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多滑翔飞行器协同编队再入轨迹快速规划

南汶江，闫循良，霍清华
（西北工业大学 航天学院，陕西 西安　７１００７２）

摘　要：针对滑翔中段多飞行器协同编队轨迹规划问题，提出一种基于“协同集结－编队保持”策略的两
段式协同编队轨迹规划方法。在协同集结段，设计了基于协调－执行双层架构的轨迹规划方法。其中，协调
层包括时空能力边界预示、集结点信息解算与分配、集结点信息适应性修正三个模块，以在考虑飞行器调控

能力情况下快速确定集结点信息；执行层则设计了一种考虑时空全状态约束的轨迹规划方法，以实现多飞行

器高精度集结，进而为编队保持提供有利初始态势。在编队保持段，以虚拟高度和航向角为协调信息，设计

了基于固定时间一致性的轨迹规划方法，从而实现长航程编队保持。仿真结果表明，所提轨迹规划方法具有

良好的高精度协同集结能力、长航程编队保持能力与多任务适应能力。
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　　多滑翔飞行器协同编队可克服单滑翔飞行器
任务执行类型单一、易被干扰等不足，显著提升飞

行器多任务执行能力与抗干扰能力，是实现协同

探测、协同定位等任务的必要手段［１－３］。然而，复

杂多变的临空环境、高速欠驱动飞行特性以及黑

障区内通信困难等问题使得滑翔飞行器难以实现

严格的协同编队飞行［４－５］。针对这一问题，通常

可将再入轨迹分为协同集结段 （ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄ
ａｓｓｅｍｂｌｙｓｅｇｍｅｎｔ，ＣＡＳ）与编队保持段［４］（ｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｓｅｇｍｅｎｔ，ＦＭＳ）。在协同集结飞行过
程中，各飞行器利用气动力实现飞行时间与状态

的主动调控，使其在集结点处趋于一致，从而形成

有利编队态势；编队保持飞行过程中，各飞行器结

合自身状态与协调信息生成编队指令，从而维持
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编队构型直至任务交班。值得注意的是，集结点

时空状态与编队构型等复杂约束条件的引入，使

得欠驱动滑翔飞行器协同编队再入轨迹规划问题

可行域极小、快速求解难度显著提升。因此，有必

要开展面向集结与编队飞行的协同再入轨迹快速

规划问题研究。

传统再入轨迹规划方法往往仅考虑部分终端

状态约束［６］，鲜有同时考虑到达时间、终端全状态

要素约束［７］。然而，协同集结轨迹规划的本质是一

个考虑终端时空全状态约束的协同轨迹规划问题，

传统方法因其考虑约束少或规划效率低而难以拓

展至该类问题，轨迹优化方法则因初值敏感性和低

收敛性无法应用于快速规划需求场景［８］，针对该问

题，Ｌｉｕ等［９］提出了一种基于改进序列凸优化的轨

迹规划方法，设置多个路径点并通过凸优化方法对

轨迹进行更新，然而该方法对初始轨迹依赖性较

强，难以确保能高效稳定收敛；Ｙｕ等［１０］基于预测

校正思想，提出了一种满足终端时间和角度约束的

多段数值预测校正协同制导算法，然而所引入的平

衡滑翔假设一定程度上限制了飞行器机动能力的

发挥，缩小了终端时间与角度可调范围。此外，由

于上述方法并未考虑集结点信息的求解，故难以将

其直接应用于协同编队任务场景。

针对滑翔飞行器编队保持问题，部分学者基

于一致性理论［１１－１２］、多约束轨迹优化［１３］、控制理

论［１４］和深度强化学习［１５］等方法，开展了相应的

协同编队轨迹规划与制导问题研究。作为一致性

理论的代表，水晓冰等［１１］通过参数优化获得各飞

行器初始位置、滑翔攻角与编队航程最优解，并基

于速度方向一致性策略实现了多滑翔飞行器的编

队飞行；Ｚｈａｎｇ等［１２］基于固定时间一致性理论设

计了编队保持控制器，从而实现了多飞行器的编

队飞行。为进一步提升编队轨迹的最优性，Ｚｈａｎｇ
等［１３］同时考虑过程、控制、终端状态与避碰避障

约束，基于分布式模型预测控制方法完成了最优

编队轨迹规划。针对在线应用需求，Ｚｈａｎｇ等［１４］

基于分层控制理论提出了一种具有全局有限时间

收敛特性的编队控制方案，利用各飞行器纵、侧向

相对位置信息生成编队指令，但由于未考虑过程

约束，故难以直接应用于远航程、长时间的滑翔段

全程轨迹规划或中制导问题。此外，胡砚洋等［１５］

基于柔性动作评价（ｓｏｆｔａｃｔｏｒｃｒｉｔｉｃ，ＳＡＣ）算法设
计了基于集中式训练、分布式执行策略的智能集

群控制方法，实现了基于深度强化学习的多滑翔

飞行器的避障决策与协同编队。值得注意的是，

上述四类方法均假设飞行器初始状态已具备基本

编队态势或仅考虑小范围初始状态偏差，其方法

本身对于编队初始状态较为敏感。因此，上述方

法主要用于解决编队构型形成后的控制与保持问

题，或小初始状态偏差情况下的编队集结与保持

问题，并未考虑非预期构型条件下的编队初始状

态一致性收敛，且部分方法存在未考虑过程约束、

难以快速求解等问题。

因此，面向滑翔协同编队任务需求，本文提出

了一种基于“协同集结 －编队保持”策略的两段
式协同编队再入轨迹规划方法。该方法包括协同

集结段轨迹规划与编队保持段轨迹规划。其中，

协同集结段轨迹规划包含时空能力边界预示、集

结点信息解算与分配、集结点信息适应性修正与

集结轨迹规划四个模块，可实现集结点信息的自

适应解算与集结轨迹的高精度快速规划；编队保

持段轨迹规划则包含领航与协从飞行器轨迹规划

两个模块，可实现长航程编队构型保持与编队轨

迹规划。该方法在集结点信息解算环节有效考虑

了飞行器调控能力边界，避免了集结点人为给定

而导致的轨迹不可行情况，具有良好的可行性与

安全性。最终，以 ＣＡＶＨ协同编队为例，验证了
本文方法的多任务适应性与计算快速性。

１　协同编队问题描述

１．１　飞行方案

考虑协同编队任务需求，本文设计了协同集

结与编队保持（ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄａｓｓｅｍｂｌｙａｎｄｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ，ＣＡＦＭ）飞行方案。

图１　飞行方案示意图
Ｆｉｇ．１　Ｆｌｉｇｈｔｐｌａｎｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍ

如图１所示，该方案将再入编队飞行分为初

·６２１·
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始下降段（ｉｎｉｔｉａｌｄｅｓｃｅｎｔｓｅｇｍｅｎｔ，ＩＤＳ）、协同集结
段与编队保持段，并定义其分段点依次为转换点

（ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｐｏｉｎｔ，ＴＰ）与集结点（ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｐｏｉｎｔ，
ＲＰ）。其中，ＩＤＳ气动力作用微弱，仅利用常值倾
侧角进行开环控制，当飞行器所受升力足以支持

其进行平稳的滑翔运动时，进入ＣＡＳ。ＣＡＳ飞行过
程中，各飞行器利用气动力实现飞行时间与状态的

主动调控，并在集结点处趋于一致，为后续编队飞

行提供良好初始态势。ＦＭＳ飞行过程中，各飞行器
结合自身状态与参考信息生成编队指令，从而维持

编队构型直至导引头开机，即中末交班点。

１．２　运动模型

假设地球为旋转球体，建立以能量为自变量

的无量纲质心动力学模型：

ｒｉ＝－
ｓｉｎγｉ
Ｄｉ

λ
·

ｉ＝－
ｃｏｓγｉｓｉｎψｉ
ｒｉＤｉｃｏｓｉ


·
ｉ＝－

ｃｏｓγｉｃｏｓψｉ
ｒｉＤｉ

γｉ＝－
Ｌｉｃｏｓσｉ
Ｖ２ｉＤｉ

－
（Ｖ２ｉ－１／ｒｉ）ｃｏｓγｉ

ｒｉＶ
２
ｉＤｉ

＋Ｃγ，ｉ＋珘Ｃγ，ｉ

ψ
·
ｉ＝－

Ｌｉｓｉｎσｉ
Ｖ２ｉＤｉｃｏｓγｉ

－
ｃｏｓγｉｓｉｎψｉｔａｎｉ

ｒｉＤｉ
＋Ｃψ，ｉ＋珘Ｃψ，





















ｉ

（１）
式中：下标ｉ＝１，２，…，Ｎ为飞行器编号；飞行器位
置矢量由地心距ｒｉ、经度 λｉ和纬度 ｉ确定；速度
矢量由速度 Ｖｉ、当地弹道倾角 γｉ和航向角 ψｉ确
定；σｉ为倾侧角。由地球旋转引起的附加项Ｃγ，ｉ、
Ｃψ，ｉ、珘Ｃγ，ｉ和 珘Ｃψ，ｉ可参考文献［１６］，Ｌｉ和 Ｄｉ为升力
和阻力加速度，即

Ｌｉ＝０．５ρｉＶ
２
ｉＲｅＣＬ，ｉＳｒｅｆ，ｉ／ｍｉ

Ｄｉ＝０．５ρｉＶ
２
ｉＲｅＣＤ，ｉＳｒｅｆ，ｉ／ｍ{

ｉ

（２）

式中：Ｒｅ为地球半径；Ｓｒｅｆ，ｉ为参考面积；ｍｉ为质
量；ρｉ为大气密度，采用指数形式模型 ρｉ＝

ρ０ｅ
－ｈｉ／ｈｓ进行计算，ｈｉ＝ｒｉ－Ｒｅ为飞行高度，ρ０＝

１２２５ｋｇ／ｍ３，ｈｓ＝７２００ｍ；ＣＬ，ｉ和ＣＤ，ｉ为升力与阻
力系数，均为马赫数Ｍａｉ与攻角αｉ的函数。

１．３　约束模型

１．３．１　单体飞行器约束
１）过程约束。考虑到飞行器热防护和结构

安全等，需要构建以下过程约束模型，主要包括热

流密度Ｑ·ｉ、动压ｑｉ、过载 ｎｉ约束和准平衡滑翔条
件，具体为

Ｑ·ｉ＝ｋＱρ
０．５
ｉ （Ｖｉ ｇ０Ｒ槡 ｅ）

３．５≤Ｑ
·
ｍａｘ

ｑｉ＝０．５ρｉ（Ｖｉ ｇ０Ｒ槡 ｅ）
２≤ｑｍａｘ

ｎｉ＝ Ｌ２ｉ＋Ｄ
２

槡 ｉ≤ｎｍａｘ
ＬｉｃｏｓσＱＥＧＣ－１／ｒ

２
ｉ＋Ｖ

２
ｉ／ｒｉ≥













０

（３）

式中，ｇ０为海平面重力加速度，ｋＱ为热流密度系

数，Ｑ·ｍａｘ、ｑｍａｘ和ｎｍａｘ分别为相应的约束峰值，σＱＥＧＣ
为准平衡滑翔倾侧角。其中，前三项约束为硬约

束，而准平衡滑翔条件则为无须严格满足的软约

束。为便于后续剖面设计，设第 ｉ枚飞行器的再
入初始和终端能量分别为 Ｅ０，ｉ和 Ｅｆ，ｉ，对能量 Ｅｉ
进行归一化处理，即

珘Ｅｉ＝（Ｅｉ－Ｅ０，ｉ）／（Ｅｆ，ｉ－Ｅ０，ｉ） （４）
可得初始和终端归一化能量分别为 珘Ｅ０，ｉ＝０和
珘Ｅｆ，ｉ＝１。在此基础上，将式（３）转化为阻力加速
度Ｄｉ关于归一化能量 珘Ｅｉ的函数关系式，分别对
应ＤＱ·，ｉ（珘Ｅｉ）、Ｄｑ，ｉ（珘Ｅｉ）、Ｄｎ，ｉ（珘Ｅｉ）和 ＤＱＥＧＣ，ｉ（珘Ｅｉ），其
具体形式可参考文献［１７］，则 Ｄ－Ｅ剖面再入走
廊边界可由下式确定：

Ｄｕｐ，ｉ（珘Ｅｉ）＝ｍｉｎ｛ＤＱ·，ｉ（珘Ｅｉ），Ｄｑ，ｉ（珘Ｅｉ），Ｄｎ，ｉ（珘Ｅｉ）｝

Ｄｌｏｗ，ｉ（珘Ｅｉ）＝ＤＱＥＧＣ，ｉ（珘Ｅｉ{ ）

（５）
式中，Ｄｕｐ，ｉ（珘Ｅｉ）、Ｄｌｏｗ，ｉ（珘Ｅｉ）分别为再入走廊上、下
边界。因此，可将过程约束转化为阻力加速度

约束。

Ｄｌｏｗ，ｉ（珘Ｅｉ）≤Ｄｉ（珘Ｅｉ）≤Ｄｕｐ，ｉ（珘Ｅｉ） （６）
２）控制约束。根据飞行器控制机构的实际

情况，控制约束旨在限制攻角 αｉ与倾侧角 σｉ幅
值，即

αｍｉｎ≤αｉ≤αｍａｘ
σｍｉｎ≤ σｉ≤σ{

ｍａｘ

（７）

式中，αｍａｘ、αｍｉｎ、σｍａｘ和σｍｉｎ分别为αｉ和σｉ的幅值
上、下限。综合考虑热防护与航程需求，预设三段

式线性攻角剖面如下：

αｉ＝

αｍａｘ，Ｖｉ≥Ｖａ
α（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ－αｍａｘ
Ｖｂ－Ｖａ

（Ｖｉ－Ｖａ）＋αｍａｘ，Ｖｂ≤Ｖｉ＜Ｖａ

α（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ，Ｖｉ＜Ｖ










ｂ

（８）
式中，αｍａｘ、α（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ分别为最大飞行攻角与最大升
阻比攻角，Ｖａ、Ｖｂ为攻角剖面分段参数。
３）终端约束。领航飞行器终端约束包括终

端高度、速度、经度、纬度、当地弹道倾角和航向角

误差约束，其具体形式如下：
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ｈｉ（珘Ｅｆ，ｉ）＝ｈｆ，ｉ
Ｖｉ（珘Ｅｆ，ｉ）＝Ｖｆ，ｉ
λｉ（珘Ｅｆ，ｉ）＝λｆ，ｉ
ｉ（珘Ｅｆ，ｉ）＝ｆ，ｉ
γｉ（珘Ｅｆ，ｉ）＝γｆ，ｉ
ψｉ（珘Ｅｆ，ｉ）－ψｆＬＯＳ，ｉ≤Δψｆ，















ｉ

（９）

式中，ψｆＬＯＳ，ｉ为终端视线角，ｈｆ，ｉ、Ｖｆ，ｉ、λｆ，ｉ、ｆ，ｉ、γｆ，ｉ和
Δψｆ，ｉ为对应终端约束值。考虑到协从飞行器的
主要飞行任务是维持编队构型，故不对其设置严

格的终端约束。

１．３．２　集结编队约束
除基础的单体飞行器约束外，各飞行器在编

队飞行过程中还需满足集结编队约束，主要包括

集结点约束与编队过程约束，具体如下。

１）集结点约束。为实现多滑翔飞行器高精
度集结，各飞行器需满足如下集结点约束条件：

ｈｉ（珘ＥＲＰ，ｉ）＝ｈＲＰ，ｉ
Ｖｉ（珘ＥＲＰ，ｉ）＝ＶＲＰ，ｉ
λｉ（珘ＥＲＰ，ｉ）＝λＲＰ，ｉ
ｉ（珘ＥＲＰ，ｉ）＝ＲＰ，ｉ
γｉ（珘ＥＲＰ，ｉ）＝γＲＰ，ｉ
ψｉ（珘ＥＲＰ，ｉ）＝ψＲＰ，ｉ
ψｉ（珘ＥＲＰ，ｉ）－ψＲＰＬＯＳ，ｉ≤ΔψＲＰ，ｉ
ｔｉ（珘ＥＲＰ，ｉ）＝ｔＲＰ，



















ｉ

（１０）

式中，下标ＲＰ代表集结点相关信息，珘ＥＲＰ，ｉ为集结
点处归一化能量，ψＲＰＬＯＳ，ｉ为集结点视线角，ｈＲＰ，ｉ、
ＶＲＰ，ｉ、λＲＰ，ｉ、ＲＰ，ｉ、γＲＰ，ｉ、ψＲＰ，ｉ、ΔψＲＰ，ｉ和 ｔＲＰ，ｉ分别为
集结状态对应约束值，其解算方法可参考２３１
节。考虑到文章可读性与简洁性，本文不再对各

飞行器集结点约束加以区分，统一用下标 ＲＰ指
代飞行器集结点约束。

２）编队过程约束。在编队保持飞行过程中，
考虑如下编队过程约束：

ΔＶｉ（珘ＥＦＭＳ，ｉ）≤εＶ
Δｐｉ（珘ＥＦＭＳ，ｉ）－Δｐｉ ≤ε{

ｐ

（１１）

式中：珘ＥＦＭＳ，ｉ为编队保持段任意归一化能量；ΔＶｉ
和Δｐｉ分别为任意两飞行器间相对速度、位置矢
量，Δｐｉ 为 Δｐｉ期望值，由编队构型确定；εｐ、εＶ
分别为相对位置、速度矢量误差限。

２　协同编队轨迹规划方法

２．１　算法框架

基于前述飞行方案，本节设计了如图２所示

的协同编队算法框架，共包括ＩＤＳ、ＣＡＳ与ＦＭＳ轨
迹规划三部分内容。

图２　协同编队轨迹规划方法框架
Ｆｉｇ．２　Ｆｒａｍｅｗｏｒｋｏｆｃｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄ

在ＩＤＳ轨迹规划部分，采用常值倾侧角策略
对飞行器进行开环控制，当阻力加速度大于给定

阈值ＤＴＰ时，认为飞行器转入协同集结飞行阶段。
在ＣＡＳ轨迹规划部分，设计了基于协调 －执

行双层架构的集结轨迹规划方法。其中，协调层

包括时空能力边界预示、集结点信息解算与分配、

集结点信息适应性修正三个模块。首先，通过时

空能力边界预示方法，对各飞行器集结点达到时

间、航向角可调范围进行快速预测；在此基础上，综

合考虑各飞行器时空调节能力与编队任务需求，通

过集结点信息解算与分配模块确定集结点状态约

束值；最后通过集结点信息适应性修正方法对集结

点信息进行迭代修正，以提升编队成功率。执行层

则设计了一种考虑时空全状态约束的集结轨迹规

划算法，以接收集结点信息并实现多飞行器高精度

集结，为编队保持提供有利初始条件。

在ＦＭＳ轨迹规划部分，设计了基于领 －从协
同架构和固定时间一致性理论的轨迹规划方法。

其中，领航飞行器采用前述轨迹规划算法快速生

成编队保持段轨迹；各协从飞行器则将邻近可通

信飞行器的虚拟高度、航向角作为参考信息，通过

固定时间一致性控制算法生成编队指令，以长时

间维持编队构型，从而实现编队轨迹规划。

２．２　时空全状态约束轨迹规划基础算法

本节给出一种满足时空全状态约束的再入轨

迹快速规划方法，以作为后续 ＣＡＳ轨迹规划与
ＦＭＳ领航飞行器轨迹规划的基础算法。该方法包
含纵向规划、侧向规划及轨迹迭代修正三个模块。

考虑到本节所提方法以单体滑翔飞行器为研究对

象，为便于文章阅读，在方法设计时省略下标ｉ。
２．２．１　纵向规划

（１）阻力加速度剖面参数化设计
图３为 Ｄ－Ｅ剖面示意，如图中灰色虚线所
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示，为便于阻力加速度剖面设计，利用三次多项式

曲线对原始走廊上下边界进行分段拟合处理，并

在各段间引入三次多项式曲线进行过渡，从而得

到平滑、解析的预处理边界Ｄ＾ｕｐ和Ｄ
＾
ｌｏｗ。

图３　Ｄ－Ｅ剖面示意图
Ｆｉｇ．３　Ｄ－Ｅｐｒｏｆｉｌｅｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍ

在此基础上，为满足转换点与终端高度、速

度、当地弹道倾角约束，可将其转化为相应的阻力

加速度及其导数约束。以终端约束转化为例，为

满足终端高度、速度和当地弹道倾角约束，可将终

端阻力加速度Ｄｆ 及其导数 Ｄ
·
ｆ 设计为

Ｄｆ ＝０．５ρ（ｈｆ）（Ｖｆ）
２ＲｅＣＤ（Ｍａｆ，αｆ）Ｓｒｅｆ／ｍ

Ｄ·ｆ ＝
ｄＤ
ｄ珘Ｅ 珘Ｅ＝珘Ｅｆ

＝ ｄＤｄｒ
ｄｒ
ｄ珘Ｅ＋

ｄＤ
ｄＶ
ｄＶ
ｄ珘( )Ｅ 珘Ｅ＝珘Ｅｆ

＝

　　
ｓｉｎγｆ
ｈｓ
＋
２Ｄｆ
（Ｖｆ）[ ]２ （Ｅｆ－Ｅ０











 ）

（１２）
式中，终端马赫数Ｍａｆ 为关于ｈｆ 和Ｖｆ 的函数。
在此基础上，在阻力加速度剖面内，利用三次多项

式曲线将转换点、终端点与走廊边界进行平滑过

渡，以同时满足两点处阻力加速度及其导数

约束［１８］。

综合考虑飞行时间、航程、终端高度、速度及

当地弹道倾角约束满足情况与剖面连续性，设计

Ｄｒｅｆ（珘Ｅ）为
Ｄｒｅｆ（珘Ｅ）＝

ｋ１Ｄ
＾
ｌｏｗ（珘Ｅ）＋（１－ｋ１）Ｄ

＾
ｕｐ（珘Ｅ），珘ＥＴＰ≤珘Ｅ≤珘Ｅ１

Ａ１珘Ｅ
３＋Ｂ１珘Ｅ

２＋Ｃ１珘Ｅ＋Ｄ１，珘Ｅ１＜珘Ｅ≤珘Ｅ２

ｋ２Ｄ
＾
ｌｏｗ（珘Ｅ）＋（１－ｋ２）Ｄ

＾
ｕｐ（珘Ｅ），珘Ｅ２＜珘Ｅ≤珘Ｅ

{
ｆ

（１３）

式中，ｋ１、ｋ２∈［０，１］为剖面参数，珘ＥＴＰ为转换点归
一化能量，珘Ｅｊ（ｊ＝１，２）为分段点归一化能量。
［珘ＥＴＰ，珘Ｅ１］与（珘Ｅ２，珘Ｅｆ］为调整段，（珘Ｅ１，珘Ｅ２］为过渡
段，其多项式系数可通过左右端点阻力加速度及

其一阶导数予以确定。

（２）参数校正与剖面跟踪
为提升航程 Ｓ和飞行时间 ｔ预测效率，本节

参考文献［１９］给出一种航程与时间解析预测
算法。

假设归一化能量区间［珘Ｅａ，珘Ｅｂ］内，珚Ｄ（珘Ｅ）与 珘Ｅ
满足三次函数关系：

珚Ｄ（珘Ｅ）＝β３珘Ｅ
３＋β２珘Ｅ

２＋β１珘Ｅ＋β０ （１４）
则航程与飞行时间解析预测函数为

Ｓ（珘Ｅａ，珘Ｅｂ）＝ ∑
ｗ：β３ｗ３＋β２ｗ２＋β１ｗ＋β０＝０

ΔＥｌｎ（珘Ｅｂ－ｗ／珘Ｅａ－ｗ）
３β３ｗ

２＋２β２ｗ＋β１

ｔ（珘Ｅａ，珘Ｅｂ）＝ ∑
ｗ：ｐ３ｗ６＋ｐ２ｗ４＋ｐ１ｗ２＋ｐ０＝０

ｌｎ（珘Ｅｂ－ｗ／珘Ｅａ－ｗ）
６β３ｗ

５＋４β２ｗ
３＋２β１










ｗ

（１５）
式中，ｐ０ ＝β３／ｕ

３
１，ｐ１ ＝β２／ｕ

２
１ －３ｕ２β３／ｕ

３
１，ｐ２ ＝

３ｕ２２β３／ｕ
３
１ －２ｕ２β２／ｕ

２
１，ｐ３ ＝ｕ

２
１β２／ｕ

２
１ －ｕ

３
２β３／ｕ

３
１ －

β１ｕ２／ｕ１＋β０，ｕ１＝２ΔＥ，ｕ２＝２（Ｅ０＋１）。一旦确定
Ｄｒｅｆ（珘Ｅ），即可通过式（１５）计算得到全剖面 Ｓ、ｔ预
测值。

综合式（１３）、式（１５）可知，在能量区间确定
情况下，Ｓ、ｔ仅为 ｋ１、ｋ２的函数。因此，可通过引
入航程、飞行时间等式约束，利用双参数牛顿迭代

法对 ｋ１、ｋ２进行迭代求解
［１８］，从而完成考虑地球

自转影响的参考阻力加速度剖面设计。在此基础

上，结合剖面跟踪算法［１７］即可生成倾侧角幅值指

令与纵向轨迹参数，以同时满足过程、终端高度、

速度、当地弹道倾角、航程和时间约束。

２．２．２　侧向规划
（１）双阶段倾侧反转自适应规划
为同时满足终端位置、航向角与航向角误差

约束，本节设计了基于航向调整／保持的双阶段倾
侧反转自适应规划方法。如图４所示，该方法以
倾侧反转时机 珘Ｅｒ为轨迹分段点，将侧向轨迹分为
航向调整段（ｈｅａｄｉｎｇａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｓｅｇｍｅｎｔ，ＨＡＳ）与
航 向 保 持 段 （ｈｅａｄｉｎｇ ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ ｓｅｇｍｅｎｔ，
ＨＭＳ），以分别实现大范围机动航向调整、航向保
持与终端位置修正两个功能。

航向调整段通过单次倾侧角反转调整飞行器

与目标相对位置关系，使其完成航向的大范围调

整与对准，即视线角 ψＬＯＳ逐步逼近终端航向角期
望值ψｆ。其中可通过引入终端航向角等式约束
来构建非线性方程，并利用牛顿迭代法对 珘Ｅｒ进行
求解。航向保持段则基于航向角误差走廊方法，

控制航向角逐渐趋于终端视线角 ψｆＬＯＳ与 ψｆ，以
实现位置精度修正和角度微调。其中航向角误差

·９２１·
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图４　双阶段倾侧反转自适应规划示意图
Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｗｏｓｔａｇｅｓｉｄｅｓｌｉｐ

ｒｅｖｅｒｓａｌａｄａｐｔｉｖｅｐｌａｎｎｉｎｇ

走廊边界可预设为关于速度的三段式线性函数。

Δψｂ（Ｖ）＝

Δψｂｍａｘ，Ｖ≥Ｖｃ
Δψｂｍｉｎ－Δψｂｍａｘ
Ｖｄ－Ｖｃ

（Ｖ－Ｖｃ）＋Δψｂｍｉｎ，Ｖｄ≤Ｖ＜Ｖｃ

Δψｂｍｉｎ，Ｖ＜Ｖ










ｄ

（１６）
式中，Δψｂ（Ｖ）为航向角误差走廊宽度，Δψｂｍａｘ与
Δψｂｍｉｎ分别为最大、最小航向角误差走廊宽度，
Ｖｃ、Ｖｄ为预设分段常值速度。

（２）倾侧反转逻辑
在 珘ＥＴＰ≤珘Ｅ≤珘Ｅｒ情况下，倾侧角符号可由下式

确定：

ｓｇｎ（σ）＝ｓｇｎ（σ０） （１７）
式中，σ０ 为初始倾侧角，其符号 ｓｇｎ（σ０）＝
－ｓｇｎ（ψｆ －ψ０），ψ０为初始航向角。
在 珘Ｅｒ＜珘Ｅ＜珘Ｅｆ情况下，倾侧角符号可由下式

确定：

ｓｇｎ（σｊ）＝

－１，Δψ≥Δψｂ（Ｖ）

ｓｇｎ（σｊ－１），－Δψｂ（Ｖ）＜Δψ＜Δψｂ（Ｖ）

１，Δψ≤－Δψｂ（Ｖ
{

）

（１８）
式中，ｓｇｎ（σｊ－１）为前一时刻倾侧角符号。
２．２．３　轨迹迭代修正

为提升轨迹规划精度，本文借鉴 ＥＡＧＬＥ算
法［２０］思想，引入基于航程与时间误差的轨迹迭代

修正策略；同时，为减少轨迹修正次数，利用机动

系数Ｐｒ对大圆弧航程Ｒｃ进行修正。最终得到轨
迹规划算法流程如图５所示，其基本步骤如下。

步骤１：令ｊ＝０，Ｓｊ ＝ＰｒＲｃ，ｔｊ ＝ｔｆ，其中，Ｓｊ
与ｔｊ 为第ｊ次轨迹迭代修正的目标航程与飞行
时间，并定义εＳ为终端目标航程误差限。

步骤２：根据航程、飞行时间约束要求，对剖
面参数进行迭代校正，进而完成参考阻力加速度

剖面的设计。

步骤３：利用跟踪算法对参考阻力加速度剖

面进行跟踪，并获取纵向轨迹参数、倾侧角幅值指

令及飞行时间ｔｊ。
步骤４：根据终端位置及航向角约束，利用侧

向降阶运动模型［１７］快速迭代求解倾侧角反转点

珘Ｅｒ，从而得到侧向轨迹参数、倾侧角符号指令、轨
迹终端位置与飞行轨迹长度Ｓｊ。

步骤５：更新目标航程与目标飞行时间。
步骤６：若满足终端航程约束，则输出飞行轨

迹，否则令ｊ＝ｊ＋１，并执行步骤２～５。

图５　滑翔段轨迹规划算法流程图
Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｇｌｉｄｅｐｈａｓｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｐｌａｎｎｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ

综上所述，所提方法可生成满足终端约束形

式如式（１０）的再入轨迹。而针对终端约束形式
如式（９）的轨迹规划问题，可将本节方法做如下
简化：将 Ｄｒｅｆ（珘Ｅ）简化为单参数形式，采用航向角
误差走廊侧向规划方法，并仅对航程误差进行

修正。

２．３　协同集结与编队保持轨迹规划

根据前文所述飞行方案，再入轨迹包括 ＩＤＳ、
ＣＡＳ与ＦＭＳ三段。由于 ＩＤＳ轨迹规划方法较为
成熟，本节重点介绍ＣＡＳ与ＦＭＳ轨迹规划方法。
２．３．１　ＣＡＳ轨迹规划

ＣＡＳ采用协调 －执行双层架构，其中协调层
包括时空能力边界预示、集结点信息解算与分配、

集结点信息适应性修正三个模块，执行层则仅包

括集结轨迹规划模块。

（１）时空能力边界预示
本文选定各飞行器集结时间 ｔＲＰ，ｉ与航向角

ψＲＰ，ｉ可调范围表征其飞行能力，其预示方法如下。
１）时间可调范围快速预示。由２２１节内容

可知，Ｓ、ｔ仅为ｋ１、ｋ２的函数，即任意一组ｋ１、ｋ２均

·０３１·
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有一组 Ｓ、ｔ与之对应。同时，当飞行器沿走廊上
边界飞行时，其轨迹对应航程与飞行时间最短情

况，即（Ｓｍｉｎ，ｔｍｉｎ）＝（Ｓ，ｔ）ｋ１＝０，ｋ２＝０；反之，当沿走

廊下边界飞行时，其轨迹对应航程与飞行时间最

长情况，此时有（Ｓｍａｘ，ｔｍａｘ）＝（Ｓ，ｔ）ｋ１＝１，ｋ２＝１。因

此可通过遍历ｋ１、ｋ２的方法，利用式（１５）快速获
得各飞行器Ｓ与ｔ可调范围。时间与航程可调范
围如图 ６所示，Ｓ与 ｔ可调范围近似为一个菱
形［１９］。因此，在目标航程确定情况下，ｔ的可调范
围简化为一条平行于时间轴的直线，该直线与菱

形边界的交点，即可视为各飞行器集结时间可调

范围［ｔＲＰｍｉｎ，ｉ，ｔＲＰｍａｘ，ｉ］。

图６　时间与航程可调范围
Ｆｉｇ．６　Ａｄｊｕｓｔａｂｌｅｉｎｔｅｒｖａｌｏｆｔｉｍｅａｎｄｒａｎｇｅ

２）航向角可调范围快速预示。由２２２节内
容可知，珘Ｅｒ相较于 珘Ｅ０的视线角改变量 ΔψＬＯＳ，０ｒ＝
ψＬＯＳ（珘Ｅｒ）－ψＬＯＳ（珘Ｅ０）取决于 珘Ｅｒ大小。珘Ｅｒ越大，
表明飞行器沿某一方向的侧向机动时间越长，对

应横向距离越大，视线角的改变量越大，故

ΔψＬＯＳ，０ｒ为关于 珘Ｅｒ的单调函数。因此，对于Ｄｒｅｆ（珘Ｅ）
和集结点位置确定的再入飞行轨迹而言，存在如下

两种极限情况：①当ｓｇｎ（σ０）＜０且 珘Ｅｒ＝珘Ｅｒ，ｍａｘ时，
ψ（珘Ｅｆ）达到最大值ψｍａｘ，ｉ；②当ｓｇｎ（σ０）＞０且 珘Ｅｒ＝
珘Ｅｒ，ｍａｘ时，ψ（珘Ｅｆ）达到最小值 ψｍｉｎ，ｉ。至此，即可获
得集结点位置确定情况下的航向角可调范围

［ψＲＰｍｉｎ，ｉ，ψＲＰｍａｘ，ｉ］。
（２）集结点信息解算与分配
集结点约束设计是 ＣＡＳ与 ＦＭＳ的关键衔接

点，直接决定了集结段轨迹规划的可行性和编队

保持的效果。本文选定集结点飞行时间 ｔＲＰ与全
状态向量 ｘＲＰ＝［ｈＲＰ，λＲＰ，ＲＰ，ＶＲＰ，γＲＰ，ψＲＰ］作为
集结点信息，并通过如下方法解算。

１）λＲＰ、ＲＰ解算方法。考虑到集结点位置选
取与编队距离、各飞行器再入点及终端点的相对

位置相关。因此，首先设定终端点Ｔ（λｆ，ｆ）相对
各飞行器再入点的球面方位角为 Ａ０ｉ，则其方位角

平均值为

珔Ａ０ ＝∑
Ｎ

ｉ＝１
Ａ０ｉ （１９）

将珔Ａ０作为集结点相对于终端点 Ｔ的球面方位角
ＡＲＰ，即ＡＲＰ＝珔Ａ

０。设ＦＭＳ的期望航程为ＳＦＭＳ，则可
根据ＳＦＭＳ、ＡＲＰ及Ｔ点经、纬度确定集结点经、纬度。
λＲＰ＝ａｒｃｓｉｎ［ｓｉｎＡＲＰｓｉｎ（ＳＦＭＳ／Ｒｅ）／ｃｏｓｆ］＋λｆ
ＲＰ＝ａｒｃｓｉｎ［ｃｏｓＡＲＰｓｉｎ（ＳＦＭＳ／Ｒｅ）ｃｏｓｆ＋

　　 ｃｏｓ（ＳＦＭＳ／Ｒｅ）ｓｉｎｆ
{

］

（２０）
２）ＶＲＰ、ｈＲＰ、γＲＰ解算方法。假设各飞行器集

结点处阻力加速度与升阻比分别为 ＤＲＰ，ｉ、
（Ｌ／Ｄ）ＲＰ，ｉ，考虑到 ＦＭＳ的轨迹较为平稳，各飞行
器的攻角、速度大小基本一致，故将其升阻比近似

视为常数（Ｌ／Ｄ）ＲＰ，则根据编队段的航程需求，结
合航程估算公式［２１］得

ＳＦＭＳ＝０．５Ｒｅ（Ｌ／Ｄ）ＲＰｌｎ［（ｇ０Ｒｅ－Ｖ
２
ｆ）／（ｇ０Ｒｅ－Ｖ

２
ＲＰ）］

（２１）

可得 ＶＲＰ ＝ ｇ０Ｒｅ－（ｇ０Ｒｅ－Ｖ
２
ｆ）／ｅ

２ＳＦＭＳ／［Ｒｅ（Ｌ／Ｄ）ＲＰ
槡

］。

在此基础上，可利用２．２节所提算法构造一条近
似轨迹，并截取待飞航程Ｓｔｏｇｏ＝ＳＦＭＳ情况下的能量
ＥＲＰ，结合能量表达式与密度指数模型即可解算集
结点高度：

ｈＲＰ＝ｈｓｌｎ
ρ０Ｖ

２
ＲＰＳｒｅｆＣＤ
２Ｄ( )

ＲＰ
（２２）

同时为增强编队航程能力，令 γＲＰ等于平衡滑翔
航迹角γＱＥＧＣ，则有

γＲＰ＝γＱＥＧＣ＝－ＤＲＰ
１
ａ１
＋１ａ( )

２
（２３）

式中，ＤＲＰ为集结点处阻力加速度；ａ１和ａ２具体表
达式可参考文献［２２］。
３）ｔＲＰ解算方法。以多个滑翔飞行器同时再

入，且对同一终端位置进行集结编队为例进行分

析。确定集结点位置后，可利用本节所提算法预

测各飞行器集结点处时间可调范围［ｔＲＰｍｉｎ，ｉ，
ｔＲＰｍａｘ，ｉ］。为确保所设计协调飞行时间 ｔＲＰ真实存
在，即各飞行器时间可调范围存在交集，应使各飞

行器距离集结点的初始航程大致相等，从而可通

过下式确定ｔＲＰ可调范围：
ｔＲＰ∈［ｔｍｉｎ，ｔｍａｘ］

ｔｍｉｎ＝ｍａｘ１≤ｉ≤Ｎ
｛ｔＲＰｍｉｎ，ｉ｝

ｔｍａｘ＝ｍｉｎ１≤ｉ≤Ｎ
｛ｔＲＰｍａｘ，ｉ

{
｝

（２４）

在实际任务中，编队集结成功率往往是执行任务

首要考虑的指标。因此，选取可行协调飞行时间

范围中间值作为协调飞行时间，即

·１３１·
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ｔＲＰ＝（ｔｍｉｎ＋ｔｍａｘ）／２ （２５）
若各飞行器时间可调范围［ｔＲＰｍｉｎ，ｉ，ｔＲＰｍａｘ，ｉ］无交
集，即集结飞行时间 ｔＲＰ不存在，则可通过调节各
飞行器再入时间的方法使得式（２５）成立。
４）ψＲＰ解算方法。利用本节所提算法，快速

预示得到各飞行器到达集结点的航向角可调范围

为 ［ψＲＰｍｉｎ，ｉ，ψＲＰｍａｘ，ｉ］。取 其 交 集 为 ［ψＲＰｍｉｎ，
ψＲＰｍａｘ］。考虑 ＦＭＳ的航向可调能力，则 ψＲＰ需满
足约束［ＡＲＰ－Δψｂｍａｘ，ＡＲＰ＋Δψｂｍａｘ］。因此，ψＲＰ可
调范围可通过下式确定：

［ψｍｉｎ，ψｍａｘ］＝［ＡＲＰ－Δψｂｍａｘ，ＡＲＰ＋Δψｂｍａｘ］∩
［ψＲＰｍｉｎ，ψＲＰｍａｘ］ （２６）

为提升轨迹规划算法的收敛性，ψＲＰ可进一步取为
［ψｍｉｎ，ψｍａｘ］中间值，即

ψＲＰ＝（ψｍｉｎ＋ψｍａｘ）／２ （２７）
若各飞行器航向角可调范围［ψＲＰｍｉｎ，ｉ，ψＲＰｍａｘ，ｉ］无交集
或ψＲＰ无法满足约束［ＡＲＰ－Δψｂｍａｘ，ＡＲＰ＋Δψｂｍａｘ］，即
协调航向角ψＲＰ不存在，则可令协调航向角为

ψＲＰ ＝∑
Ｎ

ｉ＝１
（ψＲＰｍｉｎ，ｉ＋ψＲＰｍａｘ，ｉ）／（２Ｎ） （２８）

并通过后续集结点信息适应性修正方法对其加以

迭代修正，进而使得式（２７）成立。
（３）集结点信息适应性修正
若仅采用前述开环方法确定集结点信息会导

致ＡＲＰ与ψＲＰ偏差过大，从而使得编队飞行无法到
达期望终端位置。因此，为提升协同编队轨迹规

划成功率，本文采用迭代修正的方法调整 ＡＲＰ，从
而实现对集结点信息的自适应搜索。具体方法

为：通过本节所提方法解算得到集结点信息，令

ＡＲＰ，ｊ＋１＝ψＲＰ，ｊ＋１，并不断重复上述步骤，直至满足
截止条件 ψＲＰ，ｊ－ＡＲＰ，ｊ≤εψ，其中 ｊ为迭代次数，
εψ为航向角误差限。

集结点约束信息闭环修正如图７所示，通过
上述迭代修正方法，即可实现对集结点信息的自

适应搜索。其中，ＲＰ１、ＲＰ２、ＲＰ３指闭环修正过程
中不断更新的集结点示意。

（４）集结轨迹规划
在得到集结点信息基础上，将其作为式（１０）

集结点约束，并利用２．２节所提轨迹规划算法即
可实现各飞行器ＣＡＳ轨迹规划，以在集结点处形
成有利编队初始态势，提升编队规划的成功率。

２．３．２　ＦＭＳ轨迹规划
考虑到固定时间一致性理论［２３］已经得到了

较为长足的发展与应用，故本节直接应用相关理

论进行ＦＭＳ协从飞行器轨迹规划。
完成协同集结后，各协从飞行器可根据邻近

图７　集结点约束信息闭环修正示意图
Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐ

ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｆｏｒｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｐｏｉｎｔ

可通信飞行器状态信息，通过固定时间一致性理

论实现编队保持与ＦＭＳ轨迹规划，同时满足各项
过程约束。综合考虑实际飞行过程中状态测量难

度与物理意义，本节选取虚拟高度珘ｈｉ＝ｈｉ＋Δｈｉ与
航向角ψｉ分别作为纵、侧向协调变量，其中 Δｈｉ
为由编队构型决定的期望相对高度。当虚拟高度

一致时，有珘ｈｉ＝珘ｈｊ与ｈｉ－ｈｊ＝Δｈｉ－Δｈｊ，即飞行器
ｉ与飞行器ｊ间维持高度方向距离为Δｈｉ－Δｈｊ。

首先，对于纵向平面，考虑虚拟高度关于时间

的一、二阶导数如下：

珘ｈ
·

ｉ＝Ｖｉｃｏｓγｉ

珘ｈ¨ｉ＝－Ｄｉｃｏｓγｉ－ｇｉ＋Ｌｉｃｏｓσｉｃｏｓγ
{

ｉ

（２９）

在此基础上，应用二阶固定时间一致性理

论［２３］，设计虚拟控制输入为

ｕ珘ｈｉ＝－Ｋ珘ｈ１∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ（珘ｈｉ－珘ｈｊ） １－ｃ( )ｄ －Ｋ珘ｈ１∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ（珘ｈｉ－珘ｈｊ） １＋ｃ( )ｄ －

Ｋ珘ｈ２∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ（珘ｈ
·

ｉ－珘ｈ
·

ｊ）
ｄ－ｃ( )ｄ＋ｃ －Ｋ珘ｈ２∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ（珘ｈ
·

ｉ－珘ｈ
·

ｊ）
ｄ＋ｃ( )ｄ－ｃ

（３０）
式中：Ｋ珘ｈ１、Ｋ珘ｈ２＞０为控制增益；ａｉｊ为通信拓扑图的
加权邻接矩阵Ａ的第 ｉ行第 ｊ列的元素；ｃ＝２ｎ１，
ｄ＝２ｎ２＋１，ｎ１、ｎ２为正整数。在控制律式（３０）作

用下，各飞行器珘ｈｉ与珘ｈ
·

ｉ可达成渐进一致，从而形

成纵向编队。结合式（２９）可得，各飞行器实际控

制输入攻角 αｉ与倾侧角 σｉ应满足方程珘ｈ
¨
ｉ＝ｕ珘ｈｉ。

求解上述方程可得需用升力纵向分量为

　（Ｌｉｃｏｓσｉ）ｃ＝（ｕ珘ｈｉ＋Ｄｉｃｏｓγｉ＋ｇｉ）／ｃｏｓγｉ （３１）
其次，对于侧向平面，考虑航向角关于时间的

·２３１·
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一阶导数如下：

ψ
·
ｉ＝（Ｌｉｓｉｎσｉ）／（Ｖｉｃｏｓγｉ） （３２）

在此基础上，应用一阶固定时间一致性理

论［２３］，设计虚拟控制输入为

ｕψｉ ＝－Ｋψ∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ（ψｉ－ψｊ） １－( )ａｂ －

　　 Ｋψ∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ（ψｉ－ψｊ） １＋( )ａｂ （３３）

式中：Ｋψ＞０为控制增益；ａ＝２ｎ１，ｂ＝２ｎ２＋１，ｎ１、
ｎ２为正整数。同理，在控制律式（３３）作用下，各
飞行器ψｉ可达成渐进一致，从而形成侧向编队。
结合式（３２）可得，各飞行器实际控制输入攻角 αｉ
与倾侧角σｉ还应满足方程 ψ

·
ｉ＝ｕψｉ。求解上述方

程可得需用升力侧向分量为

（Ｌｉｓｉｎσｉ）ｃ＝ｕψｉＶｉｃｏｓγｉ （３４）
最后，根据再入滑翔固有性质，飞行器实际控

制输入可由下式给出：

Ｌｉ＝ｓｇｎ（Ｌｉｃｏｓσｉ）ｃ （Ｌｉｓｉｎσｉ）
２
ｃ＋（Ｌｉｃｏｓσｉ）

２
槡 ｃ

αｉ＝Ｃ
－１
Ｌ ［２ｍｉＬｉ／（ρｉＶ

２
ｉＳｒｅｆ，ｉ）］

σｉ＝ａｒｃｔａｎ［（Ｌｉｓｉｎσｉ）ｃ／（Ｌｉｃｏｓσｉ）ｃ
{

］

（３５）
将上式计算所得 αｉ与 σｉ代入式（１）进行数

值积分即可获得协从飞行器ＦＭＳ轨迹。

３　仿真分析

３．１　仿真条件

以美国通用飞行器 ＣＡＶＨ［２４］为模型开展多
种编队构型情况下的协同编队轨迹规划仿真。设

置飞行器１为领航飞行器，其余飞行器为协从飞
行器。各飞行器初始状态为 ｈ０＝７５ｋｍ，Ｖ０＝
６５００ｍ／ｓ，γ０＝－０１°，ψ０指向集结点；领航飞行
器终端状态约束为 ｈｆ ＝２０ｋｍ，Ｖｆ ＝１５００ｍ／ｓ，
γｆ ＝－２５°。过程约束为 Ｑ

·
ｍａｘ＝１６００ｋＷ／ｍ

２、

ｑｍａｘ＝１００ｋＰａ和 ｎｍａｘ＝３；攻角相关参数设置为
αｍｉｎ＝５°，αｍａｘ＝２０°，α（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ＝１０°；倾侧角约束为
σｍｉｎ＝０°，σｍａｘ＝８０°。航向角走廊宽度设置为
Δψｂｍａｘ＝１５°，Δψｂｍｉｎ＝２°；编队过程约束为 εｐ＝

１％×ＳＦＭＳ，εＶ＝５％×（ＶＲＰ－Ｖｆ）。控制增益设置
为Ｋ珘ｈ１＝１．２，Ｋ珘ｈ２＝０．２，Ｋψ＝０４。其他控制参数
设置为ａ＝ｃ＝２，ｂ＝ｄ＝５１。所有仿真均在搭载
ＩｎｔｅｌＣｏｒｅｉ７－８７００３２０ＧＨｚＩｎｔｅｌ处理器的台式
机上完成，仿真环境为ＶｉｓｕａｌＳｔｕｄｉｏ２０１９平台。

３．２　同高度平面内集结与编队仿真

本节开展多滑翔飞行器同高度平面内协同编

队轨迹规划仿真，以验证所提飞行方案与算法的

可行性与快速性。设置飞行器数量Ｎ＝４，各飞行
器间通信拓扑如图８所示。设置编队构型为水平
平面内边长 ５０ｋｍ的菱形，编队保持段航程
ＳＦＭＳ＝９００ｋｍ，各飞行器初始和终端位置约束如
表１所示，其他约束条件与３．１节一致。

图８　同高度平面内编队任务通信拓扑
Ｆｉｇ．８　Ｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｉｓｓｉｏｎｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｉｎ

ｔｈｅｓａｍｅａｌｔｉｔｕｄｅｐｌａｎｅ

表１　同高度平面内编队任务各飞行器初始和终端位置
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌａｎｄｔｅｒｍｉｎａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆｅａｃｈａｉｒｃｒａｆｔｆｏｒ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｉｓｓｉｏｎｉｎｔｈｅｓａｍｅａｌｔｉｔｕｄｅｐｌａｎｅ

约束类型 飞行器 λ／（°） ／（°）

初始位置

１ ０ ０

２ ０ ２

３ ０ ４

４ ０ ０

终端位置 １ ７０ ０

基于所提集结点信息解算方法得到集结点信

息如下：ｈＲＰ ＝３５３０ｋｍ，λＲＰ ＝６１１７°，ＲＰ ＝
０８０°，ＶＲＰ ＝３３０３．１ｍ／ｓ，ψＲＰ ＝９７６°，γＲＰ ＝
－０５７°，ｔＲＰ＝１１３０９５ｓ。在此基础上，基于所提
算法进行编队集结与保持轨迹规划仿真，所得仿

真结果如表２与图９所示。

表２　同高度平面内编队任务各飞行器集结点与终端状态偏差
Ｔａｂ．２　ＲＰａｎｄｔｅｒｍｉｎａｌｓｔａｔｅｓ′ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｏｆｅａｃｈａｉｒｃｒａｆｔｆｏｒｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｉｓｓｉｏｎｓｉｎｔｈｅｓａｍｅａｌｔｉｔｕｄｅｐｌａｎｅ

偏差类型 飞行器 Δｓ／ｋｍ Δｈ／ｋｍ ΔＶ／（ｍ／ｓ） Δγ／（°） Δψ／（°） Δｔ／ｓ

集结点状态

１ ０．２３１ ０．０１４ ０．６２１ ０．０３５ ０．７０８ ０．０１０

２ ０．０９１ ０．０７８ ０．６６０ ０．０７３ １．６５７ ０．０４２

３ ０．２６１ ０．０６６ ０．６３９ ０．０７５ ０．７５９ ０．０４０

４ ０．１５４ ０．０５１ ０．０５１ ０．０７１ １．８３３ ０．０３６
终端状态 １ ０．２５９ ０．０２０ ０．３７４ ０．０７２

·３３１·
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　　表２给出了各飞行器集结点状态偏差和领
航飞行器终端状态偏差。其中，各飞行器集结

点状态偏差均较小，集结点距离偏差 Δｓ小于
３００ｍ，高度偏差小于１５０ｍ，速度偏差小于１ｍ／ｓ，
当地弹道倾角偏差小于 ０１°，航向角偏差小于
２°，时间误差小于００５ｓ，验证了所提集结轨迹
规划算法的精度和可行性，可为后续编队保持

提供良好初始态势；领航飞行器终端距离偏差

为 ２５９ｍ，高度偏差为 ２０ｍ，速度偏差为
０３７４ｍ／ｓ，当地弹道倾角偏差为 ００７２°，验证
了编队保持段领航飞行器轨迹规划算法的有效

性。此外，编队过程中最大相对距离误差约为

３４ｋｍ，最大相对速度误差为 ９１ｍ／ｓ，均满足
编队过程约束。

图９则进一步给出了各飞行器轨迹曲线和全
段状态曲线，其中，蓝色、红色、绿色、黄色曲线分

别表示飞行器１～４，点线、实线与点划线分别代
表初始下降段、协同集结段与编队保持段。由

图９（ａ）～（ｄ）可知，各飞行器全状态均能够在ｔＲＦ
时刻收敛至期望集结点附近，从而形成良好的编

队态势。由图９（ａ）～（ｂ）可知，各飞行器集结于指
定位置，且能够在编队保持段维持编队构型，直至

领航飞行器准确抵达终端位置。由图 ９（ｃ）～
（ｄ）可知，各协从飞行器在编队保持段的高度、航
向角 基 本 保 持 一 致，保 持 时 间 约 ３７０ ｓ。
图９（ｅ）～（ｆ）则给出了各飞行器攻角与倾侧角曲
线，由图可知，所提算法可综合调控倾侧角和攻角

指令，以实现倾侧反转情况下的高度与航向角高

精度跟踪。上述结果表明，所提编队轨迹规划算

法具有较高集结精度与终端精度，同时能够维持

长距离编队构型保持飞行。

此外，该算例中集结点信息解算耗时约

０２８２ｓ，领航飞行器轨迹规划计算耗时１０２１ｓ，
协从飞行器轨迹规划计算耗时分别为 ０８５８ｓ、
０８５５ｓ、０８６２ｓ，每架飞行器每百千米平均轨迹
规划计算耗时小于００１ｓ，表明所提算法的实时
性较好，能够满足大规模拓展与分布式部署等任

务需求。上述仿真结果表明，所提协同编队再入

轨迹规划方法能够有效实现多飞行器编队集结与

保持，具有较高的规划精度和实时性。

（ａ）地面轨迹
（ａ）Ｇｒｏｕｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

（ｂ）编队保持段轨迹
（ｂ）ＦＭＳｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

（ｃ）高度－时间曲线
（ｃ）Ａｌｔｉｔｕｄｅｖｅｌｏｃｉｔｙｃｕｒｖｅ

（ｄ）航向角－时间曲线
（ｄ）Ｈｅａｄｉｎｇａｎｇｌｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅ

·４３１·
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（ｅ）攻角－时间曲线
（ｅ）Ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｔｉｍｅｃｕｒｖｅ

（ｆ）倾侧角－时间曲线
（ｆ）Ｂａｎｋａｎｇｌｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅ

图９　水平平面内集结编队仿真结果曲线
Ｆｉｇ．９　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｃｕｒｖｅｓｏｆｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｎｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｐｌａｎｅ

３．３　铅垂平面内集结与编队仿真

为进一步验证所提算法的多任务适应性，本

节针对铅垂平面内编队任务情况开展仿真验证。

设置飞行器数量 Ｎ＝３，各飞行器间通信拓扑如
图１０所示。设置编队构型为铅垂平面底边长
５０ｋｍ、高３ｋｍ的等腰三角形。编队保持段航程
ＳＦＭＳ＝１０００ｋｍ，各飞行器初始和终端位置约束如
表３所示，其他约束条件与３１节一致。

图１０　铅垂平面内编队任务通信拓扑
Ｆｉｇ．１０　Ｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｉｓｓｉｏｎｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｉｎ

ｖｅｒｔｉｃａｌｐｌａｎｅ

基于所提集结点信息解算方法得到集结点信

息如下：ｈＲＰ ＝３５６９ｋｍ，λＲＰ ＝５０８７°，ＲＰ＝
２４４°，ＶＲＰ＝３４３２５３ｍ／ｓ，ψＲＰ＝１０３５９°，γＲＰ＝
－０５２°，ｔＲＰ＝１１０４２９ｓ。在此基础上，基于所提
算法进行编队集结与保持轨迹规划仿真，所得仿

真结果如表４与图１１所示。

表３　铅垂平面内编队任务各飞行器初始和终端位置
Ｔａｂ．３　Ｉｎｉｔｉａｌａｎｄｔｅｒｍｉｎａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆｅａｃｈａｉｒｃｒａｆｔｆｏｒ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｉｓｓｉｏｎｓｉｎｖｅｒｔｉｃａｌｐｌａｎｅ

约束类型 飞行器 λ／（°） ／（°）

初始位置

１ ０ ０

２ ０ ３

３ ０ －３

终端位置 １ ６０ ０

表４给出了各飞行器集结点状态偏差与领航
飞行器终端状态偏差。其中，各飞行器协同集结

点状态偏差均较小，集结点距离偏差小于２５０ｍ，
高度偏差小于１００ｍ，速度偏差小于０５ｍ／ｓ，当
地弹道倾角偏差小于 ０１°，航向角偏差小于
１５°，时间误差小于００５ｓ，验证了所提集结轨迹
规划算法的精度和可行性，可为后续编队保持提

供良好初始态势；领航飞行器轨迹终端状态偏差同

样较小，其中距离偏差为２５９ｍ，高度偏差为５５ｍ，
速度偏差为 ０２８９ｍ／ｓ，当地弹道倾角偏差为
００７８°，能够较好地满足各项终端约束。此外，编
队飞行过程中最大相对距离偏差为８７１ｋｍ，最大
相对速度偏差为８５３ｍ／ｓ，均满足编队过程约束。

表４　铅垂平面内编队任务各飞行器集结点与编队终端偏差
Ｔａｂ．４　ＲＰａｎｄｆｏｒｍａｔｉｏｎｔｅｒｍｉｎａｌｓｔａｔｅｓ′ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｏｆｅａｃｈａｉｒｃｒａｆｔｆｏｒｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｉｓｓｉｏｎｓｉｎｖｅｒｔｉｃａｌｐｌａｎｅ

偏差类型 飞行器 Δｓ／ｋｍ Δｈ／ｋｍ ΔＶ／（ｍ／ｓ） Δγ／（°） Δψ／（°） Δｔ／ｓ

集结点状态

１ ０．１９７ ０．０１９ ０．３５２ ０．０３４ １．４５２ ０．００２

２ ０．２２８ ０．０５１ ０．４３８ ０．０２７ ０．１５２ ０．０１７

３ ０．１０５ ０．０６２ ０．２７６ ０．０１６ ０．６８８ ０．０２１

终端状态 １ ０．２５９ ０．０５５ ０．２８９ ０．０７８

·５３１·
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　　图１１则进一步给出了各飞行器轨迹曲线和全
段状态曲线，其中，蓝色、红色、绿色曲线分别表示

飞行器１～３，点线、实线与点划线分别代表初始下
降段、协同集结段与编队保持段。由图１１（ａ）～
（ｂ）可知，在不同高度平面内集结编队情况下，各
飞行器仍能实现编队前高精度集结，并在编队保持

段维持基本编队构型。由图１１（ｃ）、图１１（ｅ）可知，
各协从飞行器能够与领航飞行器维持一定高度差，

并保持航向角基本一致，从而形成不同高度平面内

编队飞行，保持时间约４２０ｓ。图１１（ｄ）则展示了
各飞行器速度曲线，分析可知，各飞行器在编队保

持段能够基本维持速度大小一致。以上结果表明，

所提协同编队轨迹规划方法可适用于不同平面内

的编队集结与构型保持，具有较好的适应性、可扩

展性。

３．４　同高度平面内蒙特卡罗仿真

为验证所提算法在存在初始再入位置偏差情

况下的多任务适应性，以３．２节算例为例，进行１００
次蒙特卡罗打靶仿真。表５给出了初始再入位置

（ａ）地面轨迹
（ａ）Ｇｒｏｕｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

（ｂ）编队保持段轨迹
（ｂ）ＦＭＳｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

（ｃ）高度－时间曲线
（ｃ）Ａｌｔｉｔｕｄｅｖｅｌｏｃｉｔｙｃｕｒｖｅ

（ｄ）速度－时间曲线
（ｄ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｔｉｍｅｃｕｒｖｅ

（ｅ）航向角－时间曲线
（ｅ）Ｈｅａｄｉｎｇａｎｇｌｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅ

图１１　铅垂平面内集结编队仿真结果曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｃｕｒｖｅｓｏｆｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｎｖｅｒｔｉｃａｌｐｌａｎｅ

参数拉偏条件，过程参数和终端参数散布如表６
所示，其中ΔＳｆ为终端位置偏差，ΔＶｍａｘ、ΔＳｍａｘ分别
为编队保持段各飞行器间最大速度和位置偏差。

·６３１·
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表５　参数拉偏设置
Ｔａｂ．５　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｏｆｆｓｅｔｓｅｔｔｉｎｇｓ

不确定参数 分布类型 ３倍标准差

λ０ 高斯 ０．５°

０ 高斯 ０．５°

ｈ０ 高斯 ３００ｍ

表６　过程与终端参数偏差
Ｔａｂ．６　Ｐｒｏｃｅｓｓａｎｄｔｅｒｍｉｎａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｄｅｖｉａｔｉｏｎｓ

指标 ΔＳｆ／ｋｍ ΔＶｍａｘ／（ｍ／ｓ） ΔＳｍａｘ／ｋｍ

均值 ０．３２８ ２７．６８４ ４．６８４

标准差 ０．０５１ １８．２８７ ２．６９６

由表６可知，终端位置偏差、飞行过程中最大
速度偏差和位置偏差均较小。仿真结果表明，本

文所提方法在存在初始再入位置偏差情况下仍具

有较好的多任务适应性。

４　结论

针对再入滑翔飞行器协同编队问题，提出了

一种基于“协同集结 －编队保持”策略的两段式
协同再入轨迹规划方法。相关结论如下：

１）本文方法提出了“协同集结 －编队保持”
飞行方案与集结编队算法框架。该框架有效考虑

了非预期构型条件下的编队集结过程，实现了各

飞行器集结点时空全状态的一致性收敛，可为编

队保持提供良好的初始态势。

２）与现有人工划分集结点的方法相比，所提
方法将飞行器时间、角度可调范围预示内嵌至集

结点迭代修正环节，设计了基于自适应迭代的集

结点信息解算、分配与修正方法，更大程度地发挥

了飞行器调节能力，有效提升了协同编队飞行成

功率与安全性。

３）与现有在相同高度平面内协同编队飞行
的方法相比，所提方法以虚拟高度、航向角为协调

信息，并基于固定时间一致性原理生成编队保持

段轨迹。一方面，在一定程度上解除了对各飞行

器纵向运动的限制，使其能够在不同高度平面内

维持基本编队构型；另一方面，受滑翔飞行器能量

不可逆特性影响，在长距离、非等高平面的协同编

队任务中，会产生一定的编队构型偏差。
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［１９］　王培臣，闫循良，南汶江，等．考虑时间约束的近解析滑
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ＳｃｈａｆｅｒＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎｆｏｒＡＦＲＬａｎｄＡＦＳＰＣ，２００３．
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