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摘　要：针对高超声速滑翔飞行器变轨段大偏差条件下的标准轨迹跟踪问题，提出一种基于权值矩阵自
适应修正的变轨段跟踪制导方法。分析了变轨段主要控制方式和标准轨迹特性；将简化的纵向运动方程在

标准轨迹附近线性化；采用将误差项引进线性二次型性能指标加权矩阵的方式，设计了改进的权值自适应修

正跟踪制导方法。ＣＡＶＨ飞行器仿真分析表明，该方法能够实现高超声速滑翔飞行器变轨段高精度自适应
跟踪制导，对初始及过程偏差具有良好的鲁棒性。
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　　高超声速滑翔飞行器是一种飞行速度超过５
马赫，具有大升阻比气动外形的无动力飞行器，它

具有高速度、远航程、强机动性等特点。发展高超

声速滑翔飞行器技术对于增强国防实力，维护国

家安全，具有重要的战略意义。

变轨段又称作引入段［１］，是高超声速滑翔飞

行器全程弹道中较为特殊的飞行阶段。该飞行阶

段连接初始再入点和滑翔起点，使得飞行器在满

足热流约束条件的前提下，顺利过渡到滑翔段，起

到初期的调整作用。该阶段飞行高度大，大气密

度小，飞行器控制调整能力较弱，进一步，由于该

飞行阶段所处环境的特殊性，大气密度、气动力参

数偏差往往较大，在大偏差强不确定性条件下的

弹道设计和制导方法研究是飞行器系统设计中的

一大难点。

标准轨迹跟踪制导［２－４］即依赖于标准轨迹，

选择合适的状态反馈量进行控制量调整，实现对

偏差的修正，最终完成标准轨迹跟踪飞行。标准

轨迹可理解为广义的标准轨迹，既包含实际的三

维飞行轨迹［５］，也包含例如 Ｄ－Ｖ［６］、Ｈ－Ｖ［７］等
剖面形式标准轨迹。标准轨迹跟踪制导包括两部

分研究内容：一是标准轨迹的生成；二是跟踪方法

的选择。标准轨迹生成中通常考虑多种约束条

件，寻找某性能指标最优［８］的标准轨迹提供给跟

踪系统，而跟踪系统主要考虑的是快速性和收敛

性。通常采用的标准轨迹跟踪制导方法都是在小

偏差假设条件下进行线性化［９－１０］，利用线性系统

相关理论进行最优化跟踪，包括能量最优、时间最

短等。在众多针对多目标优化跟踪制导方法中，

存在一个共性的问题，即如何选取合适的加权值
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进行能力的合理分配。通常采取人为参数设置的

方式，例如典型的Ｂｒｙｓｏｎ选取原则［１１］；但是，一套

设定好的参数很难适应不同偏差条件下的跟踪制

导需求。如何提高参数选取的自适应能力是设计

的关键性技术问题。

本文提出了一种利用误差反馈进行权值修正

的改进线性二次型调节自适应跟踪制导方法。该

方法以终端能量为优化指标，将状态偏差项以修

正量形式反馈到跟踪制导性能指标权值矩阵中，

通过自适应调整最优跟踪性能指标参数，间接调

节跟踪制导中的增益，从而更好地对状态偏差进

行自适应修正，具有更强的自适应调整能力。

１　运动建模及标准轨迹设计

１．１　运动方程

考虑地球为旋转圆球，无量纲运动方程为：
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（１）
其中：ｒ为飞行器质心距地心的径向距离；θ和 
分别为飞行器所处经度和纬度；Ｖ为相对地速；γ
为航迹倾角，是速度矢量与当地水平面之间的夹

角，在上为正；ψ为航向角，是当地经度线与速度
在水平面上的投影线之间的夹角，顺时针为正；Ｌ
和Ｄ分别为升力加速度和阻力加速度；σ为倾
侧角。

由于运动方程组中各变量值数量级相差较

大，这在进行数值计算时是极其不稳定的因素，因

此，为了提高仿真精度、增强算法收敛性，已将上

述方程组进行归一化处理。

１．２　约束条件

变轨段轨迹设计中需要考虑的约束条件包括

过程约束、终端约束以及控制量约束。

１．２．１　过程约束
考虑到飞行器热防护需求以及自身负载特性

限制，需要对驻点热流密度、动压和过载峰值进行

限制。

Ｑ
·
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０．５Ｖｍ≤Ｑ
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其中：驻点热流密度为变轨段过程约束考虑的主要

项，而动压及过载峰值则通常较小；ＫＱ为常数，其
取值与飞行器相关，现取为５×１０－５；ｍ取３１５。
１．２．２　终端约束

变轨段终端约束条件为满足起滑点要求，即

γ＝０
γ{ ＞０

（３）

由于变轨段终端高度直接影响到后续高超声

速滑翔段条件，因此高度通常也作为滑翔段终端

约束条件之一。

ｈ＝ｈ （４）
其中，ｈ为变轨段终端设计高度值。
１．２．３　控制量约束

倾斜转弯（ＢａｎｋＴｏＴｕｒｎ，ＢＴＴ）模式下滑翔
飞行器控制量为攻角和倾侧角，其幅值及变化率

均应在一定范围内。

α≤ｍａｘ
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α∈［αｍｉｎ，αｍａｘ］

σ∈［σｍｉｎ，σｍａｘ










］

（５）

１．３　标准轨迹设计

如图１所示，变轨段标准轨迹设计即获得合
适的飞行程序角使得飞行器从起始点平缓过渡到

滑翔接口点，且满足过程约束、终端约束及控制量

约束。

图１　变轨段示意图
Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｈａｓｅ

变轨段飞行高度通常在６０～１００ｋｍ，大气密
度稀薄，气动调整能力较弱，不适宜对侧向进行大

范围调整。因此，考虑将该阶段飞行控制模式设

·００１·



　第５期 何睿智，等：高超声速滑翔飞行器变轨段自适应跟踪制导方法

计为定攻角剖面和常值倾侧角控制模式，如图２
所示。

图２　标准轨迹控制量形式
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｖａｒｉａｂｌｅｏｆｓｔａｎｄａｒｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

变轨段控制量选取形式较为简单，但其具体

参数数值需要根据飞行任务进行快速计算，整个

设计计算流程如图３所示。

图３　控制量设计流程图
Ｆｉｇ．３　Ｄｅｓｉｇｎｃｙｃｌｅｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｖａｒｉａｂｌｅ

首先设计攻角剖面，将其选取为速度的分段

线性函数，在高速段采用大攻角飞行，低速段采用

小攻角飞行，以满足热流密度约束条件，保证飞行

过程中热防护系统工作正常。

以终端滑翔起点要求为仿真终止条件，采用

牛顿迭代法对常值倾侧角迭代，获得满足起滑点

终端高度要求的变轨段标准轨迹。

２　自适应最优跟踪制导

２．１　方程线性化

不考虑地球自转，并假设地球为均质圆球，简

化的纵平面动力学方程为：

ｈ
·
＝Ｖｓｉｎγ

Ｖ
·
＝－Ｄ－ｇｓｉｎγ
γ＝［Ｖ／（Ｒｅ＋ｈ）－ｇ／Ｖ］ｃｏｓγ＋Ｌｃｏｓσ

{
／Ｖ

（６）

其中，阻力加速度、升力加速度以及大气密度可分

别表示为：

Ｄ＝ＣＤ
ρＶ２
２ｍＳ

Ｌ＝ＣＬ
ρＶ２
２ｍＳ

ρ＝ρ０ｅ
－ｈ／ｈ













ｓ

（７）

其中，ｈｓ＝７１１０ｍ，ρ０＝１２２５ｋｇ／ｍ
３。

为方便在方程线性化过程中对气动参数导数

的处理，将气动参数 ＣＤ，ＣＬ 拟合为多项式
形式［１１］。

ＣＤ＝ｄ１α
２＋ｄ２α＋ｄ３

ＣＬ＝ｌ１α＋ｌ{
２

（８）

对纵向运动方程在标准轨迹附近线性化。
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ｓ

　　
ＤＶ＝２Ｄ／Ｖ

ＬＶ＝２{ Ｌ／Ｖ
（９）

Ｄα＝（２ｄ１α＋ｄ２）Ｄ／ＣＤ
Ｌα＝ｌ１Ｌ／Ｃ{

Ｌ

（１０）

该线性化过程会引入一定的模型误差，但当

飞行器状态在标准状态附近时，该模型误差为小

量。在后续的跟踪制导中，整个系统为闭环误差

修正系统，可以保证飞行过程状态偏差逐渐收敛

至零。

２．２　线性二次型调节器设计

将高度、速度以及速度倾角构成系统状态列

向量 δｘ＝［δｈ δｖ δγ］Ｔ，控制量为 δｕ＝
［δα δσ］Ｔ，在标准轨迹特征点处，线性化的运动
方程可写为线性时不变系统形式。

δｘ＝Ａδｘ＋Ｂδｕ （１１）
其中

·１０１·
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Ａ＝

０ ｓｉｎγ Ｖｃｏｓγ
－Ｄｈ －ＤＶ －ｇｃｏｓγ

Ａ１ Ａ２ － Ｖ
Ｒ０＋ｈ

－ｇ( )Ｖ ｓｉｎ











γ

（１２）

Ｂ＝

０ ０
－Ｄα ０

Ｌα
Ｖｃｏｓσ －ＬＶｓｉｎ











σ

（１３）

Ａ１＝－
Ｖ

（Ｒ０＋ｈ）
２ｃｏｓγ＋

Ｌｈ
Ｖｃｏｓσ

Ａ２＝
１
Ｒ０＋ｈ

＋ｇ
Ｖ( )２ ｃｏｓγ＋ＶＬＶ－ＬＶ２ ｃｏｓ









 σ
（１４）

为了实现对标准轨迹的跟踪，使 δｘ趋于０，
可以作为线性二次型调节问题（ＬｉｎｅａｒＱｕａｄｒａｔｉｃ
Ｒｅｇｕｌａｔｏｒ，ＬＱＲ）求解，取标准的线性二次型性能
指标为：

　Ｊ（δｕ（·））＝∫
∞

０
（δｘＴＱδｘ＋δｕＴＲδｕ）ｄｔ （１５）

其中，Ｑ和 Ｒ称为性能指标加权阵，为对角阵，其
值的不同将直接影响跟踪系统性能。由表达式可

以直观看出，Ｑ与跟踪精度直接相关，一般来讲取
值越大精度越高；Ｒ与控制量直接相关，取值越大
控制量越省。

δｘＴＱδｘ＝Ｑ１δｈ
２＋Ｑ２δｖ

２＋Ｑ３δγ
２

δｕＴＲδｕ＝Ｑ４δα
２＋Ｑ５δσ{ ２

（１６）

传统的Ｂｒｙｓｏｎ选取原则［１２］为：

Ｑ１δｈ
２
ｍａｘ＝Ｑ２δＶ

２
ｍａｘ＝Ｑ３δθ

２
ｍａｘ＝Ｒ１δα

２
ｍａｘ＝Ｒ２δσ

２
ｍａｘ

（１７）
考虑到这种直接的固定参数选取方式，往往

带来对不同偏差条件的自适应调整能力弱等问

题，为了将权值矩阵的选取直接与期望的直观要

求建立联系，同时考虑适应于不同的偏差条件，将

偏差项以一定的形式进行反馈，提出如式（１８）所
示性能指标加权矩阵形式，以速度项权值 Ｑ２
为例。

Ｑ２＝
ａ＋ δｖ／（δＶｍａｘ）

ｒ

δＶ２ｍａｘ
（１８）

ａ为常值项，通过该常值项的设置，保证跟踪
制导系统的稳定性，即当飞行过程中状态量偏差

δｖ为零时，常值项 ａ的存在，保证线性二次型性
能指标权值矩阵中与 Ｖ相关的对角元素值 Ｑ２非
零。进一步，考虑到δＶｍａｘ为设置的允许误差最大
值，系统状态偏差通常小于该允许值，因此，ａ的
取值范围可取为（０，１］。

δｖ／（δＶｍａｘ）
ｒ为补偿项，其中 δｖ为测量获

得的 状 态 偏 差，δＶｍａｘ为 允 许 误 差。采 用

δｖ／（δＶｍａｘ）
ｒ的形式是为了对相关状态量允许

误差进行归一化。并且，通过对 ｒ的调节，可以适
当调整 δｖ／（δＶｍａｘ）

ｒ项在整个权值Ｑ２中所占的
比例，ｒ可取为分数，增加其可调节性。

类似地，可以对其他权值项进行设置。至此，

线性二次型最优调节问题模型已经建立，根据庞

特里亚金极小值原理可对其进行求解。最优控制

反馈为：

δｕ＝－Ｒ－１ＢＴＰδｘ＝－Ｋδｘ （１９）
其中，Ｋ为最优反馈增益矩阵，Ｐ为式（２０）Ｒｉｃｃａｔｉ
代数方程的解。

ＰＡ＋ＡＴＰ＋Ｑ－ＰＢＲ－１ＢＴＰ＝０ （２０）
获得最优反馈之后，结合参考轨迹的参考控

制量ｕｒｅｆ，二者累加得实际飞行过程中施加的控制
量。

ｕ＝ｕｒｅｆ＋δｕ （２１）

３　仿真计算及结果分析

３．１　仿真条件设置

以高超声速滑翔飞行器ＣＡＶＨ为仿真对象，
其气动参考面积为０４８３９ｍ２，质量为９０７ｋｇ，设
置最大攻角为１５°，最大倾侧角为６０°，初始条件
设置见表１。

表１　仿真初始条件
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

速度／
（ｍ／ｓ）

高度／
ｋｍ

航迹角／
（°）

经度／
（°）

纬度／
（°）

航向角／
（°）

６５００ ７０ ０ ０ ０ ０

终端条件设置为满足起滑要求，即速度倾角

为零且速度倾角变化率大于零。进一步，变轨段

环境因素复杂，且飞行器自身状态偏差较大，主要

考虑的偏差条件包括初始高度偏差、初始速度偏

差、初始速度倾角偏差和大气密度、气动参数

偏差。

制导参数设置为：ａ＝１，ｒ＝１，δｈｍａｘ＝２ｋｍ，
δＶｍａｘ＝１０ｍ／ｓ，δθｍａｘ＝０２°，δαｍａｘ＝５°，δσｍａｘ＝１５°。

３．２　结果及分析

３．２．１　单项拉偏
在单项拉偏的仿真条件下对变轨段自适应跟

踪制导方法正确性进行验证，如图４所示。其中，
实线表示标准状态下飞行弹道，其他６条弹道分
别表示初始高度拉偏 ０６ｋｍ，初始速度拉偏

·２０１·
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３０ｍ／ｓ，初始速度倾角拉偏０１°，升力系数拉偏
３０％，阻力系数拉偏３０％，大气密度拉偏３０％情
况下的变轨段实际弹道。

图４　偏差条件下变轨段弹道
Ｆｉｇ．４　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｈａｓｅｕｎｄｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｓ

改进自适应跟踪制导方法是将偏差量以一定

形式反馈到攻角、倾侧角控制量上，最终完成对偏

差条件的修正。对攻角和倾侧角变化曲线进行记

录，如图５和图６所示。

图５　攻角变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

图６　倾侧角变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｂａｎｋａｎｇｌｅ

从不同偏差条件下变轨段弹道仿真来看，该

改进自适应跟踪制导方法能够实现对初始偏差以

及过程偏差的修正。进一步，整个飞行过程中对

速度倾角偏差、速度偏差和气动偏差较为敏感，为

主要考虑的偏差因素。

３．２．２　自适应制导优势分析
权值自适应修正方法与传统 Ｂｒｙｓｏｎ选取方

法之间的主要差别在于权值矩阵 Ｑ和 Ｒ。传统
方法的权值矩阵主要是凭借经验进行离线选取

的，整个飞行过程为定值；而通过状态误差反馈，

对权值进行在线自适应修正的方法，可以自适应

对偏差较大的状态量进行有针对性的修正。例

如，当速度正向偏差３０ｍ／ｓ，其他状态量均为标
准设计值时，改进方法由于 δＶ／（δＶｍａｘ）

ｒ项的

存在，将自适应调整速度项权值，适当地放宽对速

度倾角的性能限制，由此，有针对性地对偏差较大

的状态量进行制导修正，如图７、图８所示。

图７　速度误差对比分析
Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒａｔｉｏｎｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒ

图８　速度倾角误差对比分析
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒａｔｉｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅｅｒｒｏｒ

仿真结果表明，基于权值矩阵自适应修正的

变轨段跟踪制导方法，可以根据当前状态偏差，自

适应调整不同状态量之间的权值关系，对偏差较

大的状态量进行补偿修正，对偏差较小的状态量

进行适当放宽，其实质为一种飞行器制导修正能

力的在线自适应调整方法。

３．２．３　蒙特卡洛打靶
偏差条件设置和３．２．１节相同，进行２００次

·３０１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３８卷

蒙特卡洛打靶试验，仿真结果如图９所示。

图９　蒙特卡洛打靶结果
Ｆｉｇ．９　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｒｅｓｕｌｔｓ

从仿真结果可以看出，由于变轨段气动调整

能力有限，该改进自适应跟踪制导方法对正向偏

差修正能力强，而对负向偏差修正能力较弱。因

此，在变轨段跟踪制导方案研究中应考虑变轨段

飞行能力，合理设计标准轨迹并给制导系统预留

足够的攻角倾侧角控制余量。

４　结论

高超声速滑翔飞行器变轨段调整能力有限，

对标准轨迹的跟踪制导必须依据合理的准则对有

限能力进行分配。

本文提出的以误差作为反馈量对加权矩阵进

行修正的自适应跟踪制导方法，能够根据实际偏

差情况，自适应调整高度、速度、速度倾角这三个

状态量的加权值，当飞行过程中某一项状态偏差

较大时，相应的权值增加，有意地对该项偏差进行

纠正，实现对标准轨迹的自适应跟踪。该方法相

比于传统的 Ｂｒｙｓｏｎ选取原则来说，具有更好的偏
差修正效果。

后续可进一步对状态误差项的反馈形式进行

探讨，采用比例、微分甚至指数形式的权值矩阵参

数，获得制导指令更加平滑且具备设计者自身偏

好的自适应最优跟踪制导方法。
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