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基于DDPG-LQR的高超声速飞行器时间协同再入制导
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摘要 : 针对多高超声速飞行器协同作战的特点，提出一种基于深度策略性梯度和线性二次型调节器（Deep Deterministic 

Policy Gradient-Linear Quadratic Regulator，DDPG-LQR）的时间协同再入制导方案。首先，采用序列凸优化方法生成满足多

个约束的时间协同再入轨迹及其相应的稳态控制量，并且采用Radau伪谱法离散运动学方程，以提高轨迹优化离散精度。其

次，采用线性二次型调节器（Linear Quadratic Regulator，LQR）跟踪时间协同再入轨迹。为了提高协同制导精度和制导效

果，采用深度策略性梯度（Deep Deterministic Policy Gradient，DDPG）在线优化LQR的权重矩阵系数。在DDPG算法中，通

过引入合适的奖励函数来提高算法的优化性能。仿真结果表明，在初始状态误差和不确定性的情况下，通过与传统的LQR控

制器相比，本文所提出的协同制导方案具有更好的协同制导精度和制导效果。
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Time Cooperative Reentry Guidance for Hypersonic Vehicle based on 
DDPG-LQR
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Abstract: Aiming at the characteristics of multiple hypersonic vehicles cooperative combat, a time cooperative reentry guidance 

scheme based on deep deterministic policy gradient and linear quadratic regulator (DDPG-LQR) is proposed. Firstly, the sequential 

convex programming method is used to generate the time cooperative reentry trajectory satisfying multiple constraints and its 

corresponding steady-state control quantity. The Radau pseudospectral method is used to discretize the motion equations to improve 

the discretization accuracy of trajectory optimization. Secondly, the linear quadratic regulator (LQR) is used to track the time 

cooperative reentry trajectory. In order to improve the cooperative guidance accuracy and guidance effect, the deep deterministic 

policy gradient (DDPG) is used to optimize the weight matrix coefficients of the LQR online. In the DDPG algorithm, the optimization 

performance of the algorithm is improved by introducing an appropriate reward function. The simulation results show that the 

cooperative guidance scheme proposed has better cooperative guidance effect and guidance accuracy than the traditional LQR 

controller in the case of initial state error and uncertainty.

Keywords: multiple hypersonic vehicles; cooperative guidance; sequential convex programming; deep deterministic policy 

gradient; linear quadratic regulator

0　引 言

随着反制导武器防御系统的不断完善和发展，单

个飞行器的生存能力和作战能力下降。因此，为了抵

御威胁和提高打击效率，多高超声速飞行器协同制导

引起了国内外学者的广泛研究［1-3］。对于高超声速飞

行器的整个飞行阶段而言，再入段飞行时间要远大于

末制导段，是决定最终饱和打击效果的关键阶段［4］。

在多飞行器协同再入制导问题的研究中，目前的主要

研究方法有预测校正制导、标称轨迹跟踪制导等［5］。

预测校正制导方法是指采用数值积分和解析表达式来

预测给定控制变量下的终端状态，并通过计算预测终

端状态值与设定终端状态值的偏差来调整控制变
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量［6］。标称轨迹跟踪制导是指采用优化方法生成满足

多种约束条件下的标称轨迹，然后通过制导控制系统

跟踪标称轨迹，以减少实际飞行轨迹与标称轨迹的误

差［7］。标称轨迹跟踪制导计算负担小且具有较好的稳

定性，在时间较长的飞行任务中具有较高的可靠性，

能够为飞行器提供稳定的控制量。协同轨迹优化问题

的研究，主要采用分布式方法生成协同轨迹［8］。Yu

等［9］针对再入滑翔阶段，提出了一种两阶段协同轨

迹优化方法，在第一阶段优化倾侧角指令实现攻角协

同，第二阶段优化攻角指令实现时间协同。Zhang

等［10］和 Li等［11］针对高超声速飞行器的时间协同问

题，采用深度神经网络来训练轨迹数据集，进而获得

协同打击时间。最后，将神经网络训练得到的协同打

击时间作为轨迹优化问题的约束条件，采用轨迹优化

算法生成时间协同再入轨迹。

近些年出现了诸多轨迹跟踪制导方法的相关研

究。Vepa［12］针对航天器的轨迹跟踪问题，设计了一

种反馈跟踪控制律，通过将非线性运动跟踪控制律简

化为线性反馈控制律来跟踪航天器的参考轨迹。Ou

等［13］针对跟踪系统中存在的不确定性，将扩展卡尔

曼滤波参数校正策略与模型预测静态规划算法相结

合，提出了一种自适应轨迹跟踪制导方案。杨美

等［14］针对存在风扰情况时，实际轨迹和标称轨迹的

偏差过大，超出LQR控制器所能控制的范围的情况，

提出了一种在线再入制导方法。针对协同制导问题，

李征等［15］对可重复使用航天器的时间协同再入制导

进行了深入研究，通过采用伪谱法和滚动时域控制策

略有效提高了协制导效果。Xu等［16］提出一种基于参

数优化和时间解析的协同制导方案，该方法可以快速

求解制导指令，且满足制导要求。目前，强化学习得

到了广泛的应用，可以在系统状态和控制器参数之间

建立直接联系，具有较好的优化效果。Zhao等［17］采

用DDPG算法对四旋翼无人机的自抗扰控制器进行参

数优化，该算法在调节自抗扰控制器的控制精度和收

敛速度方面具有优势。Li等［18］针对控制器参数繁琐

问题，提出了一种改进的DDPG算法在线调整控制器

参数，提高控制的鲁棒性和精度。

针对上述分析，本文提出了一种基于深度策略性

梯度和线性二次型调节器（Deep Deterministic Policy 

Gradient-Linear Quadratic Regulator，DDPG-LQR）的

多高超声速飞行器时间协同再入轨迹跟踪制导方案。

首先，建立多高超声速飞行器再入运动学模型，采用

Radau 伪谱法和序列凸优化方法（Radau Sequential 

Convex Programming，RSCP）生成时间协同再入轨

迹。然后，利用线性二次型调节器（Linear Quadratic 

Regulator，LQR）轨迹跟踪控制器生成最优反馈控制

量，并结合轨迹优化阶段的参考控制量实现协同轨迹

跟踪制导。最后，为了提高协同制导精度和制导效

果，采用DDPG算法在线优化调节多个LQR轨迹跟

踪控制器的状态权重矩阵和控制权重矩阵系数。最后

仿真结果验证了本文所提方案的有效性。

1　问题描述

1.1　再入运动学模型

考虑地球是旋转的球体，忽略地球自转的影响，

以时间为自变量的多高超声速飞行器三自由度无量纲

运动学方程为
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ṙi = Vi sin γi

θ̇i = Vi cos γi sinψi /ri cos ϕi

ϕ̇i = Vi cos γi cosψiri

V̇i = -Di - sin γi /r
2
i

γ̇i = Li cos σi /Vi - cos γi /r
2
i Vi + Vi cos γi /ri

ψ̇i = Li sin σi /Vi cos γi + Vi cos γi sinψi tan ϕi /ri

（1）

式中    下标 i代表第 i个飞行器；r为飞行器到地心的

径向距离，无量纲化参数为地球半径R0；θ和ϕ分别为

经度和纬度；V为飞行器的飞行速度，其无量纲化参

数为Vc = g0 R0；γ为航迹倾角；ψ为航迹偏角；σ为倾

侧角。L和D分别为无量纲化后的升力和阻力加速度，

表达式为

ì
í
î
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ïï

Li = R0 ρiVi
2 Aref, iCL,i /2mi

Di = R0 ρiVi
2 Aref, iCD,i /2mi

（2）

式中    ρ为大气密度；m，Aref 分别为飞行器质量和特

征参考面积；CL，CD分别为升力系数和阻力系数。

1.2　再入约束

对于高超声速飞行器再入阶段，需要严格满足多

种约束条件来保证飞行器的稳定飞行，再入过程中约

束主要包括路径约束、边界约束以及初始和终端状态

约束。其中，典型的路径约束主要包括热流密度 Q̇、

动压q和过载n，表达式为
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Q̇i = kq ρi
0.5( )VcVi

3.15 ≤ Q̇max

qi = ρi( )VcVi

2
/2 ≤ qmax

ni = Li
2 + Di

2 ≤ nmax

（3）

式中    kq为与飞行器结构相关的热流密度系数；Vi为

第 i个飞行器的速度。为了抑制倾侧角 σ的高频抖动，

本文选择倾侧角速率 σ̇作为轨迹优化环节的控制变量。
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倾侧角和倾侧角速率满足的约束为

σi, min ≤ σi ≤ σi, max,σ̇i, min ≤ σ̇i ≤ σ̇i, max （4）

另外，飞行器的初始状态和终端状态约束为

xi(t0,i ) = x0,i, xi(tf,i ) = xf,i （5）

式中    t0，i，tf，i分别为每个飞行器的初始飞行时间和到

达期望目标点的时间。为了实现时间协同再入制导，

设置每个飞行器的终端时间约束为

tf,1 = tf,2 = … = tf,i = tf （6）

式中    tf为协同飞行时间。

2　DDPG-LQR协同再入轨迹跟踪制导

2.1　基于RSCP的时间协同再入轨迹优化

DDPG-LQR时间协同再入制导的整体框架如图 1

所示。

在接下来的描述中为了方便表述省略了下标 i。

在多高超声速飞行器轨迹优化的问题研究中，以时

间为自变量的飞行器运动学方程，需要提前给定末

端飞行时间，一般为末端时间固定的轨迹优化问题。

然而，在求解多个飞行器的公共飞行时间时，目标

函数需要设置为最小飞行时间或最大飞行时间，导

致问题复杂且求解难度较大。因此，为了方便求解

多个飞行器公共飞行时间，将飞行器运动学方程中

的自变量转变为纵向航程角 s′，将时间变量扩展为

状态变量，进而将时间固定的轨迹优化问题转变为

纵向航程角固定的轨迹优化问题，实现自由的末端

飞行时间。纵向航程角的初始值 s′0 = 0，末端值表达

式为

s′f = arccos (sin ϕ0 sin ϕ f + cos ϕ f cos ϕ0 cos (θ f - θ0 ) ) （7）

式中    θf，ϕf分别为期望目标点的经度和纬度；θ0为初

始位置经度；ϕ0为初始位置纬度。接下来，将倾侧角

扩展为状态变量，则扩展后的运动学方程的控制仿射

形式为

ẋ = F ( x ) + B ( x )u （8）

式 中    x 为 扩 展 后 的 状 态 变 量 ， x =

[ r，θ，ϕ，V，γ， ]ψ，σ，t
T
；u为控制变量，u = σ̇；状态

矩阵F ( x )和控制矩阵B ( x )分别为

F ( x ) =
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r tan γ

sinψ/ cos ϕ

cosψ

-rD V cos γ - tan γ/rV

rL cos σ/V 2 cos γ - 1/r2V + 1

rL sin σ/V 2 cos2γ + sinψ tan ϕ

0
r/V cos γ

（9）

B ( x ) = [0,0,0,0,0,0,r/V cos γ,0]T
（10）

在凸优化算法求解中通常将非凸约束进行线性

化，然后将线性化后的凸子问题迭代求解。高超声速

飞行器的再入轨迹优化问题中，非线性约束主要是指

运动学方程和路径约束的非线性。首先，采用泰勒展

开方法将运动学方程在参考轨迹xk处线性化：
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ẋ = A( )xk x + B ( )xk u + C ( )xk

A( )xk =
∂F ( x )

∂x
| x = xk

C ( )xk = F ( xk ) - A( )xk xk - B ( )xk uk

（11）

同理，路径约束线性化后的表达式为
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Q̇ ( )rk,V k +
∂Q̇
∂r ( )rx = xkrk +

∂Q̇
∂V ( )Vx = xkV k ≤ Q̇max

q ( )rk,V k +
∂q
∂r ( )rx = xkrk +

∂q
∂V ( )Vx = xkV k ≤ qmax

n ( )rk,V k +
∂n
∂r ( )rx = xkrk +

∂n
∂V ( )Vx = xkV k ≤ nmax

（12）

为了提高轨迹优化问题的离散精度，采用Radau

伪谱法进行离散化。由于该方法相对成熟，具体离散

图1　基于DDPG-LQR的时间协同再入制导整体框架

Fig.1　The overall framework of time cooperative reentry guidance based on DDPG-LQR
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过程见参考文献［19］。Radau伪谱法离散后的飞行器

状态方程等式约束为

∑
i = 0

N - 1

Dki x =
sf

2 [ ]A( )xk x + B ( )xk u + C ( )xk + v （13）

式中    Dki为伪谱微分矩阵；v为补偿项，用来补偿线

性化时所带来的误差。在轨迹优化阶段，定义目标函

数为末端点和期望目标点的误差，为了提高算法的收

敛速度并且使补偿项趋近于零，在目标函数中引入正

则化项和惩罚项，表达式为

J = p1| (θn - θf ) + (ϕn - ϕf ) | +p2| rn - rf | + w v
1
（14）

式中    p1 和 p2 为正则化项系数；w为惩罚项系数。此

外，本文采用连续迭代求解思想，逐次求解时间协同

再入轨迹优化问题。首先采用四阶龙格库塔法求解初

始解，将初始解带入RSCP算法中连续迭代求解，当

求解结果满足所设定的收敛条件时，算法循环迭代结

束，输出最优解。

在高超声速飞行器的再入滑翔阶段，飞行器处于

无动力滑翔状态，飞行器的时间调节范围有限，为了

保证时间协同的有效性，必须确定多个飞行器可行的

飞行时间范围。因此，采用RSCP算法首先计算出每

个飞行器抵达期望目标点的最长飞行时间和最短飞行

时间，将最长飞行时间（J = -tf）或最短飞行时间

（J = tf）作为目标函数，期望目标点的位置信息作为

终端状态约束。最后，计算出所有飞行器的抵达期望

目标点可行公共飞行时间范围，根据实际飞行任务需

求设计协同飞行时间。

2.2　LQR轨迹跟踪设计

为了获得更好的轨迹跟踪制导效果，在轨迹跟踪

制导环节，选择攻角 α和倾侧角 σ作为控制量。首先，

将飞行器的运动学方程关于标称轨迹进行线性化，所

得到的误差方程为

δẋ = A′ ( s′ )δx + B′ ( s′ )δu （15）

y = C′ ( s′ )δx （16）

式中    状态量误差 δx = [ δr，δθ，δϕ，δV，δγ，δψ ]T；反

馈控制量 δu = [ δα，δσ ]T；A′ ( s′ )为系统状态矩阵；B′ ( s′ )

为控制矩阵；C′ ( s′ )为输出矩阵。轨迹跟踪控制系统

的二次型性能指标为

J =
1
2 ∫

s′0

s′f
[ δxTQδx + δuT Rδu ] ds′ （17）

式中    状态权重矩阵Q = diag (Q1，Q2，Q3，Q4，Q5，Q6 )；
控制权重矩阵R = diag ( R′1，R′2 )。权重矩阵系数的选择

会很大程度影响轨迹跟踪精度和跟踪效果。在传统的

LQR控制器设计中通常采用“Bryson's Rule”方法来

设置权重矩阵系数，然而该方法提供的权重矩阵系数

和控制矩阵系数在飞行器的整个飞行控制过程中为恒

定值，实际再入飞行任务往往具有不确定性、非线性

或时变性，这些因素可能导致“Bryson's Rule”设定

的权重矩阵使得控制器无法达到最优控制精度。因

此，本文提出一种DDPG算法在线优化Q矩阵和R矩

阵的权重系数，以获得最优的权重矩阵，进而提高控

制器的跟踪效果和精度。DDPG算法的设计过程将在

2.3 节给出。满足最小性能指标的反馈控制量设计

如下：

δu = -K ( s )δx （18）

式中    反馈增益矩阵 K ( s ) = -R-1 B′T P；其中 P通过求

解黎卡提方程获得，如下所示：

Ṗ = A′T P - PA′ - Q + PB′R-1 B′T P （19）

因此，增加反馈控制量后的控制变量为

u′ = uref + δu （20）

式中    uref为轨迹优化阶段的参考控制量。

2.3　深度策略性梯度设计

DDPG算法是一种用于处理连续动作空间问题的

算法。可以将DDPG对LQR控制器的权重矩阵系数

的优化过程看作马尔可夫决策过程。这个过程可以被

视为 ( S，A，P′，γ，R )，其中 S为状态空间，A为行动空

间，P′为状态转移概率，γ为折现因子，R 为奖励函

数。强化学习目的是通过智能体与环境之间的连续交

互策略，最大化累计折扣奖励Gt，表达式如下：

Gt = ∑
i = t

T

γir′i,  0 < γ < 1 （21）

强化学习框架如图2所示。在每个时间步，智能

体基于当前状态 st做出决策，根据最优策略 π*执行动

作at。通过智能体和环境的交互，获得下一个奖励 r′t + 1

和状态 st + 1。将得到奖励 r′累加累计奖励Gt，通过连续

训练以最大化累计奖励Gt。

强化学习中，奖励函数的设计是关键因素，对控

制效果有很大的影响。在本设计中，奖励函数设计为

图2　强化学习框架

Fig.2　Reinforcement learning framework
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R =

ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

10,     || δr ≤ 300m, || δθ ≤ 0.02ο, || δϕ ≤ 0.02ο, || δt ≤ 5s

-50, || δr > 2000m, || δθ > 2ο, || δϕ > 2ο, || δt > 50s

-2,   其他

（22）

式中    | δr |为高度误差绝对值；| δθ |为经度误差绝对

值；| δϕ |为纬度误差绝对值；| δt |为时间误差绝对值。

这样设计是为了获得更高的再入制导精度和较小的协

同时间偏差，没有引入航迹倾角和航机偏角以及飞行

速度是因为再入飞行过程中的不确定性因素会引起这

些实际状态量与参考状态量偏差较大，进而导致

DDPG训练奖励不收敛。强化学习中动作 at包括每个

LQR控制器的Q和R的权重矩阵系数。同时为了保证

权重矩阵的正定性，权重矩阵系数的取值范围均大

于零。

损失函数L设计如下：

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

L =
1
N∑

t
( )Q ( st,at|θ

Q ) - yt

2

yt = rt + γQ′( )st + 1,μ ( st + 1|θμ′ ) |θQ′

（23）

式中    θQ 为评价网络权重；θQ′为目标评价网络权重；

μ ( st + 1|θμ′ )为策略；θμ′为目标执行网络权重。通过最小

化损失函数，训练评价网络权重。通过梯度，执行网

络的权值被更新。策略梯度设计如下：

∇θμ J ≈ 1
N∑

t

∇aQ (s,a |θQ ) | s = st,a = μ ( st )∇θμ μ (s |θμ ) |
st

（24）

式中    θμ为执行网络权重。为了提高算法的稳定性，

引入了目标评价网络和目标执行网络，分别与评价网

络和执行网络具有相同的网络结构。目标网络权值更

新设计如下：

ì
í
î

θQ′ ← τθQ + (1 - τ )θQ′

θμ′ ← τθμ + (1 - τ )θμ′
（25）

式中    τ为学习率。执行网络和评价网络的激活函数

设置为 tanh，即双曲正切函数。每个隐藏层神经单元

设置为256个。

3　数值仿真

本文选取3个高超声速飞行器进行再入协同轨迹

跟踪制导仿真。假设飞行器具有相同的结构和气动参

数，飞行器质量 m=104 305 kg，特征参考面积 Aref=

391.22 m2，期望目标点的经纬度为（151°，41°），期

望目标高度为35 km。升力和阻力系数表示为

ì
í
î

CL = -0.041065 + 0.016292α + 0.00026024α2

CD = 0.080505 - 0.03026CL + 0.86495C2
L

（26）

3.1　基于RSCP时间协同再入轨迹优化

本节设置 3个飞行器的初始速度均为 7 450 m/s，

初始高度均为100 km。根据时间协同策略，将协同时

间约束设置为 1 616 s。飞行器其他仿真初始条件如

表 1所示。仿真环境为MATLAB 2022b，Intel Core i5

处理器。采用CVX工具箱的MOSEK求解器，利用原

始对偶内点法求解。图3和图4为基于RSCP算法的时

间协同再入轨迹仿真结果。由图 3可知，3个飞行器

在不同的初始状态下均能抵达期望的目标点，满足设

定的初始状态和终端状态约束。由图4可知，倾侧角

在所设定的约束范围内变化，并且满足协同飞行时间

约束。同时，轨迹优化阶段得到的倾侧角变量为协同

制导阶段提供了参考控制变量。

3.2　基于DDPG-LQR的轨迹跟踪制导

DDPG算法适用于解决连续动作空间的问题。在

整个协同轨迹跟踪过程中，DDPG通过与轨迹跟踪的

状态误差（环境）和状态权重矩阵系数、控制权重矩

阵系数以及奖励的连续交互（智能体），根据系统状

态输出最优的LQR控制器的状态权重矩阵系数和控

表1　轨迹优化仿真初始条件

Tab.1　Initial conditions of trajectory optimization simulation

单位：°

飞行器编号

编号1

编号2

编号3

经度

68

73

81

纬度

18

12

3

航迹偏角

51

50

48

图3　三维时间协同再入参考轨迹

Fig.3　Three-dimensional time-cooperative reentry reference 

trajectory

图4　倾侧角-时间剖面

Fig.4　Bank angle-time profile
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制权重矩阵系数，进而实现对LQR控制器的实时调

参，保证状态权重矩阵系数和控制权重矩阵系数在整

个控制过程中是时变的。本文DDPG算法的采样时间

为 10 ms。同时，为了验证DDPG-LQR协同制导方案

的有效性，引入初始状态误差、气动系数误差、大气

密度误差以及飞行器参数误差等多个误差项，并且与

传统LQR轨迹跟踪控制器进行仿真对比。同时，设计

了2组仿真条件，第1组仿真为正向扰动情况下的协同

轨迹跟踪制导，第2组仿真为负向扰动情况下的协同

轨迹跟踪制导。设置正向扰动误差条件分别为：飞行

器初始高度均增加 500 m，初始速度均增加 50 m/s，

升力系数、阻力系数、大气密度以及飞行器质量分别

增加 5%。设置负向扰动误差条件分别为：飞行器初

始高度均减少 500 m，初始速度均减少 50 m/s，升力

系数、阻力系数、大气密度以及飞行器质量分别减少

5%。正向扰动和负向扰动情况下的DDPG-LQR协同

轨迹跟踪制导仿真结果如图5和图6所示。

由图 5和图 6可知，在存在初始状态误差和不确

定性的情况下，轨迹起始阶段误差较大。在控制器反

馈控制的作用下，轨迹末阶段趋于相似。图7为在正

向扰动和负向扰动情况下，LQR控制器的协同轨迹跟

踪制导三维图。表2为正向扰动情况下协同制导的终

端状态误差。表3为负向扰动情况下再入协同制导的

终端状态误差。由表 2和表 3可知，在两种扰动的情

况下，通过与传统LQR控制器对比，DDPG-LQR再

入协同制导策略的制导精度明显高于传统LQR控制

器。其中，正向扰动和负向扰动情况下经、纬度误差

均减少约 60%~85%；高度误差分别减少约 70% 和

50%；两种扰动情况下的协同制导时间误差均在 5 s

以内。由于传统LQR控制器中的状态权重矩阵系数

和控制权重矩阵系数为恒定值，因此跟踪精度较差。

在 DDPG-LQR 控制器中通过 DDPG 算法与状态误差

的连续交互，状态权重矩阵系数和控制权重矩阵系数

根据实际系统状态进行改变，其系数是时变的，进而

使得控制器获得更高的轨迹跟踪精度和协同制导

效果。

续图6

图7　正、负向扰动下的LQR三维协同再入轨迹

Fig.7　LQR three-dimensional cooperative reentry trajectory 

under positive and negative disturbances

图5　正、负扰动下的DDPG-LQR三维协同再入轨迹

Fig.5　DDPG-LQR three-dimensional cooperative reentry 

trajectory under positive and negative disturbances

图6　DDPG-LQR协同再入轨迹速度-高度剖面

Fig.6　DDPG-LQR cooperative reentry trajectory velocity-height 

profile
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由于本文采用3个飞行器进行协同制导仿真，单个

飞行器的LQR控制器的状态权重矩阵系数为6个，控

制权重矩阵系数为2个。因此，DDPG算法在线调节的

参数为24个。图8为DDPG训练奖励值，由图8可以看

出，正向扰动情况下DDPG实际奖励曲线在经过约180

次迭代训练后趋于收敛；负向扰动情况下DDPG实际

奖励曲线在经过约300次迭代训练后趋于收敛，所提出

的方法可以在训练的后期获得较高的奖励值，得到较

好的轨迹跟踪效果。

4　结 论

本文针对多高超声速飞行器在存在初始误差和

不确定性情况下的协同再入制导问题，提出了一种

基于 DDPG-LQR 的时间协同再入制导策略。首先，

采用RSCP算法生成多个约束条件下的时间协同再入

轨迹。通过将飞行器运动方程的自变量转变为纵向

航程角，同时将时间引入为状态变量，实现自由的

末端飞行时间。然后，采用DDPG 算法对多个 LQR

控制器的权重矩阵系数进行在线优化调节，通过设

计合适的奖励函数提高控制器的跟踪制导精度。在

考虑初始状态误差和不确定性的情况下，通过与传

统LQR控制器相比较，本文提出的协同制导策略具

有更好的制导精度和制导效果，且协同制导时间误

差较小。在未来的研究中，将考虑轨迹重构下的协

同制导方案。
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4.1
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