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基于NFTET的高超声速飞行器鲁棒轨迹重构设计

郭小平 齐瑞云
(南京航空航天大学自动化学院,南京,211106)

摘要:考虑高超声速飞行器故障下安全再入飞行问题,针对飞行器发生较大故障的情况,提出了基于相邻可行轨

迹存在定理(Neighboringfeasibletrajectoryexistencetheorem,NFTET)的鲁棒在线轨迹重构算法。在标称情况

下基于反馈线性化预测校正制导算法生成满足各种约束条件的再入轨迹;由于NFTET只适用于发生较小故障

的情况,为保证较大故障下飞行器仍能以较高精度安全着陆,基于NFTET理论设计了鲁棒轨迹重构算法,得到

了较高落点精度的飞行轨迹。仿真结果表明,本文所提出算法能有效解决飞行器较大故障下的安全再入轨迹重

构问题,提高了飞行器的自主容错能力。
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DesignofRobustTrajectoryReshapingforHypersonicVehicle
BasedonNFTET

GUOXiaoping,QIRuiyun
(CollegeofAutomationEngineering,NanjingUniversityofAeronautics&Astronautics,Nanjing,211106,China)

Abstract:Forthesafetyreentryflightproblemofhypersonicvehicleatfault,arobusttrajectoryresha-
pingalgorithmisproposedbasedontheneighboringfeasibletrajectoryexistencetheorem(NFTET)un-
derthelargefailureofthevehicle.Inthenominalcase,animprovedpredictor-correctorguidancelaw
basedonthefeedbacklinearizationtheoryisproposedtogeneratethereentrytrajectorytosatisfytheva-
riousconstraints.SinceNFTETisonlyappliedtotheoccurrenceofsmallfailures,toensurethesafe
landingwithhighprecisionunderthelargefailure,therobusttrajectoryreshapingalgorithmisdesigned
basedonNFTET,andthehigherlandingaccuracyoftheflightpathisobtained.Thesimulationresults
showthatthealgorithmproposedinthispapercaneffectivelysolvetheproblemofthesafetyreentry
trajectoryreshapingunderthelargefailureofvehicle,andimprovetheautonomousfaulttoleranceabili-
tyofthevehicle.
Keywords:hypersonicvehicle;safetyreentryflight;NFTET;robusttrajectoryreshapingalgorithm;

autonomousfaulttoleranceability

  纵观高超声速飞行器的发展史,高超声速飞行

试验过程并非是一帆风顺的,由试验失败而导致国

家遭受巨大损失的案例非常多,因此高超声速飞行

器应具有较强的自主性、安全性和可靠性,这就要

求飞行器必须具备应付突发事件的能力,使得故障

下飞行器能够安全飞行至既定的终端位置。
目前,高超声速飞行器容错控制方面优秀的研

究成果主要包括:状态反馈[1-2]、直接输出反馈[3-4]

和观测器输出反馈[5-6]等容错控制方案。针对轨迹

重构技术方面,故障对飞行器性能的影响主要为定



性地描述,或是对飞行试验数据进行分析,仍无系

统的研究方案。文献[7-8]将故障信息引入制导

环,采用伪谱法实现了飞行器故障下的轨迹重构;
呼卫军[9]采用动态伪谱法实现了运载器变更着陆

点与控制能力下降情况下的应急再入轨迹重构;

Schierman[10]运用最优飞行路径自适应算法,对离

线轨迹库进行编码,找到故障下最优轨迹,实现了

轨迹重构。文献[11]基于相邻可行轨迹存在定理

(Neighboringfeasibletrajectoryexistencetheo-
rem,NFTET)和 轨 迹 鲁 棒 定 理(Trajectoryro-
bustnesstheorem,TRT)实现了下降着陆段故障

下的轨迹重构。文献[12]将 NFTET扩展至飞行

再入段,采用预测校正算法生成标称轨迹,完成了

在线容错制导算法的设计。

NFTET定理[11-12]只适用于发生较小偏差的

情况,对 于 较 大 的 故 障 偏 差,文 献 [11]基 于

NFTET的TRT定理仅适用于单输入系统,对于

多输入系统,TRT定理无法满足重构轨迹的有效

性。由于本文采用非固定攻角,则实际模型包含两

个控制量,故本文结合反馈线性化预测校正制导算

法,提出了基于NFTET的鲁棒轨迹重构算法,实
现了多输入系统较大故障下的轨迹重构。通过仿

真验证,该算法有效实现了较大偏差故障下的轨迹

重构,飞行器能够安全降落在既定的终端位置。

1 再入模型

1.1 再入运动方程

  简化的再入飞行运动方程[13]

V̇=-D/m-gsinγ (1)

γ̇=Lcosσ
mV +(Vr -g

V
)cosγ (2)

ψ̇=- Lsinσ
mVcosγ+V

rcosγsinψtanφ
(3)

ḣ=Vsinγ (4)

θ̇=-Vcosγsinψ
rcosφ

(5)

φ̇=Vcosγcosψ
r

(6)

式中:状态量x=[V,γ,ψ,h,θ,φ]分别为速度、航
迹角、航向角、高度、经度和纬度;控制量u=[α,σ]
分别为攻角和倾侧角;r为地心距;m 为飞行器质

量;g为重力加速度。L 和D 分别为升力和阻力,
其表达式为

L=0.5ρV2SCL,D=0.5ρV2SCD (7)
式中:S为飞行器的有效参考面积;ρ为大气密度;

CL 与CD 分别表示升力系数和阻力系数。

1.2 再入约束条件

高超声速飞行器再入飞行过程存在多种路径

约束,包括热流率Q̇s、过载N 动压q等“硬约束”条
件,以及拟平衡滑翔条件(Quasi-equilibriumglide
condition,QEGC)的“软约束”条件[14]。

飞行器必须满足一定的终端约束条件

h(tf)=h*
f ,θ(tf)=θ*

f ,φ(tf)=φ*
f ,V(tf)=V*

f

式中:h*
f ,θ*

f ,φ*
f 和V*

f 为所期望的终端状态值。
攻角和倾侧角约束条件

αmin<α<αmax,σmin<σ<σmax (8)
式中:αmin和αmax(σmin和σmax)为控制量的边界值。

1.3 轨迹重构控制目标

先进制导控制技术作为高超声速飞行器的核

心技术,必须具有强鲁棒性和自适应调节能力。当

飞行器再入条件改变、飞行器故障或任务重构时,
飞行器必须具有处理紧急事件的能力,即容错控制

与轨迹重构能力。本文主要基于所设计的制导律,
进行故障下再入重构轨迹设计。

2 标称制导律设计

本文采用非固定攻角,基于反馈线性化思想改

进了预测校正制导算法,以过载为中间量,分别在

纵向和侧向通过反馈线性化实时预测校正终端位

置,设计制导律,生成再入飞行轨迹。

2.1 约束转换

再入制导与控制过程通常将路径约束转化为

高度-速度(h-V)剖面进行飞行约束控制[15]。实际

飞行过程中,纵向过载ny 和侧向过载nz
[13]分别为

ny =ρV2SCLcosσ
2mg0

,nz=-ρV2SCLsinσ
2mg0

(9)

  设cosγ=1,联立纵向过载ny 与QEGC,可得

新的QEGC,结合(h-V)剖面,获得飞行约束条件

1-V2/(grdown)≤ny ≤nymax (10)
式中:nymax为纵向最大过载。可通过设计满足路径

约束条件的过载去实现高超声速飞行器再入制导

过程。

2.2 制导律设计

为了消除纵向轨迹之间的偏差,本文定义了视

线偏角γLOS,如图1所示。

图1 纵向角度之间的关系图

Fig.1 Relationshipbetweenthelongitudinalangles
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由于地心距远远大于飞行高度,可将图形EE′
T 视为直角三角形,得视线偏角为

tanγLOS= Re(h-h*
f )

(Re+h*
f )Ltogo

(11)

式中:Ltogo为剩余航程。
由于视线偏角γLOS与飞行路径角γ的方向相

反且γ≤0,则速度倾角误差为

Δγ=γLOS+γ (12)

  侧向制导需要逐渐消除航向角误差Δψ,定义

航向角误差为当前位置到目标位置视线与航向角

之间的夹角

Δψ=ψLOS-ψ (13)
式中:ψLOS为视线角。

则再入飞行制导任务为

lim
t→tf
Δγ=0,lim

t→tf
Δψ=0 (14)

  易推导出速度倾角 Δ̇γ与航向角 Δ̇ψ误差的微

分。由反馈线性化理论获得飞行器所需的过载

ny =-V
g0
(̇γLOS +(Vr -g

V
)cosγ+kyΔγ)

nz=Vcosγ
g0

(̇ψLOS +V
rcosγsinψtanφ+kzΔψ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï )

(15)
式中:ky,kz 均大于0。显然式(14)成立,结合飞行

路径约束条件即可获得所需的飞行过载。
则攻角、倾侧角为

ρV2SCL/(2mg)= n2y +n2z
σ=-arctan(nz/ny
{ )

(16)

  同时满足控制约束条件,即可获得控制量,从
而完成飞行器再入制导律的设计。

3 轨迹重构理论分析

3.1 轨迹重构问题描述

  考虑通用的非线性系统

ẋ(t)=f(t,x(t),u(t),c(t)) (17)
式中:x(t)∈Rn 为系统状态变量,u(t)∈Rm 为控制

变量,c(t)∈Rp 为系统参数,表征系统的故障信息。
系统在不同的条件下,系统参数c(t)可能会有所不

同,故可将c(t)作为系统特殊的状态变量,则系统新

的状态量可表示为:X(t)=[x(t)c(t)]T∈Rn+p。
假设系统标称轨迹为(x*,u*,c*),当小扰动

δx(t0)和δc 施加在初始状态和系统参数上,通过

δx(t0,δc)和ẋ(t)可获得邻近可行轨迹X(t)与新的

控制量u(δX,t)。将系统控制量进行泰勒展开

u(δX,t)=u*(t)+ ∂u*

∂X
(té

ë
êê

ù

û
úú)δX(t)+

1
2δX

T(t)∂
2u*

∂X2 (t
é

ë
êê

ù

û
úú)δX(t)+h.o.t. (18)

式中:轨迹偏差量δX=X-X*,其中,X*(t)=[x*

(t)c*]T 为标称轨迹,h.o.t.为展开的高阶偏微

分项。
发生故障时,系统状态量和参数均会产生一定

的偏差,式(18)中,若增益矩阵已知,即可获得故障

下的重构控制律。故系统故障下轨迹重构技术的

核心就是获得精确反馈增益矩阵的过程。

3.2 基于NFTET的鲁棒轨迹重构算法

NFTET[11]可表述为

(1)在一定的约束条件下,系统存在邻近可行

状态量X(t)与控制量u(t),满足

sup
t

||X(t)-X*(t)||≤K (19)

式中:K 为上边界值,常值。
(2)当实际系统参数c(t)与标称时参数c*(t)

存在较小偏差δc(t),存在邻近可行状态量X(t)与
控制量u(t),控制量u(t)可由式(20)获得

u(t)=u*(t)+G(t)·ΔX(t) (20)
式中:ΔX(t)=X(t)-X*(t)。基于原标称轨迹

(X*(t),u*(t))的扰动,可获得反馈增益矩阵为

G(t)=δU(t)·δ췍X-1(t)
δU(t)=[δu1(t),…,δun+p(t)]∈Rm×(n+p)

δ췍X(t)=
δx1(t),…,δxn+p(t)

δc1(t),…,δcn+p(t
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú) ∈R(n+p)×(n+p)

(21)
式中:偏差量δui(t),δxi(t)和δci(t)(i=1,2,…,
n+p)为轨迹库中第i条轨迹与标称轨迹之间的偏

差量。
式(18)中,忽略二阶及以上的偏微分高阶项,

系统控制律为

u(δX,t)=u*(t)+ ∂u*

∂X
(té

ë
êê

ù

û
úú)δX(t) (22)

比较式(27)与式(25),可得

∂u*

∂X
(t)=G(t) (23)

  可用反馈增益矩阵G(t)逼近控制量的一阶微

分项。式(22)仅考虑了一阶微分项,其控制算法只

适用于较小的偏差。偏差较大时,高阶项不能被忽

略,为补偿线性逼近的影响,本文考虑控制量的二

阶微分项。增加二阶微分补偿项us(t),则系统控

制量可表示为

u(t)=u*(t)+G(t)·ΔX(t)+us(t) (24)
  由于再入制导模型为多输入系统,考虑二阶偏

微分项的计算成本及复杂程度,分别计算单个输入

二阶微分项的值。分别用xn+1,…,xn+p表示特征

参数c(t),则表达式(18)中第j(j=1,…,m)个控

制输入的二阶偏微分项可扩展为

δXT∂2uj(t)
∂X2(t)δX=[δx1 δx2 … δxn+p]
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∂2uj

∂x21
∂2uj

∂x1∂x2
… ∂2uj

∂x1∂xn+p

∂2uj

∂x2∂x1
∂2uj

∂x22
… ∂2uj

∂x2∂xn+p

︙ ︙ ⋱ ︙

∂2uj

∂xn+p∂x1
∂2uj

∂xn+p∂x2
… ∂2uj

∂x2n+

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

p

δx1

δx2

︙

δxn+

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

p

(25)
式中:矩阵为(n+p)×(n+p)的二阶增益对称矩

阵。故可将式(25)进行展开

δXT∂2uj(t)
∂X2(t)δX=

∂2uj

∂x21
δx1δx1+ (2 ∂2uj

∂x1∂x2
δx1δx2+…+

∂2uj

∂x1∂xn+p
δx1δxn+ )p +∂

2uj

∂x22
δx2δx2+

(2 ∂2uj

∂x2∂x3
δx2δx3+…+ ∂2uj

∂x2∂xn+p
δx2δxn+ )p +

 …+∂
2uj

∂x2n+p
δxn+pδxn+p (26)

  由于有限差分方程计算控制增益函数更加灵

活,可逐步计算增益矩阵中的单个元素,故可通过

二阶有限差分去逼近二阶微分。基于系统光滑连

续的标称轨迹(X*,u*),可获得标称轨迹的光滑

连续控制量函数信息u(xi)。则控制量扩展二阶

增益元素的标准有限差分表达式为

∂2u
∂x2i ≈

u(x*
i +2Δxi)-2u(x*

i +Δxi)+u(x*
i )

|Δx2i| ≈

u(x*
i +2Δxi)-2u(x*

i )+u(x*
i -2Δxi)

|Δx2i|
(27)

∂2u
∂xixj

≈

[u(x*
i +Δxi+Δxj)-u(x*

i +Δxi-Δxj)-
u(x*

i -Δxi+Δxj)+u(x*
i -Δxi-Δxj)]·

1
|4ΔxiΔxj|

(28)

式中:u(x*
i +Δxi+Δxj)表示控制量函数信息

u(xi)在xi=x*
i +Δxi+Δxj 处的控制输入信息,

其余控制输入信息与之类似。
式(27~28)中,偏微分的求解精度依赖于有限

差分间隔Δxi 的大小,有限差分间隔Δxi 的大小

将根据轨迹生成算法已知或期望的精度来确定。
在控制过程中,状态偏差δx 所导致控制量偏差小

于所允许控制量扰动最大值δumax,即

δx→ ‖δu‖ ≤δumax (29)

  通常,状态量偏差δx越大,所需要的控制量扰

动δu 就越大。由于控制过程中,状态量扰动逐渐

减小,故可采用连续递减的有限差分间隔控制策

略,使得所得的控制量扰动幅度维持恒定。本文采

用的有限差分间隔控制策略为

Δxi=0.5δxi (30)

  基于所设计的有限差分间隔策略,逐渐迭代求

得控制量的二阶增益元素,结合NFTET理论求得

的反馈增益矩阵,由式(24)获得重构控制量的解,
从而实现较大偏差故障下的轨迹重构。

4 故障下再入轨迹重构设计

飞行器发生故障时,故障性能影响最终反应在

气动参数的改变上,故将气动参数CD 与CL 作为

轨迹重构算法中可变的特征参数。将 NFTET应

用于实际模型,则闭环系统重构控制律为

αFTR
σ
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

FTR
=

α*

σ
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú* +G·(X-X*)+us(t)(31)

式中:us(t)=[αs σs]T,αFTR和σFTR分别为故障下

重构的轨迹控制律,G 为 NFTET的反馈增益矩

阵。为了计算反馈增益矩阵G,算法实现如下。
选择8个线性无关的扰动实例,通过改进的预

测校正再入制导算法生成飞行轨迹数据库,每一条

轨迹与原标称轨迹均存在一定的偏差量。
轨迹库中8条轨迹分别与标称轨迹之间存在一

定的偏差,定义轨迹状态偏差矩阵和控制偏差矩阵

δ췍X(t)=

V1-V* V2-V* … V8-V*

γ1-γ* γ2-γ* … γ8-γ*

ψ1-ψ* ψ2-ψ* … ψ8-ψ*

h1-h* h2-h* … h8-h*

θ1-θ* θ2-θ* … θ8-θ*

φ1-φ* φ2-φ* … φ8-φ*

C1L-C*
L C2L-C*

L … C8L-C*
L

C1D-C*
D C2D-C*

D … C8D-C*

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

D

δU(t)=
α1-α* α2-α* … α8-α*

σ1-σ* σ2-σ* … σ8-σ
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú*

式中上标“1~8”表示不同初始偏差所对应8条轨迹。
将轨迹状态偏差矩阵δ췍X(t)和控制偏差矩阵

δU(t)代入式(21)中,计算出反馈增益矩阵G。
由NFTET鲁棒轨迹重构算法,根据故障所引

起的状态偏差,选择合适的有限差分间隔Δxi;由
标准有限差分表达式计算出各二阶项微分系数;根
据当前状态偏差以及微分系数计算出各扩展二阶

项,获得二阶偏微分补偿项us(t)。
根据不同故障的偏差大小,采用不同的制导律

重构方法,较小偏差下,可忽略补偿项us(t),采简

化算法(22)重构制导律;较大偏差下,加入补偿项

us(t),采用鲁棒重构算法(31)重构制导律。在某

一确定的故障下,易获得初始飞行状态与标称轨迹
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之间的偏差,由式(31)即可获得初始位置控制变量

αFTR和σFTR,同时满足其控制约束条件,迭代更新

飞行状态量,重复计算反馈增益矩阵、当前飞行偏

差、二阶补偿项以及重构控制量,直至飞行器安全

抵达终端位置,从而完成较小/较大偏差故障下的

安全轨迹重构设计。

5 仿真校验

5.1 故障下生成重构轨迹

  给定飞行器再入初始状态为

x0=[V,γ,ψ,h,θ,φ]T=
[6500m/s,0,0,70km,0,0]T

  期望的终端位置:高度为25±2km,速度为

1000±200m/s,经/纬度为(15°±1°,35±1°)。攻

角约束为[5°,35°],倾侧角约束为[-70°,70°]。
故障发生后,如舵面卡死故障,将导致气动参

数发生明显的变化,必须进行再入轨迹重构以恢复

原再入飞行任务,保证飞行器安全可靠地飞行至终

端位置。本文直接利用文献[12]给定飞行器舵面

故障时的气动系数值。考虑如下故障:故障1为双

垂直方向舵故障,较小偏差故障;故障2为机身襟

翼故障,较大偏差故障。
将以上两种故障下的气动系数引入实际再入

模型,图2和图3分别为采用反馈线性化预测校正

再入标称制导算法、故障下重构轨迹之前以及分别

采用式(22,31)重构算法所生成的轨迹曲线。
图2为较小偏差故障1下的仿真曲线,较小偏

差故障时,若不进行轨迹重构,轨迹不满足终端约

束条件,则再入制导任务失败。如图2所示,只有

故障下重构轨迹前的轨迹曲线不满足终端约束,采
用简化算法(22)或鲁棒重构算法(31)均能按预定

的再入任务飞行至终端。图3为较大偏差故障2
下的仿真曲线,故障后,仅采用鲁棒在线重构算法

能使飞行器按预定的再入任务飞行至终端。较大

偏差故障下,标称轨迹与轨迹重构前后轨迹终端状

态如表1所示,表中阴影部分数据表示终端状态不

满足再入终端约束条件。
表1 较大偏差故障2条件下不同方法飞行轨迹终端状态

Tab.1 Terminalstatesofdifferentmethodsundersevere
failurecase2

终端状态
速度

V/(m·s-1)
高度

h/km
经度

θ/(°)
纬度

φ/(°)

标称轨迹 998.0414 25.032 14.9886 35.0311
未重构轨迹 881.8031 28.036 13.9171 33.5925
简化NFTET

算法 986.4547 22.339 15.2933 35.6667

鲁棒重
构算法 1003.3466 25.770 15.1260 35.0535

较小偏差故障时,由于采用简化算法(22)或鲁

棒重构算法(式(31))重构轨迹时,均能完成预定的

再入飞行任务,但采用(式(31))重构轨迹时,算法

复杂度高、执行效率低。故较小偏差故障下,仅采

用简化算法(式(22))就可完成故障下的轨迹重构,
且算法执行效率高,不需要扩展NFTET二阶及以

上的微分项。较大偏差故障时,采用式(22)重构轨

图2 较小偏差故障下重构轨迹

Fig.2 Trajectoryreshapingundersmallerfailure
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图3 较大偏差故障下重构轨迹

Fig.3 TrajectoryReshapingUnderSevereFailure

迹无法完成再入飞行任务,故飞行器应采用鲁棒重

构算法(式(31))实现较大偏差故障下的轨迹重构。
在相同环境下(主频3.20GHz的戴尔 Opti-

Plex7010MiniTower计算机,Windows7操作系

统,MATLAB2014a软件),通过大量的仿真试验,
经测算采用不同算法生成再入轨迹的算法CPU
平均执行时间如表2所示。

表2 各算法的CPU执行时间

Tab.2 CPUexecutiontimeofalgorithms

算法 执行时间/s
反馈线性预测校正算法 2.242

预测校正算法 5.272
简化NFTET算法 8.758

鲁棒重构算法 15.593

由于鲁棒重构算法需进行大量的二阶微分计

算,故其算法的复杂度高,CPU执行效率低,所以在

进行再入轨迹重构设计时,在保证满足再入任务及

约束条件的前提下,应充分考虑算法的执行效率。
飞行器发生较小故障时,由于简化算法(式

(22))或鲁棒重构算法(式(31))重构轨迹时,均能

完成预定的再入飞行任务,但采用鲁棒重构算法重

构轨迹时,算法复杂度高、执行效率低。故较小故

障下应采用简化算法(式(22))可完成较小故障下

的轨迹重构,且重构算法执行效率较高。当发生较

大故障时,采用简化算法(式(22))重构轨迹无法完

成原再入任务,故飞行器应采用鲁棒重构算法(式
(31))实现较大故障下轨迹重构,从而完成再入飞

行任务。

5.2 扰动偏差

为了验证设计方法具有良好的鲁棒性,分别在

初始状态和气动参数偏差条件下,采用本文提出的

再入制导与轨迹重构算法,通过大量仿真,生成满

足飞行任务及约束条件的再入轨迹,确定算法的鲁

棒性及冗余程度。各种算法所适用的扰动偏差允

许变化范围如表3所示。
表3 初始条件下随机偏差的变化范围

Tab.3 Rangeofrandomperturbationsininitialvariables

扰动范围
反馈线性预测

校正算法
简化NFTET

算法
鲁棒重
构算法

高度h -7.1%~
+7.7%

-15.6%~
+12.1%

-19.3%~
+14.5%

速度V -5.2%~
+1.8%

-10.2%~
+6.9%

-17.4%~
+9.1%

经度θ/(°) -2.7~3.4 -4.0~4.1 -5.8~4.6
纬度φ/(°) -4.6~2.7 -5.8~4.2 -6.2~4.9

θ&φ/(°)
-2.6~
4.6

-3.5~
5.0

-3.8~
5.4

升力系数CL
-3%~
+5.2%

-6.4%~
+9.8%

-8.5%~
+12.6%

阻力系数CD
-2.3%~
+6.6%

-7.7%~
+11.5%

-8.0%~
+15.3%

CL&CD
-1.7%~
+3.7%

-4.9%~
+7.3%

-6.2%~
+9.4%
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  如表3所示,采用反馈线性化预测校正算法所

允许的随机偏差变化范围较小,性能较差,但仍具

有一定的鲁棒性与冗余程度;而基于NFTET的简

化算法(22)重构轨迹时,其偏差允许变化范围变

大,性能得到了改善;采用鲁棒轨迹重构算法(31)
进行轨迹重构时,其允许范围将进一步扩大,则算

法的鲁棒性最好及冗余程度大,性能最好。故可依

据飞行器故障引起状态量或气动参数的偏差大小,
采用不同的理论算法生成飞行轨迹,从而完成高超

声速飞行器再入任务。

6 结束语

高超声速飞行器发生故障时,飞行轨迹将偏离

标称轨迹,需要对制导环进行轨迹重构以使飞行器

安全着陆。飞行故障信息性能最终反映在状态偏

差或气动参数的改变上,依据故障引起的状态量或

气动参数偏差大小,本文提出了基于NFTET定理

的鲁棒轨迹重构算法,能够有效解决飞行器发生较

大故障时的在线轨迹重构问题。本文再入制导与轨

迹重构算法所生成的轨迹,满足所有飞行过程约束

条件和终端约束条件,有效实现了不同故障下的再

入轨迹重构,提高了飞行器容错能力与安全系数。
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