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摘　要：防御方对来袭滑翔再入飞行器进行可达区的预测存在先验信息量不足且时效性要求高等难题。
为此提出一种基于最优化飞行假设的可达区快速预测方法：仅需已知目标当前位置、速度与最大升阻比（可

基于雷达探测数据通过实时弹道估计获得），基于平衡滑翔假设和最大横程的埃格斯解分别获得目标最大纵

程和横程终点坐标，在经纬度二维平面内，可达区即可近似为以两个最大横程终点间线段为短轴、最大纵程

终点到短轴距离为半长轴的半椭圆区域。仿真结果表明，与传统的数值优化方法和常倾侧角方法相比，提出

的方法具有利用先验信息少、精度较高和运算量小的优点，可满足实时性要求。
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　　高超声速滑翔再入飞行器［１－２］（Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ＧｌｉｄｅＲｅｅｎｔｒｙＶｅｈｉｃｌｅ，ＨＧＲＶ）的可达区是指在某
些约束条件下，飞行器在地球表面上可达范围的

边界曲线［３］。可达区作为飞行器纵横向机动能

力和打击区域的反映，其计算具有重要意义。

可达区计算的内容包括两个方面，一是最大

横程的计算方法，二是边界的获取方式。其中前

者的关键是获得倾侧角的变化规律，目前有三种

方法：①通过伪谱［４－５］或粒子群［６］等数值优化方

法获得倾侧角的变化规律；②利用最优化原理［７］

或再入走廊边界［８］推出倾侧角的控制律表达式；

③将倾侧角设置为常值［９］。这三种方法的精度、

运算量和依赖的先验信息量是逐渐减小的。可达

区边界的获取目前有两种方法：①遍历法，即通过
计算不同纵程或倾侧角条件下的最大横程弹道，

将末段点连接构成边界；②椭圆近似法，即将可达
区近似为椭圆形，利用最大纵程和最大横程三个

末端点计算椭圆参数形成边界［１０］。相比之下遍

历法计算的边界与实际更为符合，但带来的问题

是运算量急剧增加。

传统的可达区计算方法通常为上述方法的不

同组合，在计算精度和运算量上具有较大差异，但

均是从飞行器设计方的角度，即在已知详细的参

数和约束条件下进行构建，重视准确性而忽略时
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效性，通常用于飞行器的弹道设计与性能分析。

然而对于防御方，对来袭的 ＨＧＲＶ进行预警和威
胁评估也需要对其可达区进行预测，而传统的可

达区计算方法不太适用，原因为：一方面，此时

ＨＧＲＶ作为非合作目标，相关参数和约束是未知
的；另一方面，可达区计算作为针对 ＨＧＲＶ的“预
警—探测—预判—拦截”中重要一环，要求需具

有准实时性，传统方法具有依赖先验信息偏多、耗

时较长的缺陷。

本文在仅已知目标当前时刻的位置、速度和

最大升阻比参数（可基于雷达探测数据通过实时

弹道估计获得）条件下，对文献［１１］中的倾侧角
最优控制律进行简化和改进，并引入平衡滑翔和

最大升阻比滑翔假设，建立简化的飞行程序控制

模型，分别通过一次数值积分获得最大纵程和横

程弹道，基于椭圆近似法利用三个末端点构建可

达区椭圆边界，以实现对可达区的准实时计算。

１　弹道计算方程的简化

ＨＧＲＶ的三自由度弹道计算方程通常如式（１）
所示。

ｒ＝ＶｓｉｎΘ

λ·＝ＶｃｏｓΘｓｉｎσｒｃｏｓ

·＝ＶｃｏｓΘｃｏｓσｒ

Ｖ·＝－Ｄｍ－ｇｓｉｎΘ－ω
２
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　　ｃｏｓ２ｓｉｎΘ）
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Ｖ ＋
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ＶｃｏｓΘ
ｒ
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２
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＋

　　
２ωｅ
ｃｏｓΘ
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
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



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（１）

式中：ｒ为地心距；λ为地心经度；为地心纬度；Ｖ
为飞行器相对地球速度；Θ为当地速度倾角；σ为
航迹偏航角；ωｅ为地球自转角速率；ｍ为 ＨＧＲＶ

质量；ｇ＝μ
ｒ２
为引力加速度（μ为地心引力常数）；

Ｄ和Ｌ分别为气动阻力和升力（标量），大小与攻
角有关；ν为倾侧角。

当飞行器飞至中末段或飞行器升阻比有限，

而使得剩余飞行时间较短时，可以忽略地球自转，

式（１）可简化为
ｒ＝ＶｓｉｎΘ

λ·＝ＶｃｏｓΘｓｉｎσｒｃｏｓ

·＝ＶｃｏｓΘｃｏｓσｒ

Ｖ·＝－Ｄｍ－ｇｓｉｎΘ

Θ·＝ＬｍＶｃｏｓν－ｇ
ｃｏｓΘ
Ｖ ＋ＶｃｏｓΘｒ

σ＝－ＬｍＶｓｉｎν＋
ＶｔａｎｃｏｓΘｓｉｎσ
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



ｒ

（２）

２　基于最大升阻比平衡滑翔的最大纵程

飞行器最大纵程的计算可以利用三个条件：

①倾侧角ν＝０，即飞行器在纵向平面运动，不进
行横向滚转机动；②平衡滑翔（ＥｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍＧｌｉｄｅ，
ＥＧ）假设，弹道平稳便于控制，且过程约束容易满
足；③最大升阻比滑翔的近似最优性，与最大纵程
优化结果误差小于２％。

平衡滑翔［１２］是指飞行器升力与重力达到某

种平衡，从而实现平稳滑翔的状态，其优点是利用

该假设可显著降低弹道计算的复杂度，提高运算

速度，且计算所得的弹道通常满足飞行过程中的

动压、热流和过载等约束条件，经常用于再入飞行

器滑翔弹道的设计与分析。

平衡滑翔的条件为

ｄΘ
ｄｔ＝０

Θ≈
{ ０

（３）

对于最大纵程，ν＝０，并综合式（２）和式（３）可得
平衡滑翔条件下的升力表达式为

Θ·＝０
ν{ ＝０Ｌ＝ｍ ｇ－Ｖ

２( )ｒｃｏｓΘ （４）

可以看出，平衡滑翔条件下的升力随着目标

的速度、高度和速度倾角变化而变化，但不一定与

最大升阻比对应的升力相等，说明平衡滑翔条件

可使弹道较为平稳，但射程不一定最大。为获得

最大纵程，本文提出一种“最大升阻比平衡滑翔”

的虚拟状态，该状态的升力由平衡滑翔条件计算，

而气动阻力则由升力和最大升阻比常数表示

Ｄｍｉｎ＝
Ｌ
Ｋｍａｘ
＜ＬＫ （５）

由于 Ｋｍａｘ为目标升阻比的极大值，因此 Ｄｍｉｎ
为实际气动阻力的极小值，“最大升阻比平衡滑

·２·
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翔”的本质就是恒定气动阻力极小值条件下的平

衡滑翔，从而融合平衡滑翔和最大升阻比滑翔的

优势，达到既满足过程约束又近似最大纵程的

目的。

将式（５）代入式（２）可得

Ｖ·＝－
Ｄｍｉｎ
ｍ －ｇｓｉｎΘ＝－

（ｇｒ－Ｖ２）ｃｏｓΘ
ｒＫｍａｘ

－ｇｓｉｎΘ

（６）
将式（４）和式（６）代入式（２），可得基于最大

升阻比平衡滑翔条件下的最大纵程简化计算的积

分方程

ｄｒ
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ｄ
ｄｔ＝

ＶｃｏｓΘｃｏｓσ
ｒ

ｄλ
ｄｔ＝

ＶｃｏｓΘｓｉｎσ
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ｄＶ
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－ｇｓｉｎΘ

ｄΘ
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ｄσ
ｄｔ＝
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













ｒ

（７）

可以看出，“最大升阻比平衡滑翔”状态的另

一个优势为弹道计算所依赖的先验信息显著减

少，方程中仅有一个未知参数即最大升阻比。如

式（８）所示，升阻比是升力系数ＣＬ与阻力系数ＣＤ
的比值，也等价为升力加速度 ａＬ与阻力加速度

ａＤ的比值。通过对目标探测数据进行滤波
［１３］，

获得探测弧段内的气动力加速度估值序列｛^ａＬ，
ａ^Ｄ｝，进而构造目标的升阻比估值序列。考虑目
标通常近似最大升阻比滑翔飞行，选取序列中的

极大值作为最大升阻比。

Ｋ＝
ＣＬ
ＣＤ
＝
ＣＬＳｑ／ｍ
ＣＤＳｑ／ｍ

＝
ａＬ
ａＤ

Ｋ＾ｍａｘ＝ｍａｘ
ａ^Ｌ
ａ^( )
Ｄ １
，
ａ^Ｌ
ａ^( )
Ｄ ２
，…，

ａ^Ｌ
ａ^( )
Ｄ

{ }{
ｋ

（８）
式中，Ｓ和ｑ分别为目标的截面积和动压。

给定某一终端速度约束 Ｖｆ，便可以利用
式（７）通过数值积分算法计算获得最大纵程的终
点坐标（λ１，１）。

３　基于最优解拟合公式的最大横程计算

基于最优化原理，文献［１１］推导出横程的埃
格斯公式

＝
π２Ｋ２ｍａｘ
４８

１－
３Ｋ２ｍａｘｃｏｓ

２ν
２π２ ∑

∞

ｎ＝１

１

ｎ２ ｎ２＋
Ｋ２ｍａｘｃｏｓ

２ν( )






４
ｓｉｎ（２ν）

（９）
可以看出，横程仅为最大升阻比Ｋｍａｘ和倾侧角ν的
函数，如果忽略掉级数项，使横程取得极大值的倾

侧角为ν＝４５°，这也是工程中常用 ν＝４５°的常值
倾侧角控制来获得近似最大横程的原因。当最大

升阻比较大时，忽略级数项会带来较大误差，实际上

最优的倾侧角控制律中，倾侧角是时变的，且与最大

升阻比有关。此时最优倾侧角的计算公式可表示为

ν＝１２ｅ
Ｋｍａｘ
５ ａｒｃｔａｎ

ｃｏｓβＣ
ｔａｎ（σ－σ０( )） （１０）

式中：βＣ为横程角，初始为０，随着横程增加而增
大；σ－σ０表征速度矢量与飞行纵向平面的夹角，
初始为０，逐渐增加至约９０°。整体来看，倾侧角
随着速度矢量与纵向平面夹角的增加而减小，且在

速度矢量与纵向平面垂直前减小至０，防止航程回
旋而导致横程减小。而最大升阻比则决定了初始

倾侧角的大小，最大升阻比越大，初始倾侧角也越

大，说明飞行器用于横向机动的偏转能力越大。

当倾侧角不为０时，将平衡滑翔约束式（３）
代入式（２）可得此时的升力表达式

Θ·＝０Ｌ＝ｍｃｏｓΘｃｏｓν
ｇ－Ｖ

２( )ｒ （１１）

式（１１）中，由于法向过载约束 Ｌ
ｍｇ０
≤ｎｙ，ｍａｘ，倾侧角

需进行限幅

　Ｌ≈
ｍｇ０
ｃｏｓν≤

ｍｇ０ｎｙ，ｍａｘν≤ａｒｃｃｏｓ
１
ｎｙ，( )
ｍａｘ

（１２）

仍然基于“最大升阻比平衡滑翔”，可得倾侧

角不为０时气动阻力用最大升阻比表示的表达式

Ｄ＝ｍ（ｇｒ－Ｖ
２）ｃｏｓΘ

ｒＫｍａｘｃｏｓν
（１３）

将式（１１）和式（１３）代入式（２）可得最大横
程计算的积分方程

ｄｒ
ｄｔ＝ＶｓｉｎΘ

ｄ
ｄｔ＝

ＶｃｏｓΘｃｏｓσ
ｒ

ｄλ
ｄｔ＝

ＶｃｏｓΘｓｉｎσ
ｒｃｏｓ

ｄＶ
ｄｔ＝－

（ｇｒ－Ｖ２）ｃｏｓΘ
ｒＫｍａｘｃｏｓν

－ｇｓｉｎΘ

ｄΘ
ｄｔ＝０

ｄσ
ｄｔ＝－

ｇ
Ｖ－

Ｖ( )ｒｃｏｓΘｔａｎν＋ＶｔａｎｃｏｓΘｓｉｎσ





















ｒ
（１４）
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式（１０）和式（１４）构成了闭合的最大横程弹
道计算方程，方程中仍只有一个未知参数即最大

升阻比，采用数值积分算法，即可分别计算左向和

右向两条最大横程弹道，弹道终点坐标分别为

（λ２，２）和（λ３，３）。

４　可达区椭圆计算

根据球面几何，已知球面上三点计算球面上

的椭圆区域是非常复杂的，考虑到本文研究的飞

行器可达区域远小于轨道飞行器的可达区，因此

假设飞行器的可达区近似在以落点为中心、经度

轴为横轴、纬度轴为纵轴的二维平面区域。

在该经纬度二维平面内，定义可达区为以

（λ２，２）和（λ３，３）间的线段为短轴、（λ１，１）到
（λ２，２）和（λ３，３）连线中点的距离为半长轴的
半椭圆区域。

椭圆中心的坐标为

λ０＝
λ２＋λ３
２

０＝
２＋３{
２

（１５）

椭圆的长半轴和短半轴为

ａ＝ （λ０－λ１）
２＋（０－１）槡

２

ｂ＝ （λ０－λ２）
２＋（０－２）槡

{ ２
（１６）

该椭圆相当于坐标在原点的标准椭圆先旋转

Φ角度，然后再将中心平移至（λ０，０）。Φ的计
算公式为

Φ＝ａｒｃｔａｎ
１－０
λ１－λ０

（１７）

可达区椭圆满足公式

　
［（λ－λ０）ｃｏｓΦ＋（－０）ｓｉｎΦ］

２

ａ２
＋

　
［－（λ－λ０）ｓｉｎΦ＋（－０）ｃｏｓΦ］

２

ｂ２
＝１ （１８）

５　仿真分析

假设地面雷达对某来袭 ＨＧＲＶ进行一段稳
定跟踪后，通过滤波和实时弹道估计，获得其当前

状态参数估计值如表１所示。
首先将当前状态参数估计转化为本文算法所

需的初值，即

［ｒ，，λ，Ｖ，Θ，σ］＝ｆ（［Ｘ，Ｙ，Ｚ，ＶＸ，ＶＹ，ＶＺ］）

（１９）
利用式（７）和式（１４）进行数值积分，根据目

标打击通常对终端速度的要求，定 Ｖｆ＝１８００ｍ／ｓ
为积分终止条件，便可获得纵程终点坐标和两个

横程终点坐标，进而计算可达区椭圆，本文算法计

算的ＨＧＲＶ最大纵程、横程以及可达区椭圆结果
如表２和图１所示。

表１　目标当前时刻状态参数估计值
Ｔａｂ．１　Ｓｔａｔｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｔａｒｇｅｔａｔｃｕｒｒｅｎｔｔｉｍｅ

　 参数名称 　　　数值

时间／ｓ １６２．７００

地固系位置Ｘ／ｍ ６２３０９２８．８００

地固系位置Ｙ／ｍ １４８６８１７．６００

地固系位置Ｚ／ｍ ７７７２４９．７３０

地固系速度ＶＸ／（ｍ／ｓ） －９８２．５０２

地固系速度ＶＹ／（ｍ／ｓ） ３１０５．９５０

地固系速度ＶＺ／（ｍ／ｓ） １８３４．０６０

最大升阻比 ３

表２　可达区椭圆参数
Ｔａｂ．２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｆｏｏｔｐｒｉｎｔｅｌｌｉｐｓｅ

单位：（°）

　　参数名称 数值

最大纵程终点经度λ１ ２９．２４６５

最大纵程终点纬度１ １５．２７３０

最大横程终点１经度λ２ １８．９１６１

最大横程终点１纬度２ １６．８９５１

最大横程终点２经度λ３ ２４．８０３７

最大横程终点２纬度３ ６．２１０９

可达区椭圆中心经度λ０ ２１．８５９９

可达区椭圆中心纬度０ １１．５５３０

可达区椭圆长半轴ａ ８．２７０５

可达区椭圆短半轴ｂ ６．０９９５

可达区椭圆倾斜角Φ ２６．７３０３

从结果可以看出，对于本文算例中的 ＨＧＲＶ
（初始速度约为３８００ｍ／ｓ，最大升阻比为３），其
最大纵程约１９６０ｋｍ，最大横程约为６５０ｋｍ，可
达区面积（椭圆的前半段）仍可达９×１０５ｋｍ２。

为检验本文算法的准确性和有效性，分别采

用工程中常用的数值优化方法和常倾侧角方

法［１４］计算可达区进行比较。其中，数值优化方法

计算精度高（但需要利用目标充分的总体参数信

息），可作为结果准确度验证的依据。

数值优化方法参数设置：目标质量、几何和气动

参数参考文献［１４］，最大动压约束为１８×１０５Ｐａ，
最大法向过载约束为６，最大驻点热流密度约束

·４·
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图１　最大纵程和横程地面航迹与可达区椭圆边界
Ｆｉｇ．１　Ｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｏｆｍａｘｉｍｕｍｄｏｗｎｒａｎｇｅａｎｄ
ｃｒｏｓｓｒａｎｇｅａｎｄｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｂｏｕｎｄａｒｙｏｆｆｏｏｔｐｒｉｎｔ

为６×１０５Ｗ／ｍ２。攻角最大值为３０°，倾侧角最大
值为８５°，分别计算最大纵程、纵程为最大纵程的
０９、０８、０７、０６、０５和０４倍条件下的最大横
程共１３条优化弹道，对应终点连接构成数值优化
方法计算的可达区边界。

常倾侧角方法参数设置：攻角采用给定的标

称攻角曲线，分别计算倾侧角为０°、１５°、２５°、３５°、
４５°、５５°和６５°的１３条弹道，对应终点连接构成常
倾侧角方法计算的可达区边界。

将三种方法计算的可达区边界进行比较，如

图２所示。

图２　三种方法计算的可达区边界
Ｆｉｇ．２　Ｆｏｏｔｐｒｉｎｔｂｏｕｎｄａｒｉｅｓｂｙｔｈｒｅｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

通过比较可以看出，本文算法计算的最大纵

程和横程与优化结果相近（最大纵程误差约

１９％，最大横程误差约３％），可达区边界的椭圆
形近似较为合理，可达区椭圆边界几乎与优化的

可达区边界重合，由此本文算法的准确性和有效

性得到验证。本文算法结果接近了满足过程约束

的数值优化结果，这是因为：①最大升阻比滑翔的
假设保证其最大射程的近似最优性；②平衡滑翔
的假设则保证了所算弹道通常满足过程约束。通

过比较本文和数值优化方法计算的最大横程对应

的倾侧角变化规律（如图３所示）可以看出，本文
构造的倾侧角变化曲线在动压较大的滑翔段基本

逼近了数值优化结果，也侧面验证了本文计算结

果的近似最优性。

图３　最大横程对应的倾侧角变化曲线
Ｆｉｇ．３　Ｂａｎｋａｎｇｌｅｃｕｒｖｅｓｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ

ｍａｘｉｍｕｍｃｒｏｓｓｒａｎｇｅ

相比之下，常倾侧角方法计算的可达区边界

虽在面积和形状上与其他两种结果相近，但存在

向初始点方向的整体性偏移，这说明：①常倾侧角
４５°的控制律确实可以近似获得最大横程，具有较
高的工程应用价值；②攻角采用标称曲线，纵程没
有优化，导致其射程偏小，造成了可达区边界的整

体性前移。

在相同软硬件环境（Ｃｏｒｅｉ７双核处理器，
ＭＡＴＬＡＢ２０１６软件）下，对三种算法耗时进行测
量，结果为：数值优化方法约２３１ｓ，常倾侧角方法
约１０４ｓ，本文算法０２４ｓ。可以看出，数值优化
方法耗时最长，且依赖目标的先验信息量较大，不

太适用于防御方的目标实时预警；常倾侧角方法

和本文方法由于不需要优化迭代，耗时较短，但由

于常倾侧角方法计算弹道条数较多，因此其耗时

略大于本文方法。

本文算法依赖较少的目标先验信息，且具有

较高的运算精度和速度，可对 ＨＧＲＶ类目标进行
准实时连续的可达区预测，适用于防御方针对

ＨＧＲＶ类目标的实时预警。随着 ＨＧＲＶ飞行速
度的逐渐减小，所计算的可达区椭圆边界精度会

逐渐提高，可达区面积逐渐收缩，为目标威胁评估

和防御决策提供的信息也更为准确。另外，可达

·５·
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区椭圆边界计算的准确程度也强依赖于前期对

ＨＧＲＶ状态参数和气动参数估计的准确程度。

６　结论

本文基于平衡滑翔和最优化飞行准则，在获

得有限的ＨＧＲＶ弹道估计参数（基于雷达探测数
据通过实时弹道估计获得目标当前时刻的位置、

速度和最大升阻比参数）条件下，提出了一种适

用于防御方进行 ＨＧＲＶ类目标预警的可达区边
界快速计算方法。仿真结果表明，与传统方法相

比，本文方法具有利用先验信息少、精度较高和运

算量小的优点，可以满足实时性需求，可为针对

ＨＧＲＶ类目标的威胁判断和防御决策提供有效的
数据支持。
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