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基于微分平坦的高超声速滑翔飞行器轨迹规划

蔡伟伟，杨乐平，刘新建，朱彦伟
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对高超声速滑翔飞行器再入轨迹规划问题，提出了一种基于微分平坦理论的三自由度轨迹生
成方法。在分析纵向运动简化模型的微分平坦属性基础上，将纵向参考轨迹规划问题映射到平坦输出空间，

消除微分动力学约束的同时降低系统设计的维数，进而提高求解效率；采用全局插值多项式参数化平坦输出

函数，将问题转换为非线性规划问题求解；设计比例 －微分反馈控制律跟踪纵向参考轨迹，同时采用航向角
误差走廊控制侧向运动，实现三自由度轨迹生成。仿真分析表明所提出的方法能够较快生成满足多种约束

且性能优化的飞行轨迹。
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　　高超声速滑翔飞行器利用其大升阻比气动外
形产生的气动力在临近空间作长时间远距离滑翔

飞行，在未来远程力量投送与全球精确打击类任

务中具有广阔的应用前景，受到各国研究人员的

广泛关注。滑翔飞行过程中，飞行器经历恶劣的

气动力热环境，飞行轨迹受到多种约束的影响，因

此，有必要针对其轨迹规划问题开展研究。

国内外学者针对滑翔飞行器三自由度轨迹规

划问题提出了多种方法。文献［１］采用轨迹分段
优化策略，将轨迹优化问题转换为多段最优控制

问题，利用伪谱法优化求解得到满足禁飞区和航

路点约束的滑翔飞行轨迹。文献［２］采用 Ａｋｉｍａ

样条函数离散控制变量，通过直接打靶法优化得

到飞行时间最短且驻点热流密度最小的再入滑翔

轨迹。文献［３］利用罚函数处理各类约束，通过
粒子群算法优化得到不同性能指标下的再入轨

迹。文献［４］在给定攻角剖面的前提下，利用拟
平衡滑翔条件，将路径约束转换为倾侧角大小约

束，通过求解单参数搜索问题生成三自由度再入

轨迹。文献［５］在文献［４］的基础上考虑地球自
转，修正了拟平衡滑翔条件，并提出适用于大横程

的侧向运动控制策略。文献［６］基于侧向运动降
阶模型将滑翔飞行轨迹规划问题转换为一系列单

参数搜索问题求解，生成侧向运动轨迹，进而由平
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衡滑翔条件确定纵向运动参数。近年来，一种基

于微分平坦理论的轨迹规划方法因其显著的计算

效率而广泛应用于地面移动机器人［７］、无人飞

机［８］、卫星姿态调整［９］等领域。该方法从对象的

微分平坦属性着手，将原本高维空间中的规划问

题映射到较低维的平坦输出空间内，同时消除动

力学微分约束，提高求解效率。

１　微分平坦简介

对于非线性系统

ｘ( )ｔ＝ｆｘ( )ｔ，ｕ( )( )ｔ （１）

其中ｘ∈瓗ｎ为状态变量，ｕ∈瓗ｍ为控制输入，

ｆ为连续光滑函数。若存在一组输出ｙ∈瓗ｍ满足

ｙｉ＝ｈｉｘ，ｕ，…，ｕ
（ｒｉ( )） ，（ｉ＝１，…，ｍ） （２）

且系统状态和输入能够表示为

ｘ＝φ０ ｙ１，ｙ１，…ｙ
（ｒ１）
１ ，…，ｙｍ，ｙｍ，…ｙ

（ｒｍ）( )ｍ

ｕ＝φ１ ｙ１，ｙ１，…ｙ
（ｒ１＋１）
１ ，…，ｙｍ，ｙｍ，…ｙ

（ｒｍ＋１）( ){
ｍ

（３）

则称该系统是微分平坦的，ｙ为平坦输出，ｒｉ
ｉ＝１，…，( )ｍ为ｙｉ的相对阶。以平坦输出及其导

数表示的系统具有如下规范标准形［１０］：

ｙ（ｒ１＋１）１ ＝ｖ１
　　

ｙ（ｒｍ＋１）ｍ ＝ｖ
{

ｍ

（４）

式中νｉ ｉ＝１，…，( )ｍ为状态变量和输入的非线性

函数。

非线性系统的平坦属性判定难度大，目前尚

未提出系统的理论或方法；一般根据其定义验证

所选择的候选平坦输出进行判断。此外，微分平

坦系统的平坦输出选择并不唯一，且不要求具有

严格的物理意义。

鉴于平坦输出与系统状态和控制输入间的可

逆映射关系，系统运动行为能够完全由平坦输出

决定，因此可以将初始的轨迹规划问题映射到平

坦输出空间中进行求解。这种方式一方面能够将

系统微分动力学约束转换为代数约束，避免积分

运算，提高求解效率；另一方面将显著降低轨迹设

计空间的维数，便于分析。此外，以平坦输出表示

的闭环系统具有简洁规范的形式，便于控制系统

的设计。

２　滑翔飞行器轨迹规划

２．１　问题描述

２．１．１　三自由度运动模型
考虑地球为旋转圆球，则半速度坐标系下的

滑翔飞行器无量纲运动方程为［１１］

ｄｚ
ｄτ
＝ｕｓｉｎγ

ｄθ
ｄτ
＝ｕｃｏｓγｓｉｎψｚｃｏｓφ

ｄφ
ｄτ
＝ｕｃｏｓγｃｏｓψｚ

ｄｕ
ｄτ
＝－珚Ｄ－ｓｉｎγ

ｚ２
＋Ω２ｚｃｏｓφｓｉｎγｃｏｓφ( －

ｃｏｓγｓｉｎφｃｏｓ)ψ
ｄγ
ｄτ
＝１ｕ

珔Ｌｃｏｓσ＋ｃｏｓγｚ ｕ２－１( )ｚ ＋２Ωｕｃｏｓφｓｉｎψ[ ＋

　Ω２ｚｃｏｓφｃｏｓγｃｏｓφ＋ｓｉｎγｃｏｓψｓｉｎ( ) ]φ
ｄψ
ｄτ
＝１ｕ

ｕ２
ｚｃｏｓγｓｉｎψｔａｎφ＋

Ω２ｚ
ｃｏｓγ
ｓｉｎφｃｏｓφｓｉｎψ[ ＋

　
珔Ｌｓｉｎσ
ｃｏｓγ

－２Ωｕｔａｎγｃｏｓφｃｏｓψ－ｓｉｎ( ) ]



























 φ

（５）
式中ｚ，ｕ，τ和Ω分别为无量纲地心距、速度、时间
和地球自转角速度，其无量纲化基准分别为 Ｒ０、

ｇ０Ｒ槡 ０、 Ｒ０／ｇ槡 ０和 ｇ０／Ｒ槡 ０（Ｒ０为地球半径，ｇ０为
引力加速度）；θ和 φ为经度和纬度；航迹倾角 γ
是速度向量与当地水平面的夹角，向上为正；速度

方位角ψ为速度向量在当地水平面投影与正北
方向的夹角，顺时针旋转为正。珔Ｌ，珚Ｄ分别为无量
纲升力和阻力，其表达式为：

珔Ｌ＝ρｕＶ( )ｃ
２ＳｒｅｆＣＬ／２ｍｇ( )０

珚Ｄ＝ρｕＶ( )ｃ
２ＳｒｅｆＣＤ／２ｍｇ( ){

０

（６）

式中ＣＬ，ＣＤ分别为升力和阻力系数，ρ为大气密
度，ｍ和Ｓｒｅｆ分别为飞行器质量和气动参考面积。

滑翔飞行器再入飞行过程中，其马赫数属于

高超声速范围，气动系数近似满足阻力极线

关系［１２］：

ＣＤ＝ＣＤ０＋ＫＣ
２
Ｌ （７）

式中零升阻力系数ＣＤ０和诱导阻力因子 Ｋ在高超
声速下趋于常数。

定义飞行器泛化升力系数

λ＝ＣＬ／ＣＬ （８）

式中ＣＬ ＝ ＣＤ０槡 ／Ｋ为最大升阻比 Ｅ对应的升力
系数［１２］，则飞行器的气动系数可表示为

·２６·
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ＣＬ＝λＣＬ

ＣＤ＝
ＣＬ
２Ｅ

１＋λ( ){ ２
（９）

对于给定型号的飞行器，其气动特性参数Ｅ

与ＣＬ 的取值均已知，故可将泛化升力系数 λ作
为弹道设计参数。

２．１．２　约束条件
考虑飞行器的热防护、结构和控制性能，飞行

过程中要求满足驻点热流密度Ｑ·、过载 ｎ、动压约
束ｑ：

Ｑ·＝ＫＱ·ρ
０．５ ｕＶ( )ｃ

３．１５≤Ｑ
·
ｍａｘ

ｎ＝ 珔Ｌ２＋珚Ｄ槡
２≤ｎｍａｘ

ｑ＝０．５ρｕＶ( )ｃ
２≤ｑ

{
ｍａｘ

（１０）

式中Ｑ·ｍａｘ，ｎｍａｘ，ｑｍａｘ分别为飞行器允许的最大驻点
热流密度、最大过载和最大动压值。

以泛化升力系数 λ和倾侧角 σ为轨迹控制
变量，其取值范围限定为

λｍｉｎ≤λ≤λｍａｘ
σｍｉｎ≤σ≤σ{

ｍａｘ

（１１）

飞行过程终端约束包括终端经纬度、高度和

速度，对终端航迹倾角和速度方位角不做要求。

２．１．３　目标函数
再入轨迹设计的目标函数可根据任务目的及

飞行器特点加以选择。考虑到再入过程中恶劣的

气动热环境对飞行器防热系统要求很高，故可采

用再入过程的总热载为目标函数，以降低防热系

统重量，提高有效载荷比重。作为武器系统使用

时，通常要求滑翔飞行器能够到达指定目标点或

区域，对于这类任务飞行时间也是一项重要的

指标。

２．２　基于微分平坦的纵向参考轨迹规划

完整的三自由度运动模型式（５）形式复杂，
不利于飞行器轨迹规划，且研究表明其不是微分

平坦的［１３］。鉴于飞行器的纵向运动仅与泛化升

力系数λ和倾侧角大小 σ有关，而侧向运动由
倾侧角符号确定，本文分别设计纵、侧向运动

轨迹。

２．２．１　纵向运动模型的平坦属性
假设侧向轨迹控制能够使得飞行过程中瞬时

平面与目标平面间夹角维持在小角度范围内，则

目标平面内的飞行器无量纲航程ｓ满足［４］：

ｄｓ
ｄτ
＝ｕｃｏｓγｚ （１２）

因此，不考虑地球旋转项的无量纲纵向运动

模型为

ｄｚ
ｄτ
＝ｕｓｉｎγ

ｄｓ
ｄτ
＝ｕｃｏｓγｚ

ｄｕ
ｄτ
＝－珚Ｄ－ｓｉｎγ

ｚ２

ｄγ
ｄτ
＝１ｕ

珔Ｌｃｏｓσ＋ｃｏｓγｚ ｕ２－１( )[ ]

















ｚ

（１３）

以无量纲地心距 ｚ和航程 ｓ为平坦输出，分
别记为ζ１＝ｚ，ζ２＝ｓ，则纵向运动状态变量可表
示为

ｚ＝ζ１
ｓ＝ζ２

ｕ＝ ζ
·２
１＋ ζ１ζ

·
( )２槡

２

γ＝ａｔａｎζ
·

１／ζ１ζ
·

( ][ )













２

（１４）

式（１４）中ζ
·

ｉ ｉ＝１，( )２为ζｉ相对于无量纲时间τ的
导数。

式（１４）对无量纲时间τ求导得

ｚ＝ζ
·

１

ｓ＝ζ
·

２

ｕ＝ ζ
·

１ζ̈１＋ζ
２
１ζ
·

２ζ̈２＋ζ１ζ
·

１ζ
·

( )２２ ／ｕ

γ＝ ζ１ζ̈１ζ
·

２－ζ
·２
１ζ
·

２＋ζ１ζ
·

１ζ̈( )２ ／ｕ













２

（１５）

式（６）、（１４）和（１５）代入纵向运动模型式
（１３）的第３式得

　　　ＣＤ ＝
２ｍｇ０ －ｕ－ｓｉｎγ／ｚ( )２

ρｕＶ( )Ｃ
２Ｓｒｅｆ

ｆＣＤ ζ１，ζ
·

１，ζ̈１，ζ２，ζ
·

２，ζ̈( )２ （１６）
式（１６）代入式（９）中可将泛化升力系数表示

成平坦输出及其导数的函数：

λ＝ｆλ ζ１，ζ
·

１，ζ̈１，ζ２，ζ
·

２，ζ̈( )２ （１７）
据此求出气动升力系数 ＣＬ并代入纵向运动模型
第４式得：

ｃｏｓσ＝ ｕγ－ｃｏｓγｚ ｕ２－１( )[ ]ｚ ／珔Ｌ （１８）

从而倾侧角大小可以表示为

σ ＝ｆσ ζ１，ζ２，ζ
·

１，ζ
·

２，ζ̈１，ζ̈( )２ （１９）
综上，以无量纲地心距 ｚ和航程 ｓ为平坦输

出，纵向运动的状态与输入均可以表示成平坦输

出及其导数的函数，纵向运动模型式（１３）属于微
分平坦系统。

·３６·
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２．２．２　纵向运动参考轨迹规划
鉴于纵向运动模型的微分平坦属性，将再入

飞行器纵向运动轨迹规划问题映射到平坦输出空

间中，通过优化设计平坦输出得到满足要求的纵

向运动参考轨迹。由于纵向运动状态空间维数为

４，而控制空间和平坦输出空间维数均为２，因此
映射后问题分析设计的维数由６缩减到２。

通常采用关于无量纲时间的多项式函数对平

坦输出进行参数化处理，将平坦输出空间内的轨迹

规划问题转换为参数优化问题进行求解。常用的

参数化多项式有幂级数多项式、三角函数、样条函

数等。本文借鉴伪谱法离散最优控制问题的思路，

以ＬｅｇｎｄｒｅＧａｕｓｓＬｏｂａｔｔｏ（ＬＧＬ）点为插值和配点，
利用全局差值多项式离散平坦输出，将问题转换为

低维且仅含代数约束的非线性规划问题求解。

ＬＧＬ点τｊ ｊ＝０，…，( )Ｎ为多项式（τ２－１）Ｐ
·

Ｎ（τ）＝０
的根，在区间 －１，[ ]１上呈非均匀分布，其中 ＰＮ
( )τ为Ｎ次Ｌｅｇｅｎｄｒｅ多项式［１４］。

记平坦输出 ζ在 ＬＧＬ点处的取值为 ζτ( )ｊ，
ｊ＝０，…，Ｎ( )，，则由全局 Ｌａｇｒａｎｇｅ插值多项式表
示的平坦输出ζ为

ζ≈ζＮ( )τ＝∑
Ｎ

ｊ＝０
ζτ( )

ｊｊ( )τ （２０）

其中ｊ( )τ为Ｌａｇｒａｎｇｅ插值基函数：

ｊ( )τ＝∏
Ｎ

ｍ＝０
ｍ≠ｊ

τ－τｍ
τｊ－τｍ

（２１）

平坦输出ζ在ＬＧＬ点处的一阶和二阶导数可
表示为［１５］：

ζ
·
＝∑

Ｎ

ｊ＝０
ζτ( )

ｊ·Ｄ１

ζ̈＝∑
Ｎ

ｊ＝０
ζτ( )

ｊ·Ｄ
{

２

（２２）

其中Ｄ１为 Ｎ( )＋１ × Ｎ( )＋１的一阶微分矩阵：

Ｄ１：＝ Ｄ１，[ ]ｋｌ ＝

ＰＮ τ( )ｋ
ＰＮ τ( )ｌ

·
１

τｋ－τｌ
，　ｋ≠ｌ

－ＮＮ( )＋１／４， ｋ＝ｌ＝０
ＮＮ( )＋１／４， ｋ＝ｌ＝Ｎ
０，













ｏｔｈｅｒｗｉｓｅ
（２３）

Ｄ２表示二阶微分矩阵，满足：Ｄ２＝Ｄ１·Ｄ１。
经过上述参数化处理，平坦输出空间内的轨

迹规划问题转换为以平坦输出在 ＬＧＬ点处取值
为决策变量的非线性规划问题，求解即可得到纵

向运动参考轨迹。

２．３　三自由度轨迹生成

滑翔飞行器三自由度轨迹生成框图如图１所
示，包括纵向参考轨迹跟踪和侧向运动控制两部

分。基于微分平坦理论的纵向参考轨迹是在简化

条件下生成，而实际运动需要考虑地球自转、再入

初始状态偏差、气动参数不确定性等因素的影响，

势必造成实际轨迹偏离期望轨迹，因此需要设计

纵向轨迹跟踪律。侧向运动控制主要调节飞行器

的倾侧角反转将运动控制在目标平面附近。

图１　再入轨迹生成框图

Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｅｎｔｒｙｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ

２．３．１　纵向参考轨迹跟踪
由于飞行器的运动行为可以由平坦输出完全

决定，因此只要控制实际平坦输出收敛到期望值

即可实现纵向参考轨迹跟踪。由式（４）可知，在
标称情况下，以平坦输出表示的纵向运动模型具

有如下标准形：

ζ̈ｉｄ＝νｉｄ，ｉ＝１，( )２ （２４）
将地球自转、初始状态偏差、气动参数偏差等

因素产生的影响视作总和扰动 ｄｉ ｉ＝１，( )２，则飞
行器实际运动对应的平坦输出ζｉ ｉ＝１，( )２满足：

ζ̈ｉ＝νｉ＋ｄｉ，ｉ＝１，( )２ （２５）
定义纵向运动平坦输出跟踪偏差为

ｅｉ＝ζｉ－ζｉｄ，ｉ＝１，( )２ （２６）
则跟踪偏差动力学方程为

ｅ̈ｉ＝νｉ＋ｄｉ－ζ̈ｉｄ，ｉ＝１，( )２ （２７）
纵向 参 考 轨 迹 跟 踪 的 目 的 为 设 计 νｉ

ｉ＝１，( )２，使得跟踪偏差 ｅｉ ｉ＝１，( )２收敛到零。
简化 设 计 起 见，采 用 经 典 的 比 例 －微 分
（ＰｒｏｐｏｒｔｉｏｎＤｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｉｏｎ，ＰＤ）反馈控制方法设
计纵向参考轨迹跟踪控制律：

νｉ＝ζ̈ｉｄ－αｉｅｉ－βｉｅｉ，　 ｉ＝１，( )２ （２８）
其中αｉ＞０，βｉ＞０为调节参数，通过调节αｉ，βｉ即
可实现参考轨迹的稳定跟踪。ＰＤ控制具有结构
简单、稳定性好、调节方便等优势，在实际应用中

具有显著优势。
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２．３．２　侧向运动控制
飞行器的侧向运动控制通过切换倾侧角符号

实现；常用的倾侧角切换策略包括单点反转、双点

反转等。本文采用文献［５］提出的基于航向角误
差走廊的倾侧角反转策略。定义航向角误差为飞

行器当前航向角与视线角之差，设计航向角误差

走廊为速度的分段函数，当航向角误差超出误差

走廊时进行一次反转。相对于其他反转策略，该

策略可以通过改变误差走廊调整倾侧角反转频

率，对任务适应性更强。

３　仿真分析

以美国ＣＡＶ－Ｈ飞行器为例开展仿真分析，
其模型参数如表１所示，再入飞行任务描述如表
２所示，轨迹设计以到达指定目标点的飞行时间
为目标函数。

表１　ＣＡＶ－Ｈ模型参数
Ｔａｂ．１　ＭｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＣＡＶ－Ｈ

ｍ／ｋｇ Ｓｒｅｆ／ｍ
２ Ｅ ＣＬ

９０７ ０．４８３９ ３．２４ ０．４５

表２　再入飞行任务描述
Ｔａｂ．２　Ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｏｆｔｈｅｒｅｅｎｔｒｙｍｉｓｓｉｏｎ

约束条件 约束取值

边界约束

起始点：ｈ０＝７０ｋｍ，θ０＝０，φ０＝０，

ｖ０＝６５００ｍ／ｓ，γ０＝－２°，ψ０＝９０°

终端点：ｈｆ≥ ３０ｋｍ，θｆ＝８０°，φｆ＝２０°

过程约束
控制量：λ∈［０，２］，σ∈［－６０°，６０°］

ｎｍａｘ＝４ｇ，ｑｍａｘ＝２００ｋＰａ，Ｑ
·

ｍａｘ＝１８００ｋＷ／ｍ
２

　　采用基于微分平坦的轨迹规划方法设计纵向
参考轨迹，优化得到的平坦输出曲线如图２所示，
飞抵目标位置所需时间为１９０４ｓ。设计的航向角
误差走廊为

Δψ＝

２０°，　　　　 Ｖ＞５０００ｍ／ｓ
１５°， ２５００ｍ／ｓ≤Ｖ≤５０００ｍ／ｓ

２．５°＋５°１０００Ｖ，Ｖ
{ ＜２５００ｍ／ｓ

纵向参考轨迹跟踪控制参数取为

αｚ＝３６，βｚ＝２０．２，αｓ＝５５．７，βｓ＝３１．３
其中下标ｚ，ｓ代表无量纲地心距和航程。

为验证所提出的三自由度轨迹生成策略的有

效性，本文引入初始状态偏差和飞行器气动参数

偏差开展ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真分析，所有偏差均呈高
斯分布，且其取值范围如表３所示。运行２５次得
出的三自由度轨迹及其对应的控制输入、路径约

束曲线如图２～４所示。

表３　偏差分布范围
Ｔａｂ．３　Ｄｉｓｐｅｒｓｉｏｎｓｏｆｄｅｖｉａｔｉｏｎｓ

Δｈ０／ｋｍ ±３ Δψ０／（°） ±３

Δｖ０／（ｍ／ｓ） ±１００ ΔＣＬ／（％） ±５

Δγ０／（°） ±２ ΔＣＤ／（％） ±５

图２　平坦输出曲线

Ｆｉｇ．２　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆｆｌａｔｏｕｔｐｕｔｓ

　　由图２中的平坦输出期望曲线可知飞行器在
大气中跳跃式滑翔飞行，期望终端高度为

３０２２ｋｍ，满足终端约束；ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真得到的
平坦输出实际曲线在期望曲线附近小范围内波

动，表明所设计的纵向参考轨迹跟踪律能够有效

抑制地球自转、初始状态和气动参数偏差等带来

的不利影响。注意到１４００ｓ至１８００ｓ间，跟踪偏
差有所放大，这可以通过引入控制增益自适应调

整策略加以改进。三自由度轨迹在地面上的投影

如图３中经度－纬度曲线所示，其中局部放大图
给出了终端落点分布情况，可见落点均位于以期

望终点（８０°，２０°）为圆心，半径为６０ｋｍ的圆内。
由泛化升力系数和倾侧角曲线可知，控制变量均

在允许范围内变化，且初始阶段变化较剧烈，这主

·５６·
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要是由于初始状态偏差导致平坦输出导数的实际

值与期望值间偏差较大所引起。图４给出各类路
径约束曲线，表明所生成的轨迹均满足路径约束。

仿真程序基于 Ｍａｔｌａｂ环境调试，在配置为 Ｉｎｔｅｌ
Ｃｏｒｅ２Ｅ７４００，２．８ＧＨｚ的计算机上进行，在预先
设定航向角误差走廊和 ＰＤ反馈跟踪律参数的情

况下，生成一条再入轨迹耗费的 ＣＰＵ时间约为
６２９ｓ。由于本文研究的方法以飞行过程中瞬时
平面与再入平面间维持小夹角为假设前提，且仅

针对小倾角再入开展仿真分析，因此该方法对于

大角度转弯、大倾角再入类任务的适用性还需进

一步研究。

图３　三自由度轨迹及控制输入

Ｆｉｇ．３　ＴｈｒｅｅＤＯＦｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔｓ

图４　路径约束曲线

Ｆｉｇ．４　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆｐａｔｈｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

４　结论

论文针对滑翔式再入轨迹规划问题，提出了

基于微分平坦理论的纵向参考轨迹规划与跟踪方

法，并应用基于航向角误差走廊的侧向运动控制

策略，实现三自由度轨迹生成，得到如下结论：

（１）忽略地球自转影响，滑翔飞行器纵向运
动简化模型是微分平坦的，基于此开展参考轨迹

设计可以降低问题分析设计的维数，消除动力学

约束，提高求解效率；

（２）以ＬＧＬ点为节点的Ｌａｇｒａｎｇｅ插值多项式
的各阶微分矩阵间存在特定关系，便于参数化处

理平坦输出；且仿真表明所设计的三自由度轨迹

生成方法能够消除初始偏差、气动系数扰动等的

影响，生成满足各类路径约束的三自由度轨迹。

下一步将研究如何直接利用基于微分平坦理

论的轨迹规划方法求解三自由度再入轨迹优化问

题，并深入分析该方法对于大角度转弯和大倾角

再入任务的适应性。
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