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摘要：高超声速飞行器一般指的是在大气层内以大于5马赫数的速度飞行的一类飞行器。对于高超声速飞行器的研究来说，凭借其超高的飞行速度和飞行高度，能够在短时间内飞行更远的距离。为了达到作战要求，需要规划整个飞行轨迹，而最为重要的便是上升段的制导问题。以X-33高超声速飞行器模型为研究对象，提出基于粒子群算法的闭环制导策略，通过导航系统测量计算得到飞行器的速度增量等飞行参数，同时解算速度和高度等信息，机载计算机根据制导算法在每一个制导周期内在线生成制导指令，实时修正飞行轨迹，使飞行器最终准确到达目标位置；并对该方法的可靠性进行了仿真验证。仿真结果表明，基于粒子群算法的闭环制导策略优化精度高，物理概念明确，能满足高超声速飞行器上升段的闭环制导需求。
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Research of Closed-loop Guidance for Hypersonic Vehicles Based on Particle Swarm
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Abstract: Hypersonic vehicle generally refers to a class of aircraft flying in the atmosphere with its mach number greater than 5. In the process of research for hypersonic vehicle, the great long distance can be reached within short times due to its high flight speed and altitude. We need project the whole flight path in order to meet the operation plan. The most important part is the guidance problem of ascent stage. Taking X-33 aircraft model as the research object, and put forward the ascent closed-loop guidance of hypersonic vehicle based on particles swarm methods. The closed-loop guidance algorithm is called once every guidance update cycle to recalculate the optimal solution based on the current flight condition. It can correct the flight path in real time and lead the vehicle to the target location. Then simulate the reliability of this method. The result indicated that this closed-loop guidance method based on particle swarm has better accuracy, and the physical conception is specific. This method can satisfy the demand of closed-loop for the ascent of hypersonic vehicle.
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0 引言
高超声速飞行器一般是指飞行速度大于5马赫的飞行器，常飞行于20km到150km的临近空间区域。飞行器由助推级推至预定高度，然后滑翔弹头依靠气动升力实现远距离的非弹道式飞行，这样能够快速有效地打击远程目标，实现精确打击的目的[1][2]。
文献[3]对传统的开环制导方式进行了研究，预先在地面离线为飞行器设计一条理想的飞行轨迹，在实际飞行器中不断调整姿态，使真实轨迹始终处于理想轨迹附近。但是这种方法在存在强烈外界干扰时无法跟踪预定轨迹。
文献[4]使用定点迭代法应用于闭环上升段制导。固定大气段终端节点的初始猜想位置，通过真空算法得到相应的伴随状态作为大气段的终端约束，为了求得最优解，进行反复迭代。但是该过程需要依靠人为经验来设定，因此无法保证在任何条件下都具有相同的收敛性。
本文提出基于粒子群算法的高超声速飞行器上升段闭环制导方法，并对其可靠性进行仿真验证，本文的研究结果为高超声速飞行器的闭环制导提供了有价值的参考。
1 上升段建模
1.1 质心运动及动力学方程
高超声速飞行器运动方程组是描述作用在飞行器上的力、力矩与飞行器运动参数之间关系的一组方程。它由飞行器质心运动和姿态变化的动力学方程、运动学方程、质量变化方程、角度几何关系方程和描述控制系统工作的方程所组成。

在初步设计阶段，为了能够简捷地获得飞行器的飞行轨迹，暂不考虑飞行器绕质心的转动，将其作为一个可操纵质点进行轨迹优化。简化之后的飞行器运动方程组由质心动力学方程、运动学方程和质量变化方程组成。飞行器爬升平面内运动方程组为：
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式中，[image: image2.wmf]T

为飞行器所受推力大小，[image: image3.wmf]D

为飞行器所受阻力大小，[image: image4.wmf]L

为飞行器所受升力大小，[image: image5.wmf]H

为飞行器的飞行高度，[image: image6.wmf]V

为飞行器的飞行速度，为高超声速飞行器质量，[image: image7.wmf]sp

I

为燃料比冲，[image: image8.wmf]0

g

为海平面重力加速度，[image: image9.wmf]a

和[image: image10.wmf]q

分别为飞行器的攻角和弹道倾角，[image: image11.wmf]q

为俯仰角速度[5]。
1.2 气动力模型
为避免复杂的插值运算，采用曲线拟合方法处理高超声速飞行器的气动力系数和发动机推力系数。曲线拟合方法不要求所拟合的曲线通过节点，而要求在所考虑的区域内均方差尽可能小。

选取攻角[image: image12.wmf]a

和马赫数[image: image13.wmf]M

作为影响气动力的最主要因素，拟合公式能提高算法快速性，气动力模型如下：
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   （2）
该模型为非线性模型，采用最小二乘法进行参数辨识。参数辨识结果为：
[image: image15.wmf]123

456

123

456

7

0.00068,0.0141,0.11021

0.40837,0.82274,0.17492

0.0053,0.0059,0.0324

0.0260,0.3809,1.7511

2.1401

kkk

kkk

hhh

hhh

h

==-=

ì

ï

=-==

ï

ï

==-=

í

ï

==-=

ï

=-

ï

î


（3）
气动力系数拟合曲线如下图所示：
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   图1 升力系数和阻力系数变化曲线
1.3发动机推力模型
本文采用涡轮发动机与超燃冲压发动机相结合的推力模型作为研究对象[6]。发动机推力系数[image: image18.wmf]T

C

随着飞行器飞行高度[image: image19.wmf]H

、马赫数[image: image20.wmf]M

和攻角[image: image21.wmf]a

的变化而变化，根据实验所得数据进行曲线拟合，得到推力系数的计算公式：
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2 上升段约束条件
2.1 微分方程约束
将前文推导的运动及动力学模型、气动系数模型、推力模型代入到飞行器的质心运动方程组中，得到高超声速飞行器上升段状态方程的微分约束：
           [image: image23.wmf]()((),())
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式中，[image: image24.wmf]()

Xt

是由飞行器上升阶段五个状态量组成的向量，[image: image25.wmf]()

Ut

是攻角控制量[image: image26.wmf]a
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2.2 状态量和控制量约束
控制能力约束主要反映到可使用攻角的约束，对应的控制量[image: image29.wmf]()

Ut

必须限制在一定范围内[7]；据此建立如下约束条件：
         [image: image30.wmf]minmax

minmax

minmax

minmax

VVV

HHH

aaa

qqq

££

ì

ï

££

ï

í

££

ï

ï

££

î

          （8）
2.3 边值约束
初始边界条件：
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终止边界条件：
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其中，[image: image33.wmf]0

t

和[image: image34.wmf]f

t

分别为爬升段的初始时刻和终止时刻。
2.4 路径约束
1) 热流约束
在飞行器爬升过程中，由于大气与机体的摩擦会导致机体表面温度升高，一旦飞行器表面温度高出其表层防热材料的允许值，就会对飞行器造成不可逆的损坏，甚至有可能影响飞行任务的完成[7]。工程应用中，热流密度表达式为：
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式中，
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2) 动压约束
飞行器的气动铰链力矩和飞行器表面的防热材料限制了动压的上限，动压约束的下限值主要与超燃冲压发动机启动的要求相关。
因此，根据任务要求，考虑动压对控制系统的影响，存在动压约束：
      [image: image37.wmf]2

minmax

1

2

qqVq

r

£=£

       （13）
3) 过载约束
由于本文研究的是高超声速飞行器的上升阶段，所以只对飞行器纵向平面进行分析，此处过载约束为飞行器的最大法向过载约束，即：
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2.5 目标函数
在飞行器上升段轨迹优化末端，已不再具有爬升趋势，此时有[image: image39.wmf]()0

f
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。末端速度[image: image40.wmf]f

V

和末端高度[image: image41.wmf]f

H

是需要优化设计的，也就是使飞行器到达末端任务点时，能够尽可能地接近任务终端速度[image: image42.wmf]ascent

V

和高度[image: image43.wmf]ascent

H

，因此定义目标函数[image: image44.wmf]J

为：
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式中，[image: image46.wmf]V

w

和[image: image47.wmf]H

w

为分别飞行末端速度和高度偏差的加权系数，[image: image48.wmf]V

D

和[image: image49.wmf]H

D

分别为末端允许的高度和速度偏差范围。为简化工程上多目标优化的处理，本文采用了权重和法来对飞行末端高度和速度参数进行优化，通过调整加权系数可以方便地改变飞行末端速度和高度在轨迹优化过程中所占的权重比例。 
2.6 上升段飞行走廊
基于上节提出的高超声速飞行器上升阶段需要满足的约束条件，由于飞行器将在大气层内飞行一段距离，为了使飞行器能够安全稳定地进行上升飞行，需要对飞行器的飞行状态进行约束控制，使其飞行过程中的状态变量在动压、过载以及热防护结构所允许的范围之内。通过对动压上下限、热流密度上限以及状态量的上下限的确定，这些条件共同确定了高超声速飞行器上升阶段的可飞行区域，形成飞行器上升段飞行走廊。
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图2 上升段飞行走廊
由约束条件中的最大动压和最小动压条件限制了高度范围，图中方框显示的区域是由高度和速度的上下限确定的。当飞行器能够满足动压约束时，自然就满足了热流约束。因此上升段的飞行走廊主要由飞行器的动压约束条件来确定的，它和高度-速度上下限共同组成了高超声速飞行器上升段的飞行走廊。
3 粒子群算法设计
3.1 轨迹参数规划策略
高超声速飞行器的上升阶段，其飞行过程较为复杂。在助推器与飞行器分离结束时刻，飞行器已经到达动力爬升段的初始点，在随后的飞行过程中，飞行器将开启自身发动机，继续向目标高度和目标速度飞行，以达到巡航飞行的要求指标。

高超声速飞行器在动力爬升阶段，推力线沿机体方向是固定的。当需要改变推力方向时，则需要调整飞行器的俯仰角，从而实现不同弹道倾角的爬升过程。在动力爬升段，飞行器的速度会迅速上升，同时会经过低空大气密度稠密区。在这个阶段最大热流和最大动压情况会出现。

通过给定最大动压和最大热流密度限制可以确定飞行轨迹的下边界，上升段的热流约束比较弱，而动压约束比较强，所以如果能满足动压约束，自然就能满足热流约束。
在高超声速飞行器的动力上升阶段，飞行器弹道倾角的选择直接影响到飞行任务终端的高度大小和速度大小，所以整个上升段的轨迹很大程度上取决于弹道倾角的选择[8][9][10]。如果采用较大的弹道倾角上升，会导致飞行器末端高度过高，且无法满足巡航阶段弹道倾角趋近于零的要求；若采用较小的弹道倾角，则动压会接近最大动压限制区域。
因此，本文在进行上升段轨迹优化设计时，采用一种分段弹道倾角的规划方法，这样可以避免上述问题，将上升段分为两段，具体策略如下：
1) 第一段为恒定弹道倾角上升段。在
2) 低空稠密大气层内迅速爬升，避免动压超限，保持固定值一直到一定高度[image: image51.wmf]center

H

；
3) 第二段为变弹道倾角上升段。达到
一定高度[image: image52.wmf]center

H

后，此时按照弹道倾角线性减小的策略继续上升，当弹道倾角趋近于零时，飞行器高度和速度达到终端任务状态要求。按照线性减小弹道倾角的策略可以简化设计，易于实现。
在对上升段的弹道倾角进行规划设计时，需要确定上升阶段的弹道倾角[image: image53.wmf]power

q

以及弹道倾角变化率[image: image54.wmf]power

q

&

，之后就可以通过下式解算求解得到攻角控制量[image: image55.wmf]a

：
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3.2 算法流程
粒子群的个体代表问题的一个可能解，每个粒子都具有速度和位置两个定义，位置坐标对应的目标函数值作为该粒子的适应度，粒子群算法就是通过适应度来衡量某一粒子的优劣。以本文的研究对象来说，需要规划出飞行器上升阶段的弹道倾角和中间高度值，这两个参数分别代表两种粒子，通过每种粒子个体间的协作和竞争关系来寻求各自最优的解。首先对于弹道倾角和中间高度参数，初始化一群随机粒子，然后通过之前设定的边界条件，不断迭代得到最优解。在每一次的迭代过程中，粒子通过跟踪两个“极值来更新自己的位置和速度；粒子本身找到的最优解为个体极值；整个粒子群找到的最优解为全局极值。这样一步步迭代下去，最终满足精度的粒子即为最优弹道倾角值和最优中间高度值。
假设用[image: image57.wmf]i

x

表示第[image: image58.wmf]i

个粒子，其中[image: image59.wmf]d

为粒子的维数，某一粒子经历过的最好位置表示为[image: image60.wmf]i

p

，整个粒子群体经历过的最好位置表示为[image: image61.wmf]i

g

，第[image: image62.wmf]i

个粒子的速度用[image: image63.wmf]i

v

来表示。在整个迭代过程中，第[image: image64.wmf]i

个粒子根据如下式子来更新自己的位置和速度，表示为：
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粒子群算法的基本流程和制导系统流程图如图3和图4所示。
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图3 粒子群算法流程图
[image: image67.emf]高超声速飞行器模型 偏差计算
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图4 制导系统流程图
对于基于粒子群的高超声速飞行器上升段闭环制导研究，本文选取的轨迹设计参数为[image: image68.wmf],
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；同时，适应度函数是用来评价所设计轨迹的好坏，其表达式为：
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    式中，[image: image70.wmf]Q

w

，[image: image71.wmf]q

w

和[image: image72.wmf]z

n

w

分别为热流、动压以及法向过载的惩罚系数，[image: image73.wmf]V

w

和[image: image74.wmf]H

w

为任务末端的速度和高度的惩罚系数。速度允许偏差[image: image75.wmf]V

D

设定为[image: image76.wmf]100/

ms

，高度允许偏差[image: image77.wmf]H
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。同时，函数[image: image79.wmf]fsign

定义为：
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粒子群算法应用于高超声速飞行器轨迹优化是通过适应度函数的计算，对所需要设计的参数进行相应地调整，直至全局适应度值满足要求为止。
4 闭环制导策略
当助推器将飞行器送入指定高度后，助推器分离，开启自身发动机，进入动力爬升阶段，通过闭环制导策略达到预先设定的终端位置，满足随后巡航阶段的初始高度和初始速度要求。

如图5所示，高超声速上升段飞行器从起始位置开始，首先由轨迹优化算法为飞行器实时生成一条满足各种约束条件的最优轨迹，并将生成的攻角控制量传输给飞行器，随后飞行器的控制系统根据优化出的控制量控制飞行器近似地沿着最优轨迹运动。但是在飞行器实际飞行过程中下，会存在各种干扰情况，所以飞行器会在一段时间后偏离最优轨迹，到达中所示的A点。
飞行器的惯导系统测量得到A点的真实状态参数，并以当前位置为初始位置，重新为飞行器生成一条从当前位置A点到终端位置的最优轨迹；在随后的飞行中重复上述过程，直至飞行器满足终端任务要求。
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图5 闭环制导原理示意图
基于最优轨迹优化算法和上升段闭环制导的原理示意图，现提出高超声速飞行器上升段闭环制导的结构框图，如图6所示。整个闭环制导结构框图基本包含两个部分，分别为“最优轨迹生成”部分和“高超声速飞行器状态变量反馈”部分。
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图6 闭环制导结构框图
本文所提出的高超声速飞行器闭环制导方式不仅能够实时地根据飞行器当前位置重新生成最优飞行轨迹，而且能够在飞行任务需要突然改变的情况下，重新更新任务要求（约束条件和性能指标），为飞行器重新生成最优轨迹。与传统的制导系统不同，该闭环制导系统包含了快速轨迹优化部分，提高了系统的自主性，保证高超声速飞行器在面临特殊环境和特殊任务时具有自主改变轨迹的能力。
5 仿真验证
5.1 仿真条件
首先对高超声速飞行器模型、上升阶段的初始参数以及约束条件、终端目标进行定义。
飞行器初始高度和初始速度：
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终端高度和终端速度：
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路径约束参数如表1所示：
表1 路径约束条件
	热流密度/（w/m2）
	过载
	动压上限/下限

	8×105
	3
	9×104/3×104


5.2 分析与验证
仿真过程分别采用开环制导和闭环制导方法进行分析比较。
· 开环制导
根据初始位置和终端位置，使用粒子群算法为高超声速飞行器优化出一条最优轨迹，优化出的最优轨迹参数：[image: image85.wmf]4.48
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，将优化出的攻角指令带入飞行器的运动及动力学方程组中，即可得到开环制导方法下的飞行器实际飞行轨迹。
· 闭环制导
将飞行器整个飞行阶段分为n个周期，在每个周期过后粒子群算法会根据飞行器当前状态和终端任务在线实时优化出一条最优轨迹，飞行器将在某些干扰下按照不断生成的最优轨迹飞行。
对如下闭环制导仿真验证图中的线型进行说明：图中虚线表示的是每一个飞行周期为飞行器实时生成的最优轨迹总和；点线表示的是在开环制导方式下的飞行器飞行真实飞行轨迹；实线表示的是飞行器在整个周期内闭环制导方式下的实际飞行轨迹。
以阻力系数拉偏为例，对本文提出的闭环制导方法进行验证，对阻力系数拉偏+10%情况进行分析。仿真结果如下图所示：
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图7 高度变化对比曲线
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图8 速度变化对比曲线
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图9 质量变化对比曲线
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图10 动压变化对比曲线
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图11 热流密度变化对比曲线
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图12 过载变化对比曲线
在阻力系数拉偏+10%的干扰情况下，仿真结果如图7-图12所示，分析得出：
(1) 采用开环制导方式进行上升段飞行时，在阻力系数增加10%的情况下，高超声速飞行器的末端高度偏差约为140m；而采用闭环制导方式，末端高度偏差为20m，基本上与最优轨迹高度剖面重合。
(2) 从速度变化曲线可以看出，开环制导方式下的速度与终端任务速度偏差较大，约110m/s，而闭环制导方式下的偏差为15m/s。
(3) 从质量变化曲线可以看出，在阻力系数增加10%的情况下，开环制导方式下消耗的燃料比闭环制导方式以及最优轨迹方式消耗的燃料少，这也会影响飞行器的飞行速度和飞行高度无法满足要求。
(4) 由图10至图12可以看出，对于飞行过程的路径约束，闭环制导方式下飞行动压、热流密度和飞行过载均与最优轨迹曲线变化趋势一致，与最优轨迹的偏差比开环制导方式下的小，并且满足路径约束条件。
6 结论
本文针对高超声速飞行器上升段的飞行状态，提出基于粒子群算法的闭环制导策略，并建立了飞行器上升段的运动模型及约束条件模型。仿真结果表明，该闭环制导方法能够采用粒子群算法，根据飞行器当前状态量实时在线设计最优的飞行轨迹，以消除因为某些干扰因素对飞行器飞行轨迹造成的偏差，最终达到期望的终端目标。同时，该方法物理概念明确，高超声速飞行器终端偏差较小。
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