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高超声速飞行器再入滑翔段在线制导
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摘　　　要：针对高超声速飞行器再入滑翔段制导问题，提出一种基于粒子群优化-鲸鱼算法的

在线制导策略。考虑其约束模型与交班条件，建立了过程约束与终端约束模型。为缩短轨迹生成时

间，减少算法计算量，设计了一种能自动满足终端高度、路径角、航程约束的高度-剩余航程飞行剖

面。基于阻力系数为常值的前提下，推导了满足航程约束的速度数值解。利用上述模型，设计了一

种三参数寻优模型，实现对终端条件的控制。为优化过程约束，提出结合鲸鱼算法和粒子群优化算

法的改进鲸鱼算法，克服了粒子群算法易早熟收敛的缺点，提高了求解效率，满足了飞行过程中热

流率最小的目标。而后通过将航迹分段的方法，提出一种基于中间点的在线制导方法，对纵向剖面

进行在线更新，从而满足终端约束。仿真结果表明，所提方法能高效率的求解最优飞行轨迹。
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现代防空反导系统在不断健全，已经具备全天

域、多维度、平台化、体系化的特点。防御手段也

从动能直接碰撞式杀伤发展为激光、高功率微波等

杀伤。因此，传统的弹道导弹已经无法对具有强大

防御能力的目标实施有效打击。高超声速滑翔飞

行器 (hypersonic glide vehicles，HGV)具有飞行速度

快、突防能力强、飞行航程远等一系列特点，成为

各军事大国的重点研究方向。美国通过开展 X-
51A等验证项目，在超燃冲压发动机等关键领域取

得了重大进展。俄罗斯的“匕首”、“先锋”、“锆

石”等高超声速导弹的研制成功，也使其技术取得

重大突破[1-3]。

再入滑翔段是实现高超声速飞行器精确抵达

目标的关键阶段。再入滑翔段可分为 3段，分别为

初始下降段、滑翔段及末端能量管理端（terminal
area  energy  management  phase,  TAEM）段。而要使

HGV精确抵达目标，必须要求 HGV在滑翔段向末

端能量管理段准确交班，满足 TAEM段的各项状态

约束 [4]。为满足交班约束，需要优化飞行器再入轨

迹。国内外学者对此理论已开展了大量研究。Elnagar[5]

和呼卫军 [6] 等利用伪谱法将 HGV再入段轨迹优化

问题转化为最优控制的问题进行求解；王涛等 [7] 用

预测校正制导法加模糊控制的方法，实现了低负载

的制导计算；刘欣等 [8] 将高度与速度相关联，设计

了基于高度-速度剖面的再入轨迹；伍元培等[9] 研究

了高超声速飞行器避障问题，提出一种基于深度神

经网络的实时轨迹优化方法；冯林爽等[10] 利用基于

粒子群优化（particle swarm optimization, PSO）算法

和序列二次规划的混合优化算法，在快速轨迹优化

的同时提高最优轨迹的质量。

飞行器要安全进入 TAEM段交接窗口，就必须

能够应对各种突发态势，这就要求算法能实时生成

滑翔段最优轨迹，使该轨迹能满足过程约束来保证

飞行器的安全、满足终端约束保证顺利转换到
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TAME段。这对算法的搜索效率、快速收敛性都提

出很高的要求。在现代群体智能优化算法中，将动

物种群的行为映射为粒子的动作，较传统算法有简

单易实现、高效率的特点 [11]，如 PSO算法、鲸鱼优

化算法 [12-13]（whale  optimization  algorithm,  WOA）等 ，

已经在轨迹优化、图像处理[14]、特征选择[15] 等问题

展现了其优越性。周宏宇等[16] 对粒子群进化进行了

3次修改，提高了算法的搜索能力，在再入轨迹生成

的问题上实现了与伪谱法相当的优化效果；李振华

等 [17] 提出一种新的随机梯度 PSO算法，将梯度搜

索的高效性和粒子群搜索的随机相结合，实现高超

声速飞行器再入轨迹的快速优化，并且在优化速

度、稳定性等方面均优于经典方法；徐慧等 [18] 设计

了一种基于 WOA的高超声速飞行器轨迹优化

算法，实现了全程红外辐射最小的再入轨迹优化

任务。

本文为解决上述滑翔段终端高度、航程、路径

角航向角约束，设计了一种高度与剩余航程为多项

式函数关系的纵向飞行剖面。为满足终端速度约

束，本文推导出了速度与剩余航程的函数解析表达

式，为修正航向偏差，本文通过控制倾侧角的变化

实现横向轨迹优化。设计的倾侧角控制算法可以

追踪航向角偏差，在满足过程约束的同时，简化控

制器设计。而后，利用本文提出的纵向剖面，能够

用 3个参数控制轨迹形状，将本问题转化为参数寻

优问题。最后，提出一种基于 WOA与 PSO算法的

PSO-WOA，能够克服 PSO算法与 WOA的缺点，尤

其是 PSO算法易早熟收敛、陷入局部最优的缺点，

提高了搜索效率，缩短轨迹优化时间。 

1　高超声速飞行器再入段模型建立
 

1.1　飞行器动力学模型

将飞行器简化为质点，视地球为标准圆球并忽

略地球自转，建立高超声速飞行器再入段动力学模

型[19-21]：

dV
dt
= −D−gsinγ

dγ
dt
=

1
V

[
Lcosσ+

(
V2

r
−g

)
cosγ

]
dψ
dt
=

1
V

(
Lsinσ
cosγ

+
V2

r
cosγ sinψ tanϕ

)
dr
dt
= V sinγ

dθ
dt
=

V cosγ sinψ
r cosϕ

dϕ
dt
=

V cosγcosψ
r

（1）

γ ψ σ式中：V 为速度； 为路径角； 为航向角； 为倾侧

θ ϕ角；r 为地心距； 为经度； 为纬度；D 为阻力加速

度；L 为升力加速度；g 为重力加速度。

D 和 L 计算式如下：
L =

ρV2S CL(α,Ma)
2m

D =
ρV2S CD(α,Ma)

2m

（2）

CL CD S

ρ

ρ = ρ0e−βh ρ0

式中： 为升力系数； 为阻力系数； 为飞行器特

征面积；α 为迎角；Ma 为马赫数； 为大气密度，采

用指数模型 [22] 进行计算，即 ， 为海平面

大气密度，β=1/hs，hs 为标高。

气动系数模型采用与迎角和马赫数相关的双

变量二次模型[23]：{
CL = a0+a1 Ma+a2 Ma2+a3α+a4α

2

CD = b0+b1 Ma+b2 Ma2+b3α+b4α
2 （3）


[a0,a1,a2,a3,a4]T = [0.111 39,−0.019 871,

0.000 416 1,2.299 1,1.229 2]T

[b0,b1,b2,b3,b4]T = [0.236 42,−0.0242 1,
0.000 708 9,−0.174 81,2.725 1]T

（4）

 

1.2　约束条件

为使飞行器安全到达目标，避免任务失败，在

飞行过程中加入热流率、动压、过载 3种过程约束：
Q̇ = kQ

√
ρV3.15 ⩽ Q̇max

q =
1
2
ρV2 ⩽ qmax

nL =
√

L2+D2 ⩽ nLmax

（5）

kQ Q̇max qmax

nmax

式中： 为热流系数； 为最大热流率； 为最

大动压； 为最大法向过载。

为顺利向末端能量管理段交班，将终端约束设

置为
Vf = Ve

γf = γe

hf = he

RLf = RLe

（6）

式中：下标 f表示飞行器的实际终端状态；下标 e表
示期望状态。 

2　飞行器弹道设计
 

2.1　纵向剖面设计

将飞行高度与剩余航程设计为高阶多项式函

数关系：

h = b ln f (RL) = b ln
n∑

i=1

(aiRi−1
L ) （7）

ai b b = −1/β RL式中： 为相关系数； 为常数，本文取 ；

为剩余航程，其定义为当前位置到目标点的地面投

影距离。
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f (RL)由式 (7)仅对 求导可得

f ′(RL) =
n∑

i=2

(i−1)aiRi−2
L （8）

f ′′(RL) =
n∑

i=3

(i−2)(i−1)aiRi−3
L （9）

RL由于 定义为当前位置到目标点的地面投影

距离，故有

dRL

dt
= −V cosγcosη （10）

η ψe

ψe η

式中： 为航向角偏差； 为当前点指向目标点的期

望航向角。 和 表达式分别为ψe=arccos
(

sinϕe− sinϕcosν
cosϕsinν

)
v=arccos(sinϕe sinϕ+ cosϕcosϕe cos(θe− θ))

（11）

η = ψe−ψ （12）

根据式 (1)和式 (10)可得

dh
dRL
=

dr
dRL
= − tanγ

cosη
（13）

d2h
dR2

L
=
ψ̇RL sinγ sinη
cosγcos2η

− γ̇RL

cosζcos2γ
（14）

k = d2h
/
dR2

L ψ̇RL γ̇RL令 ，由式 (1)可求得 、 ，将其

代入式 (14)中，可得

L = f (k,V,σ,γ,η,h,ψ,ϕ) （15）

由式 (15)可知，升力可以由 k 和飞行器当前状

态量得出，再由式 (2)中升力加速度计算式，即可用

升力解析求得升力系数，进而求得迎角。

RL ai RL

因此，为确定纵向飞行剖面，需求出 k，即式 (9)
中的 和相关系数 。 表达式为

RL = vRe （16）

Re式中： 为地球半径；v 的值由式 (11)得出。

n = 6 ai本文取 ，则需要利用 6个方程来求解 。

由式 (7)、式 (8)和式 (13)，代入初始条件与终端条

件可得h0/b = ln f (RL0)

− tanγ0

bcosη0
=

f ′(RL0)
f (RL0)

（17）

he/b = ln f (RLe)

− tanγe
bcosηe

=
f ′(RLe)
f (RLe)

（18）

ai

结合式 (17)和式 (18)，可以构建 4个方程，因

此，还需构建 2个方程来求解 。由式 (7)，将总剩

余航程等分为 3部分，其对应的高度为待定值，即

RLi = RL0− (RL0−RLe)i/3 i = 1,2 （19）{
h1 = b ln f (RL1)

h2 = b ln f (RL2)
（20）

c0 =
tanγ0

bcosη0
ce =

tanγe
bcosηe

令 ， ，整理式 (8)～式 (18)

可得

C =



R6
L0 R5

L0 · · · 1
R6
L1 R5

L1 · · · 1
R6
L2 R5

L2 · · · 1
R6
Le R5

L0 · · · 1
c0R6

E +6R5
L0 c0R5

L0+5R4
L0 · · · c0

ceR6
Le+6R5

Le ceR5
Le+5R4

Le · · · ce

 （21）

B = [eh0/b,eh1/b,eh2/b,ehe/b, 0, 0]T （22）

X= [a6,a5,a4,a3,a2,a1]T令 ，可得

X = C−1 B （23）

[h1,h2]对于每组 ，都对应着一种纵向飞行剖

面。因此，本文方法将轨迹优化问题转化为参数寻

优问题。 

2.2　横向剖面设计

η

为保证顺利到达目标点，满足剩余航程约束，

同时修正航向角偏差，本文设计了追踪航向角偏差

的倾侧角控制算法：

σi =


(1− e−kt)(σmaxη/ηmax) |σi−1| ⩽ σmax

σmax σi−1 > σmax

−σmax σi−1 < −σmax

（24）

σi σi−1

s = |σ̇set/σmax|
σ̇set > 0 σmax > 0

式中： 为当前时刻倾侧角； 为上一时刻倾侧

角； 为常数。其中，倾侧角变化率设定

值 ，倾侧角最大值 。

由式 (24)可得

|σ̇i| ⩽ s
|η|σmax

ηmax
⩽ σ̇set （25）

σ̇set

σ̇set

由此，本文方法通过控制 来控制倾侧角变

化率，进而满足过程约束与终端航程约束，避免在

倾侧角变化率较大时，使动压、热流、过载超出安

全范围；在倾侧角变化率过小时，使飞行器转弯过

慢而错过目标点。只要找到合适的 ，就可以保

证飞行器既能快速的转弯到期望方向，满足剩余航

程约束及过程约束。另外，倾侧角可导也使控制系

统的设计更为简便。 

2.3　优化参数设计

根据 2.1节和 2.2节设计的纵向剖面与横向剖

面，本文的设计变量为

O = [h1,h2, σ̇set]T （26）

将性能指标选取为

fobj =
min(Q̇)

Q̇max
（27）

此性能指标意义为，在设计变量所确定的轨迹

中，使热流率的最大值尽量小。该指标既能使热流

率达到最小的目标，也可使动压、过载、热流率的

变化更加平缓，有利于满足过程约束。 
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3　改进的鲸鱼优化算法
 

3.1　鲸鱼优化算法

WOA将每个粒子视作鲸鱼 [24]，粒子的移动规

律对应着鲸鱼的狩猎策略，分别为：包围猎物，螺旋

更新位置，搜索猎物。

1） 包围猎物。发现当前最优解，各粒子向当前

最优解对应的粒子前进：

D = |CX∗(t)−X(t)| （28）

X(t+1) = X∗(t)−AD （29）

X∗(t) X(t)式中：t 为迭代次数； 为当前最优解； 为当前

粒子位置；D 为步长；A 和 C 计算如下：{
A = 2ar−a
C = 2r

（30）

[0,1] a其中：a 为收敛因子；r 为 中的随机变量。 表

达式为

a = 2− 2t
tMaxIter

（31）

t tMaxIter

a

其中： 为当前迭代次数； 为最大迭代次数。随

着迭代次数的增加， 逐渐收敛到 0，增强其局部挖

掘能力。

|A| ⩽ 12） 螺旋更新位置。在 时，鲸鱼找到猎

物，部分会接近包围猎物，部分会绕猎物螺旋运动，

将其轨迹抽象为粒子的位置更新，其数学模型为

X(t+1) =
{

X∗(t)−AD p < 0.5
eblDcos(2πl)+X∗(t) p ⩾ 0.5

（32）

p [0,1] [−1,1]式中：b 为常数； 为 之间的随机数； l 为
之间的随机数。

|A| > 13） 搜索猎物。在 时，粒子将进行全局搜

索，其模型如下：

X(t+1) = Xrand−A |CXrand−X(t)| （33）

Xrand式中： 为随机粒子位置变量，粒子在全局进行

随机搜索。

|A|
综上，WOA先生成一组随机粒子，将其最优解

对应的粒子设为目前最优解，而后根据 的大小来

判断进行全局搜索或局部开发。 

3.2　基于粒子群算法的改进鲸鱼优化算法

|A| |A| a

由 WOA可知，粒子进行全局搜索还是局部开

发取决于 值，而 值又由参数 决定，故首先对

式 (31)进行改进：

a = 2cos
(
π
2
· t

tMaxIter

)
（34）

a a利用余弦函数来控制 的变化，在前期 的变化

率小，有利于避免算法早熟，增强全局搜索能力，后

a期 的变化率大，增强局部开发能力。

WOA有粒子随机性强、收敛速度快、算法鲁

棒性强等优点，但是仍有缺陷，如对全局搜索不够，

对初始种群的依赖性高，最优解精度低等。而 PSO
算法具有全局搜索能力强，收敛精度高的特点。因

此，本文将 PSO算法与改进 WOA融合，结合两者

的优点，同时提高全局搜索和局部开发能力。

N

d ∈ [1,D]

1） PSO算法。对于每个粒子，赋予其位置和速

度，每个位置代表一个可能解，速度则决定下次粒

子移动到的位置，设其种群数量为 ，维度为 D，粒

子 i 的当前维度 ，PSO算法如下：

vd
i (t+1) = ω(t)vd

i (t)+ c1r1

(
pd

i (t)− xe
i (t)

)
+

c2r2

(
gd(t)− xd

i (t)
)

（35）

xd
i (t+1) = xd

i (t)+ vd
i (t+1) （36）

i = [1,2, · · ·,N] d = [1,2, · · ·,D] ω(t)

c1 = c2 = 2 r1、r2 [0,1]

i pd
i (t)

gd(t) pd
i (t) gd(t)

式中： ， ； 为惯性权

重；速率因子 ； 分别为 内的随机

数。粒子 当前最佳位置为 ，种群目前全局最优

位置为 。 和 分别通过式 (37)和式 (38)

得到：

pd
i (t+1)=

{
pi(t) Obj (xi(t+1)) ⩾ Obj (pi(t))
xi(t+1) Obj (xi(t+1)) < Obj (pi(t))

（37）

gd(t) =min
{

Obj (p1(t)) ,Obj (p2(t)) , · · · ,Obj (pN(t))
}
（38）

Obj其中： 为计算粒子适应度的函数。

ω在本文中，惯性权重 设计为

ω =
(
1+1.5e−2.6s

)−1
（39）

式中：

s = 1− t/tMaxIter （40）

ω的初值为 0.9，终值为 0.4，通过惯性权重的动

态改变，实现全局搜索和局部挖掘相协调，提高搜

索能力。

2） PSO-WOA。修改WOA的结构，在粒子位置

更新时，引入 PSO算法，使粒子有相同的概率选择

利用 PSO算法或 WOA来进行位置更新，提高搜索

效率，其具体流程为：首先，生成随机种群，计算

2种算法的各项参数；其次，计算每个粒子的适应

度，得出目前最优解，其他粒子根据目前最优解的

位置，通过概率 p 来选择根据 WOA还是 PSO来更

新位置；再次，计算更新后各个粒子的适应度，更新

本次迭代的最优解；最后，判断目前迭代次数是否

达到最大值，如果是，则跳出循环，输出最优解，否

则继续上述过程。其具体流程如图 1所示。
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开始

初始化种群
初始化WOA与PSO参数

计算各粒子适应度
计算当前最优解

更新WOA的a、A、
C、p

p<0.5?

在当前种群中随
机选择一个粒子

利用式(30)更新
位置

利用式(31)更新
位置

A >1?
利用式(37)和式(38)
更新惯性权重

利用式(33)和式(34)
更新粒子位置速度

p<0.5?

计算各粒子适应度
计算当前最优解

更新全局最优解

t≤tMaxIter?

输出最优解

i=i+1

t=t+1

结束

Y

Y

N

N

Y

Y

N

N

图 1    改进WOA流程

Fig. 1    Flow of improved WOA
  

4　飞行器在线制导方法

第 2节所设计的飞行剖面，能自动满足高度、

路径角、剩余航程的末端约束，但是对末速度没有

相关设计。因此，本节推导了速度关于剩余航程的

解析解，得到满足终端速度的剩余航程，而后提出

一种基于中间点的在线制导方法，实现对剩余航程

的控制，进而控制终端速度。 

4.1　解析推导剩余航程与速度的关系

D≫ gsinγ在滑翔段有 ，由式 (1)和式 (2)可得

dV
dh
=
dV
dr
=
−D−gsinγ

V sinγ
= −V

S ρ0e−βhCD

2mγ
（41）

dV
V
= −CDS ρ0

2m
· e
−βhdh
γ

（42）

γ η CD在准平衡滑翔段中，设定 和 很小， 为常

值，由式 (1)和式 (11)可得

dr
dRL
=

dh
dRL
=

V sinγ
−V cosγcosη

= −γ （43）

由式 (42)和式 (7)可得
w dV

V
=

CDS ρ0

2m

w e−βhdh
−γ +q （44）

将式 (11)和式 (5)代入式 (42)可得

lnV =
CDS ρ0

2m

w
f (RL)dRL+q （45）

q为常数，求得

q = lnV0−
CDS ρ0

2m

6∑
i=1

ai

i
Ri
L （46）

由此，可得速度与剩余航程关系如下：

V = V0 exp

{
CDS ρ0

2m

[
6∑

i=1

ai

i
(Ri

L−Ri
L0)

]}
（47）

由式 (47)可知，速度仅与剩余航程相关，因此，

可以通过控制剩余航程来控制末速度。 

4.2　基于剩余航程的制导方法

航程由起点与目标点坐标决定，若要控制剩余

航程，重点在于使飞行器进行横向机动。本文给出

中间点的定义：飞行器在飞向目标时必须先要经过

的点。飞行器在向目标飞行过程中，先向中间点飞

行，再向目标点飞行，其总航程等于需要速度对应

的剩余航程。

g0 gm

ge g0 gm RLe

1） 中间点的选择。设起点为 ，中间点为 ，

终点为 ，令 到 的航程为期望剩余航程 的一

半。由式 (11)可知：
v0m = arccos(sinϕm sinϕ0+ cosϕ0 cosϕm cos(θm− θ0))

ψ0m = arccos
(

sinϕm− sinϕ0 cosν0m
cosϕ0 sinν0m

)
（48）

ψ0m为飞行器由起始点面向中间点的航向角，

由式 (47)及球面三角定理可求得中间点坐标为

ψ0m = ψ0e+ arccos(R0e/RLe)

v0m = RLe/2Re

θm = arccos
(
−sinϕ0 sinϕm+ cosv0m

cosϕ0 cosϕm

)
+ θ0

ϕm = arcsin(sinϕ0 cosv0m+ cosψ0m sinv0m cosϕ0)

（49）

θm ϕm式中： 表示中间点的经度； 表示中间点的纬度。

CD

ai

2） 在线制导方法。首先，进行误差分析，在求

解期望剩余航程中，式 (47)将气动参数 视作常

数，会造成计算误差；由于剩余航程初期较大，所以

根据式 (7)～式 (23)得到的 会很小，会增大计算误

差的影响，给纵向飞行剖面带来误差；另外，在虚拟

目标点的选择上，该方法忽略了飞行器转弯所带来

的航程增量，从而造成实际航程大于期望航程，造

成终端速度偏小。

基于上述误差，需对飞行轨迹进行在线更新，

减小误差，保证终端速度达到要求。

ai CD

对于期望剩余航程和纵向剖面误差，本文通过

每 10 s解算一次相关参数 与 ，来更新飞行剖

面、减小期望剩余航程误差。对于实际剩余航程误

差，本文通过式 (48)和式 (49)在线更新虚拟目标

点，使实际剩余航程不断逼近期望剩余航程来减小
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终端速度误差。

在线制导算法的流程如图 2所示。
  

开始

初始化变量PSO-WOA寻优, 得到
初始纵向剖面A0

基于A0和式(47)

计算剩余航程RLe

计算中间点坐标 设置航向角偏差

根据当前飞行剖面
更新运动状态

计算当前点到中间
点的纵向剖面Anow

根据当前飞行剖面
更新运动状态

到达中点？

当前到目标距离
小于最小制导距离？

设置航向角偏差 计算新的剩余
航程RLe，更新
中点坐标

根据当前飞行剖面
更新运动状态

到达目标？计算当前点到中间
点的纵向剖面Anow

结束

Y

N

NY

N

Y

η=ψnow-mid−ψnow

η=ψnow-end−ψnow

图 2    在线制导算法的流程

Fig. 2    Flow of online guidance algorithm
 

在线制导算法伪代码如下。

初始化飞行器参数。

A0利用 PSO-WOA计算初始纵向飞行剖面 。

RLe利用式 (47)计算 。

计算中间点坐标

Rnow-end > Rsetwhile   do
η = ψnow-mid−ψnow　  

　更新飞行状态

Rnow-mid < Rset　if   then
Rnow-end < Rset　　if   then
η = ψnow-end−ψnow　　　  

Anow　　　更新当前飞行剖面

　　end
RLe　　计算剩余航程 及中间点坐标

A0 Anow　　利用 更新

　end
end

Rnow-end < Rsetwhile   do
　更新飞行状态

Rnow-end < Rmin　if   then
　　输出最优飞行轨迹

　end
end

Rnow-end Rnow-mid

ge gm ψnow-mid

ψnow-end

在上述伪代码中， 和 分别为当前

位置到目标点 和中间点 的剩余航程， 和

分别为当前位置指向中点和目标点的航向

RLe

Rset Rmin

角，Anow 为当前位置到中间点的飞行剖面， 为期

望剩余航程， 和 为剩余航程门限值，用来判

断当前是否接近或到达目标点。

该方法通过引入中间点、在线更新纵向剖面的

办法，在飞行轨迹最优的情况下，增加了飞行器的

抗干扰能力，并能使得速度终端约束得以满足。 

5　仿真分析

Q̇max = 9×105 W/m2

q = 5×104 Pa nL = 3.5 σmax = m =

900 kg S = 2.0 m2

N = 50

tMaxIter = 20

仿真初始参数如表 1所示，其中，数值形式为

“初始值|终端值”。设过程约束 ，

， ， 50°。飞行器质量

，特征面积 。终点设置为 (E 115°，
N 40°)。在 PSO-WOA里，设种群数量 ，最大

迭代次数 。
 
 

表 1    仿真初始条件

Table 1    Initial conditions of simulation

任务 初始位置/(°) 高度/km 速度/(m·s−1) 路径角/(°)
1 (E 90, N 50) 60|30 5 500|1 100 −1|−1

2 (E 90, N 50) 55|30 5 250|950 0|−1

3 (E 90, N 45) 50|30 5 000|800 −1|0
4 (E 90, N 45) 45|30 4 750|650 0|0

 

仿真结果如图 3～图 10所示。
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图 3    速度-时间曲线

Fig. 3    Velocity-time curve
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图 4    高度-剩余航程曲线

Fig. 4    Height-remaining range curve
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Fig. 5    Angle of heel-time curve
 

 
 

−2.5

−2.0

−1.5

−1.0

−0.5

0

0.5

航
迹
角
/(
°)

任务1
任务2
任务3
任务4

0 100 200 300 400 500 600 700 800 900
时间/s

图 6    航迹角-时间曲线

Fig. 6    Path angle-time curve
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图 7    热流率-时间曲线

Fig. 7    Heat flow rate-time curve
 

|∆V |、
|∆γ|、|∆h|、|∆RL|

仿真数据分析如表 2和表 3所示，其中，

分别为期望值与实际值之差的绝

对值。

由仿真结果图 3～图 10可知，在 4种情况下，

各项状态参数均能满足过程约束，且终端值均在于

期望值附近。由表 2可知，在不同的状态下，终端

路径角、高度、剩余航程约束均能得到满足，验证

了本文设计的纵向飞行剖面的有效性。由表 3可

知，在 4种情况下，速度的相对误差平均值为 2.26%，

路径角的相对误差平均值为 0.003 3%，高度的相对

误差平均值为 0.078 3%，待飞航程的相对误差平均
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图 8    航向角-时间曲线

Fig. 8    Course angle-time curve
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图 9    二维航迹图

Fig. 9    Two-dimensional trajectory map
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Fig. 10    Three-dimensional trajectory map
 

表 2    仿真结果

Table 2    Simulation result

任务 |∆V |/(m · s−1) |∆γ|/(°) |∆h|/km |∆RL|/km

1 4.17 3.62×10−5 4.70×10−2 2.69

2 21.92 2.07×10−6 3.40×10−2 1.94

3 29.64 6.58×10−5 1.11×10−2 1.39

4 17.20 2.64×10−5 1.83×10−3 0.89
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值为 0.078 5%，各状态量的相对误差很小，均在允

许误差范围之内。

另外，为验证 PSO-WOA的高效率与优越性，现

将 PSO算法、WOA、PSO-WOA的寻优效果和计算

效率进行比较。

N = 100 tMaxIter = 5

设 3种寻优算法的初始状态为 ：种群数量

，迭代次数 ，飞行器初始状态为任

务 1所对应状态，仿真结果如图 11和表 4所示。
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图 11    3种智能算法的热流率时间曲线

Fig. 11    Heat flow rate-time curves of three intelligent algorithms
 

由图 11和表 4可知，在种群数量和迭代次数相

同的情况下，采用 PSO-WOA的热流率最大值小于

其他 2种优化算法；对于飞行器终端误差，除速度

误差项外，PSO-WOA的其余终端误差均小于 WOA
和 PSO算法，表明相较于 PSO算法和 WOA，PSO-
WOA寻优效果更好，计算效率更高。
  

表 4    3 种智能算法的仿真结果

Table 4    Simulation results of three intelligent algorithms

算法 |∆V |/(m · s−1) |∆γ|/(°) |∆h|/km |∆RL|/km

PSO-WOA 16.28 1.48×10−6 1.21×10−3 0.56

WOA 35.43 1.66×10−6 2.36×10−2 0.98

PSO 11.41 1.17×10−5 2.15×10−2 1.23
  

6　结　论

1） 本文设计了一种新型纵向飞行剖面，使飞行

器终端路径角、高度、剩余航程能够自然的满足期

望值。

2） 推导得出了满足剩余航程约束的速度解析

解，提出基于中间点的在线制导方法，并利用其控

制剩余航程，使得末速度能够满足终端约束。经过

以上模型的建立与求解，所有终端约束能够做到自

动满足。利用本文推导的纵向飞行剖面，将复杂的

轨迹优化问题转化为三参数寻优问题。

3） 设计了一种 PSO-WOA算法进行寻优，通过

引入选择因子 p，使粒子随机选择 PSO或 WOA进

行位置更新。对比结果表明，其寻优性能与效率均

优于原始WOA与基本 PSO算法。

从整个仿真结果来看，本文方法，在不同的场

景下均能满足过程约束与终端约束，其精度足以满

足由再入滑翔段向 TAME段交班。
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Online guidance for hypersonic vehicles in glide-reentry segment
WEI Hao1，CAI Guangbin1，*，FAN Yonghua2，XU Hui1，WANG Jing3，ZHOU Zhuocheng1

(1.   College of Missile Engineering，Rocket Force University of Engineering，Xi’an 710025，China；

2.   Aviation College，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China；

3.   Shijiazhuang Campus，The Army Infantry College of PLA，Shijiazhuang 050000，China)

Abstract： In  view of  the  guidance problem of  the  hypersonic  vehicles  in  the  glide-reentry segment,  an online
guidance strategy based on improved particle swarm optimization and whale algorithm was proposed. By considering
its  constraint  model  and  shift  conditions,  a  process  constraint  and  terminal  constraint  model  were  established.  To
shorten the trajectory generation time and reduce the calculation amount of the algorithm, a height-range flight profile
that  could  automatically  meet  the  constraints  of  terminal  height,  path  angle,  and  range  was  designed.  Based  on  the
premise that the drag coefficient is a constant value, a numerical solution of velocity that satisfied the range constraint
was derived. Based on the above model, a three-parameter optimization model was designed to realize the control of
the  terminal  conditions.  To  optimize  the  process  constraints,  an  improved  whale  algorithm  combining  the  whale
algorithm  and  particle  swarm  optimization  algorithm  was  proposed  to  overcome  the  shortcoming  of  precocious
convergence  of  the  particle  swarm  optimization  algorithm,  improve  the  solution  efficiency,  and  minimize  the  heat
flow rate during the flight. Then, through the method of segmenting the trajectory, an online guidance method based
on  the  mid-point  was  proposed  to  update  the  longitudinal  profile  online  to  meet  the  terminal  constraints.  The
simulation results show that the proposed method can efficiently solve the optimal flight trajectory.

Keywords： hypersonic vehicles；glide-reentry segment；online guidance； improved whale algorithm； trajectory
optimization
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