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高超声速飞行器巡航段多约束制导方法
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摘　要：针对高超声速飞行器巡航段飞行，建立了等高等速飞行的平衡条件，并对飞行器能否满足平衡
条件开展分析。基于平衡条件提出了一种能够满足飞行过程中多约束条件以及终端航向角约束的制导方

法，推导得到了满足多约束条件的最优制导律。该方法所有制导指令均采用解析公式实时获得，具有较强适

应性。在各种偏差条件下对方法进行了仿真，仿真结果验证了方法的有效性。
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　　高超声速飞行器是指飞行速率在５马赫以上，
配备有良好的气动外形、高性能动力推进系统，具

有快速反应机动能力的一类战略性前沿飞行器。

本文针对具有超燃冲压发动机的高超声速巡航飞

行器的巡航段开展研究。飞行器的巡航段处于大

气层内同温层，面临着不确定的飞行环境，担负着

复杂的飞行任务。巡航段飞行的主要任务；一是克

服气动阻力保持高速飞行；二是通过飞行器的机动

能力完成一定的侧向机动，可以按照规划好的弹道

抵达任务需要的航路点。高超声速巡航飞行器飞

行中受到气动力／热、结构强度、发动机工作条件等
各种复杂过程约束条件限制。在根据任务需要规

划航路点的过程中，往往希望飞行器不仅能够通过

航路点，还能以一定的航向角通过。

针对高超声速飞行器，目前对滑翔再入段研

究较为集中：Ｓｈｅｎ［１］针对 ＲＬＶ（ＲｅｕｓａｂｌｅＬａｕｎｃｈ
Ｖｅｈｉｃｌｅ）的滑翔再入制导开展了三维约束制导方

法的研究；Ｘｕ［２］同样利用准平衡滑翔条件，设计
了一种基于预测 －校正的自适应制导方法；
Ｘｕｅ［３］利用数值方法设计了能够满足多过程约束
的预测－校正制导律。国内外对含终端角度约束
的制导方法研究则大多集中于攻击地面固定目

标，希望能够有效提升导弹战斗部能力及从有效

角度攻击目标，主要对终端速度倾角进行约束。

李淼等［４］在纵平面内研究了一种打击坚固工事

的含落点落角约束的制导律；王景等［５］将三维空

间分解为俯冲平面和转弯平面，通过最优控制原

理得到了针对地面固定目标的二阶弹体特性下的

制导律；Ｙｏｏｎ［６］提出了一种基于几何法的制导
律，并命名为 ＲＣＮＧ（ＲｅｌａｔｉｖｅＣｉｒｃｕｌａｒＮａｖｉｇａｔｉｏｎ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ），针对匀速运动目标设计了能够满足终
端角度约束的制导律；ＢｅｈｒｏｕｚＥｂｒａｈｉｍｉ［７］提出了
一种能够满足终端速度约束的最优滑模制导律，

使拦截器与目标终端相对速度为零，并认为其可
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以在交会对接或软着陆中发挥重要作用。与相关

研究不同的是，本文针对高超声速巡航飞行器经

过航路点，研究了一种能够满足终端航向角约束

的制导方法。

本文通过建立巡航段平衡条件，通过维持等

高等速的飞行状态保证飞行器满足动压及热流约

束。另一方面，根据飞行器当前状态及航路点约

束，基于平衡条件设计了制导方法，并推导得到了

解析解。根据制导律解析公式可以实时获取制导

指令，具有较强的适应性。

１　巡航段平衡条件

１．１　等高等速平衡条件

对于升力体式的高超声速飞行器，假设侧滑角

为零，运动描述采用不旋转均质圆球地球模型，则

在弹道坐标系建立的三自由度运动方程为［８］：

Ｖ
·

＝
Ｐｘｈ
ｍ－

ＣＤρＶ
２Ｓ

２ｍ －
μＭ
ｒ２
ｓｉｎθ

θ
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＝
Ｐｙｈ
ｍＶ＋

ＣＬρＶＳ
２ｍ ｃｏｓυ－

μＭ
ｒ２
ｃｏｓθ
Ｖ ＋

Ｖｃｏｓθ
ｒ

σ＝－
Ｐｙｈ
ｍＶｃｏｓθ

－
ＣＬρＶＳ
２ｍｃｏｓθ

ｓｉｎυ＋Ｖｔａｎφｃｏｓ
２θｓｉｎσ

ｒｃｏｓθ
ｒ＝Ｖｓｉｎθ

λ
·
＝－Ｖｃｏｓθｓｉｎσ／（ｒｃｏｓφ）
φ＝Ｖｃｏｓθｃｏｓσ

















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／ｒ
（１）

其中，Ｖ为飞行器相对地球速度，θ为速度倾角，σ

为从北向顺时针量起的航向角，σ∈［－π２，
π
２），逆

时针为负，ｒ为地心距，λ和φ分别为经纬度。ρ为
大气密度，ｍ为飞行器质量，随着燃料消耗，质量同
时也减少，燃料消耗速度与油门大小ｆｕｅｌ有关。Ｓ
为飞行器参考面积，μＭ为地球引力常数。Ｐｘｈ和
Ｐｙｈ为推力在速度方向与速度法向的分量，大小与
油门大小有关。ＣＤ与ＣＬ分别为阻力系数和升力
系数，制导参数为攻角α、倾侧角υ以及油门ｆｕｅｌ。

等高飞行的前提是速度倾角 θ初始为零，即
巡航段起点飞行器进入平飞状态。同时，在巡航

段飞行中保持θ
·

＝０，根据式（１）中第二式可得维
持等高飞行的平衡方程为：

ｍ（ｇ－Ｖ
２

ｒ）－ ＲＬ＋ｓｉｎα·( )Ｐｃｏｓυ＝０ （２）

其中升力 ＲＬ＝
１
２ＣＬρＶ

２Ｓ，推力 Ｐ＝１２ＣＰρＶ
２Ｓ，ＣＰ

为推力系数，推力系数与油门之间为线性关系，即

ＣＰ＝ｋ·ｆｕｅｌ，ｆｕｅｌ∈［０，１］。

等速飞行的平衡条件为推力在速度方向上的

分量与空气阻力相等，即速度方向上的外力为零。

可得维持等速飞行的平衡方程为：

Ｐｃｏｓα＝ＲＤ （３）

其中阻力ＲＤ＝
１
２ＣＤρＶ

２Ｓ。

式（２）及式（３）构成了高超声速巡航飞行器
巡航段等高等速飞行的平衡条件。

１．２　平衡条件下制导参数间关系

式（２）及式（３）联立可得：

ｍ（ｇ－Ｖ
２

ｒ）－ ＲＬ＋ｔａｎα·Ｒ( )Ｄ ｃｏｓυ＝０ （４）

不难发现，在等速条件下，升力与阻力均为攻角的一

元函数，根据式（４）可以唯一确定倾侧角对应的攻
角。确定攻角后，根据式（３）可以唯一确定维持等速
的推力大小，从而逆推得到当前油门大小。当气动

力不足时，即 ＲＬ＋ｔａｎα·ＲＤ ＜ ｍ（ｇ－
Ｖ２
ｒ）时是

无法满足平衡条件的，需要保持一定攻角以满足

升力需求；此外当倾侧角太大时，同样无法维持等

高飞行，说明飞行器巡航段侧向机动能力是有限

的。同理，推力可以通过油门调节，当攻角超过一

定范围时，最大推力也无法抵消阻力造成的影响，

飞行器会减速飞行。图１给出了在平衡条件下倾
侧角与攻角之间的关系以及攻角与油门的关系。

图１　平衡条件下制导参数间关系
Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｇｕｉｄａｎｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｕｎｄｅｒｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

·２１·
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在设定的巡航条件下，可以得到以下结论：

（１）当攻角小于６．６７°时，无法达到等高平衡
条件；

（２）当攻角等于６．６７°时，倾侧角为０°，此时
可以在纵向平面内实现平衡条件，无侧向机动；

（３）随着攻角增大，升力随之增大，要想在弹
道系下实现平衡条件，必须在侧向进行力的分解，

且倾侧角随着攻角增大而增大；

（４）随着攻角增大，油门随之增大，当油门小
于０．４１时，无法达到等速平衡条件，飞行器将减
速飞行；

（５）当攻角为１４．９°时，满油门飞行才能达到
等速平衡条件，当攻角大于１４．９°时，阻力过大，
飞行器将减速飞行。

２　制导问题描述

２．１　制导模型

制导问题可以描述如下：针对如式（１）所描
述的飞行器模型，已知当前时刻飞行器的状态量，

终端航路点的位置以及航向角约束，通过制导律

寻找飞行器制导参数ｕ（ｔ）＝［α υ ｆｕｅｌ］Ｔ，使得
飞行器在飞行过程中满足动压、热流密度、过载以

及发动机所要求的攻角约束。对于升力体式高超

声速飞行器，其过程约束可以用式（５）来描述
Ｑｓ＝ｋｈρ

１／２Ｖ３．１５＜Ｑｓｍａｘ

Ｎ＝
Ｐ２＋Ｒ２Ｄ＋Ｒ

２
槡 Ｌ

（ｍｇ） ＜Ｎｍａｘ

ｑｍｉｎ＜ｑ＝ρＶ
２／２＜ｑｍａｘ

αｍｉｎ＜α＜α













ｍａｘ

（５）

其中，Ｑｓ为热流密度，Ｎ为总过载，ｑ为动压，参数
ｋｈ为常系数。

由于是在平衡条件下寻求满足终端及过程约

束的制导律，动压约束与热流密度约束主要与高度

及速度有关。通过满足平衡条件以实现等高等速

飞行，严格控制动压及热流密度。过载约束主要与

气动力以及推力大小有关，而根据式（３）可以确立
攻角与油门一一对应的关系，即过载可以写为：

Ｎ＝
（２＋ｔａｎ２α）Ｒ２Ｄ＋Ｒ

２
槡 Ｌ

（ｍｇ） ＜Ｎｍａｘ （６）

通过式（６）可以确定对应过载约束的攻角的
上边界 αＮ，ｍａｘ，与攻角自身约束的上边界 αｍａｘ比
较，取较小值，可得攻角的最大约束。

２．２　最优制导律解析解

制导的任务是给出能够导引飞行器经过航路

点并且飞行方向与所要求的航向角一致的最优导

引律。

如图２所示，ηＴ为速度矢量在水平面内与视
线方向纵平面的夹角，γＴ为速度在水平面内的方
向角，λＴ为水平面内当前位置到航路点的视
线角。

图２　巡航段飞行器与航路点间相对关系
Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｖｅｈｉｃｌｅａｎｄｗａｙｐｏｉｎｔ

ｄｕｒｉｎｇｃｒｕｉｓｅｐｈａｓｅ

巡航段飞行器的相对运动方程［８］：

λ̈Ｔ＝（
Ｖ
·

Ｖ－
２Ｒ
·

Ｒ）λ
·

Ｔ＋
Ｒ
·

Ｒ
γＴ （７）

假设 Ｖ
·

／Ｖ≈０，令 Ｔｇ＝－Ｒ／Ｒ
·

，则式（７）简
化为：

λ̈Ｔ＝
２
Ｔｇ
λ
·

Ｔ－
１
Ｔｇ
γＴ （８）

取状态变量 ｘ＝［λＴ＋λＴＦ λ
·

Ｔ］
Ｔ，λＴＦ为终端

约束的航向角，控制变量ｕ＝γＴ，可得状态方程标
准形式：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ
ｘ（ｔｆ）{ ＝０

（９）
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
ｇ
，　Ｂ＝

０

－１Ｔ







ｇ
。

取性能指标为二次型 Ｊ＝ｘ（ｔｆ）Ｆｘ（ｔｆ）＋
１
２∫

ｔｆ

０
γ２Ｔｄｔ。根据极大值原理，通过求解代数黎卡提

方程可得最优导引律解析解为：

γＴ ＝４λ
·

Ｔ＋
２
Ｔｇ
（λＴ＋λＴＦ） （１０）

根据质点圆周运动理论，其侧向加速度 ａｚ＝
ＶγＴ，则可推得其侧向需要过载为：

ｎｚ２ ＝
ａｚ
ｇ０
＝Ｖｇ０

［４λ
·

Ｔ＋
２
Ｔｇ
（λＴ＋λＴＦ）］（１１）

根据平衡条件，ｎｙ２＝１，则可求得当前所需倾

·３１·
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侧角：

υ＝ａｔａｎ（－ｎｚ２／ｎｙ２） （１２）
得到倾侧角后，再根据平衡条件式（４）迭代

求解攻角，然后再通过式（３）计算所需油门，逐步
得到所需制导参数。

考虑到工程实际，求解α时难免存在误差，通

过仿真结合理论分析可知这种小的偏差将导致 θ
·

≠０，而是近似等于一个小的常值，导致θ≠０。为
此，求解攻角α时，在按以上方法获得α后，进一
步加入下面的振荡抑制环节：

α＝（１－ｋα·θ）α
 （１３）

其中，ｋα为常系数，根据经验可取为８００左右。这
样相当于加入了对θ的反馈信息。

同理，由于各种不确定性偏差，可能导致速度

变化不为常值，导致速度波动范围达到百米每秒

以上量级，需要加入速度反馈信息。可以得到油门

的实际控制律为：

ｆｕｅｌ＝（１－ｋＶ·ΔＭ）ｆｕｅｌ （１４）
其中，ΔＭ为实际马赫数与需要马赫数之差，ｋＶ为
常系数，根据经验可取为８。可给出经验公式为 ｋ
＝ｎ／Δｘ，其中ｎ为小于３的实数，Δｘ为反馈的实
际观测值与需要值之差。

３　制导方法仿真结果与分析

针对本文方法开展仿真实验，给定常见风干

扰、环境不确定性偏差及气动拉偏如表１所示。

表１　各种偏差源范围
Ｔａｂ．１　Ｂｏｕｎｄｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｖｉａｔｉｏｎ

拉偏上限 拉偏下限

东西向风速（ｍ／ｓ） ２００％ －２００％
南北向风速（ｍ／ｓ） ２００％ －２００％

温度（Ｋ） ２００％ －２００％
密度变化 ２００％ －２００％
升力系数 ２０％ －２０％
阻力系数 ３０％ －３０％

　　制导任务如下，给定飞行器巡航段起始点，初
始速度为６马赫，初始航向朝正西飞行。设计禁
飞区，给定避开禁飞区的航路点以及巡航段终点。

给定发动机正常工作的攻角范围为［－１０°，
１０°］，仿真中进一步考虑地球为旋转椭球，并参
考美国标准大气模型。经过计算，得到仿真结果，

限于篇幅，仅给出全正拉偏下仿真结果，如图３所
示。表２给出了不同仿真条件下的仿真结果比
较。其中正拉偏是指在拉偏条件设置中，选择有

利于飞行器飞行的拉偏条件，如顺风飞行、大气密

度降低、大气阻力减小、升力增大等拉偏条件，使

得飞行器能够最大程度地减小飞行时间以及燃料

消耗；负拉偏则完全相反。通过这样设置拉偏条

件，可以反映飞行器典型飞行状态的范围。

表２　不同偏差下仿真结果
Ｔａｂ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｖｉａｔｉｏｎ

飞行

时间（ｓ）

位置

误差

（ｍ）

消耗

燃料

（ｋｇ）

高度

偏差

（ｍ）

速度

偏差

（ｍａｃｈ）

无拉偏 ５５７．０９ ２．２８ ２６６．７ ±１０ …

正拉偏 ５４１．５８ ４．６７ １９７．４ ±２０ ±０．０１

负拉偏 ５７４．３６ ５．５２ ３９９．４ ±５０ ±０．０１

　　从表２给出的结果可以看出，在提出的制导
方法导引下，飞行器基本保持等高等速的巡航状

态，并且可以顺利到达巡航段终点。由于仿真设

置条件不同，可以看出，飞行器在不同环境下燃料

消耗以及飞行时间相差较大，在飞行器任务开始

前需要着重考虑燃料携带问题。

根据图３仿真结果，图３（ａ）给出了飞行器的
飞行弹道，在所提出方法导引下，飞行器可以成功

绕开禁飞区，并到达巡航段终点。图３（ｂ）与图３
（ｆ）说明了在有偏差条件下，飞行器在巡航段开始
阶段速度和高度会发生一定偏差，之后渐渐趋于

稳定。图３（ｃ）、图３（ｄ）与图３（ｅ）给出了飞行器

·４１·
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图３　正拉偏仿真结果
Ｆｉｇ．３　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｕｎｄｅｒＰｏｓｉｔｉｖｅＤｅｖｉａｔｉｏｎ
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的制导参数，由于航路点切换（即终端目标点切

换）可能导致制导参数出现跳跃，如在３５０ｓ左右
出现。在工程应用中可以通过设置控制量变化率

限制，并不影响最终制导效果。图３（ｇ）、图３（ｉ）
与图３（ｊ）说明在平衡条件下，飞行器的过载、动
压及热流变化不大，最终能够满足巡航段飞行约

束。偏差条件主要影响飞行时间及燃料消耗。图

３（ｈ）说明了在给定仿真条件下，飞行器抵达终点
时航向角满足约束。

４　结束语

本文针对高超声速巡航飞行器巡航段提出了

一种多约束制导方法，并从理论与仿真两方面证

明了方法的有效性。首先研究了高超声速飞行器

巡航段平衡条件，建立了平衡方程。然后分析了

满足平衡条件时，各制导参数间关系。针对巡航

段侧向机动进行了制导律设计，通过极值原理推

导得到了侧向机动最优制导律解析解。针对有偏

差条件下，飞行器不可能完全保证水平飞行，且速

度不可能恒定，给出了攻角反馈以及油门反馈的

制导方程，且通过实验得到了反馈系数的经验

公式。

综上所述，本文方法可以为有推力大升阻比

飞行器巡航段飞行提供理论支持，并对飞行器侧

向机动以及含终端航向约束问题提供参考。
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