且以较高精度满足终端约束。
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Reentry Predictor-corrector Guidance Adapting to Multi Range and 
Path Constraints

GUO Haochen, HUANG Hanbin, GUO Tao, YANG Ye
(Beijing Aerospace Automatic Control Institute, Beijing, 100854)

Abstract: To address the reentry missions with different path constraints and range requirements, a conic based bank angle is 

designed to enhance the lateral maneuverability, and the predictor-corrector guidance method is used to revise the bank angle profile to 

satisfy the range requirements. The improved artificial potential field method is used to design the lateral guidance method to satisfy 

the path constraints. Finally, the guidance parameters are optimized by particle swarm optimization algorithm to obtain the trajectory 

with the best performance. Simulation results verify that the algorithm can adapt various range requirements and path constraints, and 

meet the terminal constraints with high accuracy.
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0　引 言

升力式飞行器是一种采用升力体式气动布局的飞

行器，由翼身融合体产生升力，具有较大的升阻比

（Lift-to-drag Ratio，L/D），可以利用气动力进行远距

离滑行［1］，并且具有大范围机动的能力。升力式飞行

器再入飞行过程仅依靠气动力控制飞行轨迹且飞行任

务的射程多变，除了需要满足动压、过载、热流等过

程约束外，还需要满足禁飞区、航路点等路径

约束［2-3］。

针对考虑路径约束的升力式飞行器再入制导问

题，文献［4］将再入飞行的过程约束与拟平衡滑翔

约束转化为倾侧角走廊，采用预测校正迭代得到满足

航程的倾侧角剖面，在侧向制导中通过飞行器与禁飞

区的相对位置，将禁飞区约束转化为航向角约束得到

倾侧角反转策略以规避禁飞区。文献［5］和文

献［6］基于数值预测-校正制导方法得到倾侧角剖

面，在侧向使用人工势场法设计了倾侧角反转逻辑以

规避禁飞区，但均未考虑飞行器侧向机动对终端约束

的影响以及算法对于不同航程的适应性。文献［7］

将粒子群优化算法应用于升力式飞行器再入轨迹规

划，以最小能量控制为例，将飞行器控制量参数化，

得出了满足多种航程需求的轨迹。

本文针对考虑路径约束的升力式飞行器再入制导

问题，设计二次曲线形式倾侧角剖面的预测校正制导

方法以增强飞行器的侧向机动能力并满足航程需求，

在侧向采用基于改进人工势场的制导方法确定倾侧角

反转策略以满足路径约束。最后，通过粒子群优化算

法对制导参数进行优化以提高轨迹性能并适应不同的
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航程约束与不同路径约束。仿真结果表明该算法能够

适应不同的航程约束与不同分布的路径约束且以较高

精度满足终端高度、速度与位置约束。

1　问题描述

1.1　再入运动方程

假设地球为匀质圆球，考虑地球自转的影响，则

升力式飞行器的三自由度无量纲运动微分方程为［8］
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（1）

式中    r为无量纲地心矢径；θ，ϕ分别为飞行器当前

位置的经度和纬度；v为飞行器相对地面的无量纲速

度；γ为航迹倾角；ψ为航向角，定义为飞行器速度方

向与北向的夹角，以顺时针为正；m为飞行器质量；σ

为倾侧角；L，D分别为飞行器的无量纲升力加速度和

阻力加速度，其计算公式为

L =
CLSref ρ ( )vvc

2

2mg
（2）

D =
CDSref ρ ( )vvc

2

2mg
（3）

式中    CL和CD为升力系数和阻力系数，是关于攻角 α

与马赫数Ma的函数，可通过飞行器气动插值表获得；

Sref为飞行器气动参考面积；ρ为大气密度；vc 为速度

的无量纲参数，vc = g0 R0。

1.2　约束条件描述

升力式飞行器再入过程需要满足过程约束、拟平

衡滑翔约束、终端约束、控制量约束以及路径约束。

过程约束主要包含热流约束、过载约束以及动压

约束：

Q̇s = k
Q̇
ρ v3.15 ≤ Q̇s max （4）

n = L2 + D2 ≤ nmax （5）

q =
1
2
ρV 2 ≤ qmax （6）

式中    Q̇s max 为升力式飞行器驻点热流密度峰值；nmax

为最大过载；qmax为最大动压。

拟平衡滑翔约束是为保证升力式飞行器再入过程

稳定下降的“软约束”：

L cos σQEGC + (v2 - 1
r ) 1

r
= 0 （7）

终端约束根据任务需求的不同会产生不同形式，

为保证飞行器能够成功到达再入终点并进行下一阶段

任务，本文主要考虑以下终端约束：
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θ ( )tf = θf  ,  ϕ ( )tf = ϕf

r ( )tf = rf

v ( )tf = vf

（8）

控制量约束是由于控制机构能力的限制而产生的

约束，对于升力式飞行器，控制量一般取攻角和倾侧

角，需要对这两个角的幅值和变化率进行限制：

ì
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î
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ïï

αmin ≤ ||α ≤ αmax

|| α̇ ≤ || α̇
max

（9）

ì
í
î

ïï
ïï

σmin ≤ || σ ≤ σmax

|| σ̇ ≤ || σ̇
max

（10）

航路点约束是飞行器为满足任务需求而需要飞过

的位置，其表达式可描述为

|θ (ti ) - θa | ≤ εθ   ,    |ϕ (ti ) - ϕa | ≤ εϕ （11）

式中    (θa，  ϕa )为航路点经纬度坐标；(θ (ti )，  ϕ (ti ) )为
轨迹上最接近航路点的飞行器经纬度坐标。

禁飞区约束是由于地缘政治、敌方反导系统拦截

等因素而不允许通过的区域。为规避风险，保证飞行

安全，再入过程中飞行器需要对这些区域进行规避。

本文将禁飞区约束描述为指定圆心和半径且高度为无

穷的圆柱体，其表达式可描述为

(θ (tj ) - θj ) 2

+ (ϕ (tj ) - ϕj ) 2 ≥ Rj
2 （12）

式中    (θj，  ϕj )为第 j个禁飞区圆心的经纬度；Rj为第 j

个禁飞区的半径。

2　制导算法

2.1　基于二次曲线的预测校正制导方法

传统预测-校正制导方法将倾侧角剖面设为一次

函数形式，原理简单，终端倾侧角 σf 可根据终端高

度、速度确定，仅需要根据航程需求迭代获得倾侧角

剖面初值 σ0，即各个时刻的倾侧角幅值仅由航程需求
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决定。因此，若能改进倾侧角剖面，将倾侧角剖面的

幅值由航程需求及侧向机动能力共同决定，即可提高

飞行器在面对路径约束时的侧向机动能力。

本文采用二次函数形式的倾侧角剖面对预测-校

正制导方法进行改进，该方法可以同时指定倾侧角剖

面的初值 σ0 与终端能量对应的倾侧角 σf，其中 σf 选取

为终端高度、终端速度约束下满足拟平衡滑翔条件的

倾侧角，可以通过式（13）得到。

σf = arccos ( 1 - rf ⋅ v2
f

r 2
f ⋅ Lf ) （13）

考虑到再入终端时间不固定，为了简化制导指令

生成过程，引入能量概念，定义能量：

e =
1
r

- v2

2
（14）

倾侧角初值 σ0可以根据不同航程需求或不同路径

约束分布进行设计以调节整个倾侧角剖面的大小。二

次函数形式的倾侧角剖面与能量相关的表达示为

| σ (e) | = Ae2 + Be + C （15）

由于 (e0，σ0 )与 (ef，σf )已知，则表达式中的参数

A，   B均与参数C相关，只需要通过校正迭代得出参数

C的值，倾侧角剖面即可唯一确定。参数A，   B的计算

公式如下：
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A =
σf - σ0

ef( )ef - e0

+
C - σ0

e0ef

B =
σf - σ0

ef - e0

- A( )ef + e0

（16）

确定倾侧角剖面后，即可通过对如式（17）所示

的简化飞行器纵向运动模型积分得到待飞航程

S togo (ef )。
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ds
de

= - cos γ
rD

dr
de

=
sin γ

D

dγ
de

=
é
ë
êêêê

ù
û
úúúúL cos σ + ( )v2 - 1

r
cos γ

r
1

Dv2

（17）

式中    v = 2 ( )1/r - e 。

实际待飞航程 S ∗
f 为飞行器当前位置与目标点的星

下点的圆弧长度：

S ∗
f = R0 arccos[sin ϕ sin ϕf + cos ϕ cos ϕf cos (θf - θ ) ]   （18）

定义终端待飞航程偏差为

z (C ) = S togo(ef ) - S ∗
f （19）

利用迭代过程中前后两个周期的数据，由割线法

可得：

C (k + 1) = C (k ) - C (k ) - C (k - 1)

z ( )C (k ) - z ( )C (k - 1)
z (C (k ) ) （20）

当前后两个周期得到的值满足式（21）时，结束

迭代过程。

|C (k + 1) - C (k ) | ≤ ε （21）

校正得到的倾侧角剖面能够满足航程约束，但高

度通常是震荡的，为满足拟平衡滑翔约束，使飞行器

平稳下降，还需加入高度反馈：

L cos (σcmd ) = L cos (σbase ) - k ( ḣ - ḣref ) （22）

式中    k为增益系数；σcmd 为满足高度反馈的倾侧角；

σbase为迭代计算得到的倾侧角；ḣ为当前高度变化率；

ḣref 为参考高度变化率，可由拟平衡滑翔条件计算得

到。由于飞行轨迹在再入飞行的初期震荡比较严重，

后期震荡较小，k可选取为关于速度的分段递减函数：

k =

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

k0， v1 < v ≤ v0

k0 - ( )v0 - v
v0 - v1

⋅ k0， v2 ≤ v ≤ v1

0， v < v2

（23）

过程约束参考文献［9］的方法，对式（4）~

（6）的v进行微分，加入参考高度变化率中。

2.2　基于改进人工势场的侧向制导方法

人工势场法规划的轨迹是连续可微的，该方法具

有计算量小、规划速度快、实时性好等优点，在机械

臂［10］、无人车［11］、无人机［12］等领域得到了广泛的应

用。该方法在环境中设计引力势场和斥力势场，飞行

器受到的引力与斥力的合力作用决定下一步的飞行

方向。

2.2.1　改进人工势场设计

传统的人工势场法中飞行器受到的引力大小与

到目标点的距离成正比，因此当飞行器接近目标点

时引力过小，可能是由于附近禁飞区的斥力作用导

致飞行器只能在目标点附近徘徊而无法到达目标点，

即目标不可达问题。本文人工势场的引力大小与飞

行器到目标点的距离成反比，以确保飞行器对目标

点的通过性，避免目标不可达问题的发生。改进的

引力模型为

F i
att(P ) =

katt

 P - Pwi + c1

⋅ n i
att （24）

式中    katt为引力势场增益系数；c1为避免目标点处的

奇异值问题引入的一个正常数；P为飞行器经纬度位

置坐标，Pwi 为第 i 个航路点、目标点的经纬度，

 P - Pwi 为飞行器与第 i个航路点、目标点的距离，可

根据式（18）计算。n i
att为指向第 i个航路点、目标点

的单位向量：

n i
att = [sinψwi,   cosψwi ]

T
（25）
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式中    ψwi为到目标点的视线角：

ψwi = arctan
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê sin ( )ϑwi - θ

cos ϕ tan φwi - sin ϕ cos ( )ϑwi - θ
ù

û

ú
úú
ú
ú
ú

  （26）

传统人工势场法中斥力方向为背离禁飞区圆心指

向飞行器，这可能会导致飞行器在某一时刻受到的引

力与斥力的合力为零，没有驱动力使飞行器进行下一

步的轨迹规划，即局部极小值问题。本文对斥力模型

进行改进，使斥力与引力的夹角小于 90°以避免局部

极小值问题。改进的斥力模型可表示为

F j
rep(P ) =

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

k∞,  P - PNj < RNj

F j
rep 1( )P + F j

rep 2( )P , RNj ≤  P - PNj ≤ ρNj,    ψ ∈ ψNT

0,  P - PNj > ρNj

0, ψ ∉ ψNT

（27）

式中    PNj为第 j个禁飞区圆心的经纬度坐标； P - PNj

为飞行器到第 j个禁飞区圆心的距离；RNj为第 j个禁飞

区的半径；ρNj为第 j个禁飞区斥力势场影响范围。

为保证轨迹性能，设计斥力走廊，当飞行器的航

向角位于该走廊中时，斥力才发生作用。其中ψ是飞

行器的航向角，ψNT为斥力走廊宽度，设为10°，斥力

走廊示意如图1所示。

式（27）中，飞行器受到的斥力分量F j
rep2方向为背

离禁飞区圆心与飞行器方向垂直；斥力分量F j
rep2方向

指向目标点，该分量使任意时刻斥力与引力的夹角都

小于90°，从而解决局部极小值问题。

当ϕ ≤ φNj时，F j
rep1可由式（28）计算：

F j
rep1(P ) = krep( 1

 P - PNj

- 1
ρNj ) ⋅ 1

 P - PNj

2
⋅

                      P - PT

l ⋅ ( 10
ψ - ψNT

down ) ⋅ n j
rep1

（28）

当ϕ > φNj时，F j
rep1可由式（29）计算：

F j
rep1(P ) = krep( 1

 P - PNj

- 1
ρNj ) ⋅ 1

 P - PNj

2
⋅

                      P - PT

l ⋅ ( 10
ψNT

up - ψ ) ⋅ n j
rep1

（29）

式（27）中F j
rep2可由式（30）计算：

F j
rep2(P ) =

l
2

krep( 1

 P - PNj

- 1
ρNj ) 2

⋅   P - PT

l - 1 ⋅ n i
rep2  （30）

式中    krep 为斥力势场增益系数； P - PT 为飞行器到

目标点的距离，可通过式（27）计算；l为斥力修正

因子；n j
rep1 为与背离禁飞区圆心与飞行器方向垂直的

单位向量；n j
rep2为指向目标点的单位向量：

ì
í
î

ïïïï

ïïïï

n j
rep1 = [ ]sinψNj,   cosψNj

T

   

n j
rep2 = [ ]sinψT,   cosψT

T
（31）

式中    ψNj为第 j个禁飞区对飞行器的斥力与正北方向

的夹角：

ψNj = tan-1
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê sin (ϑNj - θ )

cos ϕ tan φNj - sin ϕ cos ( )ϑNj - θ
ù

û

ú

ú
úú
ú

ú
±
π
2
（32）

受力分析如图2所示。飞行器在人工势场中受到

的合力为

FΣ(P ) = F i
att(P ) + ∑

j = 1

N

F j
rep( )P （33）

2.2.2　倾侧角反转逻辑设计

将飞行器受到的合力方向与正北方向的夹角作为

参考航向角，飞行器参考航向角为

ψ* = ∠F∑ （34）

图2　受力分析

Fig.2　The force analysis

图1 斥力走廊

Fig.1 The repulsive force corridor
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定义航向角走廊宽度为Δψ，航向角走廊与倾侧角

反转策略参考文献［13］。

2.3　基于粒子群的制导参数优化方法

基于二次曲线的预测-校正制导方法可以通过设

计倾侧角剖面初值调整飞行器的侧向机动能力与终端

精度，人工势场参数与航向角走廊宽度会影响倾侧角

反转策略。因此，制导参数的设计会改变飞行器的侧

向机动能力与终端状态的精度，对轨迹性能有至关重

要的影响。为获得性能更优的轨迹，需要对制导参数

进行优化。

2.3.1　轨迹性能评估及适应度函数设计

同时考虑航程需求及路径约束，从纵向、侧向两

个方面对轨迹性能进行评估。纵向指标包括终端位

置、终端高度，侧向指标包括飞行器距离禁飞区、航

路点的距离。其表达式为

f (s) = ω1

|| l ( )s - lPT

lPT

+ ω2

|| h ( )s - hPT

hPT

+

              ω3∑
j = 1

m 1
m

bj
NZ
( )s + ω4∑

i = 1

n d i
WP
( )s

nRi
WP

（35）

式中    ωi 为各项性能指标的权重；s为轨迹的一个可

行解；l为轨迹长度，lPT为飞行器初始状态到终端状

态之间欧氏距离；h为飞行器的终端高度；hPT为终端

需求的高度；bNZ为飞行器与各个禁飞区的距离关系；

d i
WP为飞行器轨迹与第 i个航路点的最小距离。

bNZ(s)的表达式为

bj
NZ
(s) =

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï

ïï
ï
ï

ï

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú
ú
ú( )d j

NZ( )s - dsafe + ( )Rj
NZ

2

d j
NZ( )s - dsafe

2Rj
NZ

, d j
NZ( )s ≥ Rj

NZ

∞, ( )s < Rj
NZ

  （36）

式中    d j
NZ
(s)为飞行器轨迹到第 j个禁飞区圆心的最短

距离，可通过式（35）计算得到；dsafe 为设定的正常

数，为飞行器距离禁飞区的边缘的理想安全距离。当

且仅当d j
NZ(s) = Rj

NZ + dsafe时，bj
NZ(s)取到最小值1。

2.3.2　算法实现

基于粒子群的制导参数优化算法的流程如下：

a）粒子群算法的各参数初始化设置；

b）设计倾侧角初值 σ0、航向角走廊宽度Δψ、引

力系数Katt、斥力系数Krep的搜索空间，并完成粒子群

的随机分布；

c）采用第 2.1节的预测校正制导方法以及第 2.2

节的侧向制导方法得到粒子群中每个个体对应的

轨迹；

d）根据适应度函数评估轨迹性能，并记录当前

每个个体的最优位置以及整个粒子群中最优个体的

位置；

e）根据粒子群的粒子移动规则，更新粒子群中

每个个体的位置；

f）重复c，开始迭代；

g）若达到最大迭代次数或全局最优个体长时间

未更新，停止迭代，得到最优参数。

3　仿真分析

飞行器模型采用CAV-H模型，其主要参数为：飞

行器质量m = 907.2 kg，气动参考面积 S = 0.489 3 m2。

大气密度简化为 ρ = ρ0e
-β ⋅ h（ρ0=1.225，β=1/7 200.1）。

过程约束设为：动压约束 qmax = 150 kPa，过载约束

nmax = 3.0g，热流约束 Q̇s max = 1 000 kW/m2。控制量倾

侧角的大小上界被设定为 | σ | ≤ 90°，倾侧角反向速度

小于30 （º）/s。

人工势场参数为：斥力修正因子 l = 2，禁飞区斥

力的最大影响范围 ρN = 1 500 km。

粒子群算法中的粒子个数 n = 12，最大迭代轮次

设为 60轮，若群体最优个体超过 20轮未改变则停止

迭代。

在初始下降段，本文以一常值倾侧角飞行，该方

法能够最大程度减小热流约束［14］。当飞行器满足拟

平衡滑翔条件时，进入滑翔段。

攻角剖面为式（37）中关于马赫数的函数，在初

始下降段，选取大攻角飞行以减小气动加热；当飞行

速度、高度降低，热流密度不是主要制约因素时，采

用最大升阻比攻角飞行，以满足航程要求。攻角剖

面为

α =
ì

í

î

ïïïï

ïïïï

25°,  Ma ≥ 16

25° - 2.9 (16 - Ma )°,  11 < Ma < 16

10.5°, Ma ≤ 11

  （37）

任务 1的初始状态与终端约束见表 1，路径约束

分布见表 2，经粒子群算法迭代，任务 1的最优制导

参数为：引力系数 katt = 83.37，斥力系数 krep = 85.09，

航向角走廊宽度 Δψ = 4.65°，倾侧角剖面初值 σ0 =

55.89°。仿真结果如图3~4所示。

表1　任务1的初始状态与终端约束

Tab.1　The initial state and terminal constraints of task1

参数

初始状态

终端要求

h/km

80

20

θ/（°）

10

85

ϕ/（°）

-20

25

v/（m·s-1）

7100

1800

γ/（°）

-1

—

ψ/（°）

60

—
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从仿真结果及终端状态可以看出：飞行器高度下

降平滑且能够成功规避设定的禁飞区，设定的航路点

的通过精度也较高，满足了路径约束的限制。飞行终

端高度误差为 0.082 km，终端速度误差为 0.88 m/s，

终端位置为（85.053°，25.047°），误差为 7.48 km，纵

向指标均达到较高精度。飞行器轨迹与3个禁飞区边

缘的最短距离分别为 136.1 km、84.9 km、171.3 km，

均保持在安全距离范围，与2个航路点圆心的距离分

别为965 m、1.15 km，通过航路点的精度较高。

图5中的黑色曲线为传统的基于线性倾侧角剖面

的预测校正制导方法，并在侧向采用本文的基于改进

人工势场的侧向制导方法。由图5可以看出，本文提

出的制导方法能够增强飞行器的侧向机动能力并改善

轨迹性能。

任务2的初始状态与终端约束不变，如表1所示，

路径约束分布如表3所示。经粒子群优化得到的参数

为：引力系数 katt = 86.49，斥力系数 krep = 36.48，航向

角走廊宽度Δψ = 3.37°，倾侧角剖面初值 σ0 = 48.63°。

仿真结果如图6~7所示。

表2　任务1的路径约束分布

Tab.2　The path constraints of task 1

参数

禁飞区1

禁飞区2

禁飞区3

航路点1

航路点2

ϑ/（°）

50

60

70

60

80

φ/（°）

4.5

9

6.5

5

19

R/km

300

300

300

50

50

图3　经纬度

Fig.3　The longitude and latitude

图4　高度-速度

Fig.4　The altitude-velocity

图5　飞行轨迹对比

Fig.5　Comparison of the trajectories

表3　任务2的路径约束分布

Tab.3　The path constraints of task 2

参数

禁飞区1

禁飞区2

禁飞区3

航路点1

航路点2

ϑ/（°）

40

50

70

50

70

φ/（°）

8

7

20

13.5

25

R/km

300

300

300

50

50

图6　经纬度

Fig.6　The longitude and latitude
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从仿真结果及终端状态可以看出，飞行器成功规

避设定的禁飞区，航路点的通过精度也较高。飞行终

端高度误差为0.104 km，终端速度误差为1.5 m/s，终

端位置为（85.059°， 25.029°），误差为6.81 km，纵向

指标的精度较高。与3个禁飞区边缘的最短距离分别

为 34.4 km、238.8 km、192.9 km，除与禁飞区 1的距

离较近外，其余均保持在安全距离范围，与航路点圆

心的距离分别为 1.34 m、60.8 m，对航路点的通过精

度高。

任务 3的初始状态和终端约束如表 4所示，路径

约束为表 2去除航路点 2，经粒子群优化得到的参数

为：引力系数 katt = 113.25，斥力系数 krep = 88.15，航

向角走廊宽度 Δψ = 5.97°，倾侧角剖面初值 σ0 =

76.18°，仿真结果如图8~9所示。

从仿真结果及终端状态可以看出：飞行器满足不

同终端约束且成功规避设定的禁飞区，航路点的通过

精度也较高。飞行终端高度误差为0.019 km，终端速

度误差为 0.97 m/s，终端位置为（80.064°，20.017°），

误差为7.13 km，纵向指标的精度较高。轨迹与3个禁

飞区边缘的最短距离分别为 124.9 km、117.5 km、 

52.8 km，均保持在安全距离范围，与航路点圆心的

距离为102.1 m，对航路点的通过精度高。

4　结束语

本文针对升力式飞行器再入过程的不同路径约束

与不同航程需求的任务，设计了基于二次曲线的倾侧

角剖面，在侧向制导引入了改进人工势场法，用粒子

群优化算法对制导参数进行优化。仿真结果表明，本

文提出的制导方法能够提高飞行器的侧向机动能力，

能够适应多种任务需求，制导精度较高。
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