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升力式再入飞行器多约束多阶段弹道优化设计

黄育秋，何麟书

（北京航空航天大学 宇航学院，１００１９１北京，ｈｕａｎｇｙｕｑｉｕ１３＠１６３．ｃｏｍ）

摘　要：结合再入飞行器实际任务需要，以升力式再入飞行器机动突防弹道优化设计为研究目的，给出了多
约束多阶段弹道优化模型，研究了弹道优化数值解法理论，将该多约束多阶段优化问题的多个阶段弹道优化

模型统一于１个优化算法；采用直接法＋序列二次规划法解该优化问题，得到了满足相应约束的再入机动突
防弹道．仿真结果表明，采用该方法能够进行升力式再入飞行器的再入机动突防弹道的优化设计，并具有较
好的效果．
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　　传统的弹道式再入飞行器和弹道－升力式再
入飞行器存在两大缺点，即存在造成再入器及其

有效载荷损伤的着陆冲击过载和由于各种干扰造

成的不易控制的大落点散布［１］．升力式再入飞行
器的出现有效的克服了这两种缺点，是航天技术

取得的巨大进步．升力式再入飞行器和传统的再
入飞行器相比，升力式再入飞行器升力的增大和

可调整，大大增加了飞行器机动飞行的能力．平缓
的再入段和大范围的机动飞行能力，使升力式再

入飞行器水平着陆到指定机场跑道和实现全球快

速打击成为可能，正因为如此，升力式再入飞行器

具有重要的经济和军事意义．

１９４０年末到１９５０年初，苏联进行了Ｓｉｌｂｅｒｖｏ
ｇｅｌ飞行器的风洞试验，并积累丰富的试验数据．
１９６０年中期，Ｍｉｋｙａｎ设计局设计了自己的升力式
再入飞行器 Ｍｉｇ－１０５．最近，俄罗斯已秘密研制
了新型再入机动飞行的白杨－Ｍ导弹［２］．

由于升力式再入飞行器的飞行速度较快，飞

行空域较大，飞行环境复杂，其弹道优化需要考虑

控制、动压、过载、气动热等限制，成为总体设计中

的１个难点．且随着导弹防御系统的日臻完善，再
入飞行器的弹道设计还必须考虑实际作战需求．
再入飞行器要顺利地飞向目标，必须能够避开勿

入区域，突破敌方拦截区域，且经过设定路径点，

如图１所示．
　　勿入区域是指由于地理或政治等原因，再入
飞行器不得飞入的领空．路径点是指为了搜索目



标或制导导航等需求而设定的弹道必经地理位

置．再入飞行器必须精确飞经此点，且时间可不做
约束．拦截区域是指敌方拦截弹等的杀伤范围．在
拦截导弹杀伤区域内，拦截弹可以捕获再入飞行

器，预测其飞行弹道，并实施拦截．在此拦截区域
内，再入飞行器可进行一定的规避机动，以降低敌

方对弹道的预测精度，减小拦截概率．再入飞行器
的规避机动可根据拦截导弹的飞行能力和敌方拦

截态势等选择适当时机进行［２－３］．
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图１　突防弹道示意

　　由图１可见，考虑突防约束情况下，再入飞行
器的再入机动突防弹道主要分为：飞抵第１个路
径点阶段、绕过勿入区域飞抵第２个路径点阶段、
滑翔至敌方导弹拦截区阶段、拦截区内机动飞行

至目标上空阶段、下压攻击目标阶段．在这些限制
条件下，升力式再入飞行器的再入机动突防弹道

优化设计实际上是１个复杂的多约束多阶段弹道
优化问题．

本文首先建立了升力式再入飞行器再入机动

突防的多约束多阶段弹道优化模型，研究了飞行

器轨迹优化问题的数值解法．在此基础上选择直
接法将该轨迹优化问题转化成参数优化问题，而

后采用序列二次规划法来解该参数优化问题，最

后采用Ｃ＋＋语言编写了优化算法，在特定参数
下，进行了仿真分析．

１　复杂多约束多阶段弹道优化模型
１１　飞行器再入动力学模型

考虑地球自转和地球扁率的情况下，再入飞

行器的动力学模型为［１］

　 Ｖ＝－（Ｘ－Ｐｃｏｓα）／ｍ＋ｇ′ｒｓｉｎγ＋ｇωｅ（ｓｉｎγｓｉｎ＋
　　ｃｏｓγｃｏｓｓｉｎψ）＋ω２ｅｒｃｏｓ（ｓｉｎγｃｏｓ－
　　ｃｏｓγｓｉｎｓｉｎψ），
　γ＝（Ｙ＋Ｐｓｉｎα）ｃｏｓσ／ｍＶ＋ｇ′ｒｃｏｓγ／Ｖ＋
　　Ｖｒｃｏｓγ／２ωｅｃｏｓｃｏｓψ＋（ｇωｅ／Ｖ）（ｃｏｓγｓｉｎ－
　　ｓｉｎγｃｏｓｓｉｎψ）＋ω２ｅｒｃｏｓ／Ｖ（ｃｏｓγｃｏｓ＋
　　ｓｉｎγｓｉｎｓｉｎψ），
　ψ＝（Ｙ＋Ｐｓｉｎα）ｓｉｎσ／ｍＶｃｏｓγ＋（ｇωｅ／

　　Ｖｃｏｓγ）ｃｏｓｃｏｓψ－（Ｖ／ｒ）ｃｏｓγｃｏｓψｔａｎ＋
　　２ωｅ（ｃｏｓｓｉｎψｔａｎγ－ｓｉｎ）－（ω

２
ｅｒ／

　　Ｖｃｏｓγ）ｃｏｓψｓｉｎｃｏｓ，
ｒ＝Ｖｓｉｎγ，

θ＝Ｖｃｏｓγｃｏｓψ／ｒｃｏｓ，
＝Ｖｃｏｓγｓｉｎψ／ｒ．

其 中：Ｖ、γ、ψ、ｒ、θ、、σ、α、Ｐ、Ｘ、Ｙ、ωｅ、ｇ′ｒ、ｇωｅ、ｍ
分别为飞行器相对地球的速度、飞行路径角、航向

角、地心距、经度、纬度、倾斜角、攻角、推力、气动

阻力、气动升力、地球自转角速度、引力加速度在

地心矢径ｒ上的投影、引力加速度在地球自转角
速度ωｅ上的投影、飞行器质量．航向角 ψ是速度
矢量Ｖ在当地水平面上的投影线顺时针与纬度切
线正东方向的夹角．
１２　机动突防弹道约束模型

升力式再入飞行器的飞行环境非常复杂，涉

及诸多实际问题，弹道设计时必须综合考虑诸多

实际约束，同时其机动突防弹道还需考虑如图１
中的突防约束，下面将分别阐述．
１）终端约束．升力式再入飞行器是一种远程

精确制导武器，用以摧毁敌方高价值目标．终端约
束用以表示其攻击目标时的状态等，相应的终端

约束取为

ｈ（ｔｆ）＝０，　｜γ（ｔｆ）｜≥Ｃ１，
Ｖ（ｔｆ）≥Ｃ２，　α（ｔｆ）＝Ｃ３．

其中：ｈ为距地高度；ｔｆ为飞行器飞行总时间，是一
优化参数；Ｃ１、Ｃ２、Ｃ３为根据打击需要而给定的
常数．同时，给定了地面目标的具体地理位置时，
相应的终端位置约束为

θ（ｔｆ）＝θｆ，　（ｔｆ）＝ｆ．
其中θｆ表示目标经度，ｆ表示目标纬度．
２）控制量约束．由于飞行器结构与姿态控制

系统设计的限制，飞行器飞行时的攻角不能过大，

且变化不能过于剧烈，以免飞行失控．同理，为了
满足飞行器的控制要求，其攻角与倾侧角的大小

及其变化率也应加以限制．
｜α（ｔ）｜≤Ｃ４，ｔ０≤ｔ≤ｔｆ，
｜α（ｔ）｜≤Ｃ５，ｔ０≤ｔ≤ｔｆ，
｜σ（ｔ）｜≤Ｃ６，ｔ０≤ｔ≤ｔｆ，
｜σ（ｔ）｜≤Ｃ７，ｔ０≤ｔ≤ｔｆ．

其中：ｔ０为飞行器再入初始时刻，可取为零；α表
示攻角变化率；σ表示倾侧角变化率；Ｃ４ ～Ｃ７为
给定常数．
３）动压约束．动压极限值主要取决于热防护

材料强度与气动控制铰链矩．从防热系统设计来
说，飞行器表面均采用耐高温绝热材料，以保证飞

·５４１·第７期 黄育秋，等：升力式再入飞行器多约束多阶段弹道优化设计



行器飞行过程中内部结构所受到的加热量最小和

在高温加热时保持应有的气动外形．这些材料直
接面对来流作用，因此，动压必须限制在一定范围

内，以确保表面绝热材料结构不受破坏．气动控制
铰链力矩随动压的增加而增大，动压也应保证不

超过控制气动操纵面所要求的最大铰链力矩所允

许的动压．同时对动压加以限制也可以在一定程
度上保证飞行器侧向飞行稳定．

因此，为了满足升力式再入飞行器的结构设

计与控制要求，相应的动压ｑ约束为
ｑ（ｔ）＝ρＶ２／２≤Ｃ８，ｔ０≤ｔ≤ｔｆ．

式中Ｃ８为给定常数．
４）法向过载约束．法向过载最大值主要取决

于飞行器的结构强度和弹载设备的承受范围．为
了满足临近空间飞行器的结构设计要求，相应的

法向过载ｎｙ约束为

｜ｎｙ（ｔ）｜＝
Ｐ·ｓｉｎα＋Ｙ
ｍ·ｇ

≤Ｃ９，ｔ０≤ｔ≤ｔｆ．

式中Ｃ９为给定常数．
５）气动热约束．升力式再入飞行器的长时间

大气层内高速飞行将产生非常高的气动加热率与

壁温．由于升力式再入飞行器一般采用小攻角飞
行，气动加热最严重的部位为飞行器的鼻头与翼

前缘．为了便于研究，弹道优化时可以仅考虑鼻头
气动热问题．为确保气动热不超过壁面材料容忍
限度，飞行器鼻头驻点热流与壁温约束取作

ｑｃｏｎｖ（ｔ）≤Ｃ１０，　ｔ０≤ｔ≤ｔｆ，
Ｔｗ（ｔ）≤Ｃ１１，　ｔ０≤ｔ≤ｔｆ．

其中Ｃ１０、Ｃ１１为给定常数．
６）突防约束．如前所述，由于导弹防御系统

的出现，升力式再入飞行器的弹道优化必须考虑

实际作战需求．升力式再入飞行器要顺利地飞向
目标，必须能够避开勿入区域，突破敌方拦截区

域，且经过设定路径点．
为避免进入敌方领空或拦截范围，飞行器不

得进入勿入区域飞行，将此约束取为

（θ（ｔ）－Ｃ１２）
２＋（（ｔ）－Ｃ１３）槡

２≥Ｃ１４．
其中０≤ｔ≤ ｔｆ．拦截导弹杀伤区可取作地理约
束，即

（θ（ｔ）－Ｃ１５）
２＋（（ｔ）－Ｃ１６）槡

２≤Ｃ１７．
其中ｔＭ０≤ｔ≤ｔＭｆ．此杀伤区内的机动形式可以设
定为“Ｓ”形侧向程序机动，相应的倾侧角变化规
律取为

σ（ｔ）＝σ１（ｔＭ０）＋ａ１ｓｉｎ（４πｔ／ＴＭ）． （１）
其中：ｔＭ０≤ｔ≤ｔＭｆ；ＴＭ ＝（ｔＭｆ－ｔＭ０），ｔＭ０表示飞行
器飞入拦截导弹杀伤区的时刻，是一优化参数，ｔＭｆ

表示程序机动结束时刻，也指俯冲段开始时刻，是

一优化参数．式（１）中，等号右端第１项为未加入
姿态扰动时的倾侧角变化规律；第２项为相应的
姿态扰动，ａ１为机动幅值，即飞行器在导弹拦截
区域内进行２个最大幅度为ａ１的正弦机动．

为了保证升力式再入飞行器准确经过指定路

径点，将路径点约束取为

θ（ｔｐａｓｓ１）＝Ｃ１８，　（ｔｐａｓｓ１）＝Ｃ１９，
θ（ｔｐａｓｓ２）＝Ｃ２０，（ｔｐａｓｓ２）＝Ｃ２１．

其中ｔｐａｓｓ１、ｔｐａｓｓ２分别表示经过第１个、第２个路径
点的时刻，是优化参数．以上公式中 Ｃ１２ ～Ｃ２１为
给定常数［３］．

同时，现代防空武器的有效拦截高度多在

３０ｋｍ以下．因此，为了更好地突破敌方防空火力
网，飞行器在俯冲攻击之前，飞行高度也应予以限

制，即ｈ≥３０ｋｍ，ｔ０≤ｔ≤ｔＤ０．其中ｔＤ０为俯冲前
某特定时刻．

２　飞行器轨迹优化理论
多阶段优化问题是指，优化模型包含多个状

态阶段，各阶段之间依靠时间、状态量衔接，并同

时进行优化．多约束多阶段优化问题可将多个阶
段的弹道优化模型统一于１个优化算法下，同时
进行解算，从而提高了优化模型的通用性．本文采
用直接法将该轨迹优化问题转化成参数优化问

题，而后采用序列二次规划法来解该参数优化问

题，下面将阐述其相关理论．
２１　轨迹优化问题的一般描述

轨迹优化问题一般可以描述为，确定容许控

制ｕ（ｔ）∈Ｒｍ和参量ｐ∈Ｒｎｐ，使得由１个微分方
程组确定的系统，从给定的初始状态过渡到终端

状态，并使性能指标函数Ｊ达到最小，同时满足规
定的约束．其数学描述如下［４－８］：

Ｊ＝Φ（ｘ（ｔｆ），ｐ）＋∫
ｔｆ

ｔ０
Ｌ（ｘ，ｕ，ｐ，ｔ）ｄｔ．（２）

满足

ｘ＝ｆ（ｘ，ｕ，ｐ，ｔ）， ｔ∈［ｔ０，ｔｆ］， （３）
ｃ（ｘ，ｕ，ｐ，ｔ）＝０， （４）
ｄ（ｘ，ｕ，ｐ，ｔ）≤０， （５）
ｘ（ｔ０）＝ｘ０， （６）

ψ（ｘ（ｔｆ），ｐ）＝０． （７）
其中ｘ（ｔ）∈Ｒｎ，表示系统的状态变量，ｔ表示时间
变量．标量性能指标函数 Ｊ，由末值型性能指标函
数Φ（ｘ（ｔｆ），ｐ）和积分型性能指标函数组成，其
被积函数为Ｌ（ｘ，ｕ，ｐ，ｔ），并且积分是从ｔ０时刻到
ｔｆ时刻．方程组（３）表示系统状态方程，方程组

·６４１· 哈　尔　滨　工　业　大　学　学　报　　　　　　　　　　　　　第４３卷　



（４）表示状态变量、控制变量和参量的等式约束，
方程组（５）表示状态变量、控制变量和参量的不
等式约束，方程组（６）表示状态变量的初始条件，
方程组（７）表示状态变量和参量的终端条件．
２２　参数化过程

１）划分时间区间［ｔ０，ｔｆ］为Ｎ个子区间，节点
为ｔｉ，即ｔ０ ＜ｔ１ ＜… ＜ｔＮ－１ ＜ｔＮ ＝ｔｆ．
２）控制变量的参数化．在每个子区间ｔ∈［ｔｉ，

ｔｉ＋１］（ｉ＝０，１，…，Ｎ－１）里，将控制变量近似为

ｕ（ｔ）＝ｕｉ＋
ｔ－ｔｉ
ｔｉ＋１－ｔｉ

（ｕｉ＋１－ｕｉ）． （８）

其中：ｕｉ∈Ｒ
ｍ，表示在ｔｉ时刻的控制变量值；ｕｉ＋１∈

Ｒｍ，表示在ｔｉ＋１时刻的控制变量值．利用分段线性
近似方程（８），未知的控制变量ｕ（ｔ）被ｍ（Ｎ＋１）
个未知的控制参数 ｕ０，ｕ１，…，ｕＮ－１，ｕＮ代替，因此，
所有的未知参数可以组成１个向量珘ｕ∈Ｒｍ（Ｎ＋１）＋ｎｐ．
３）价值函数、约束函数的参数化．假设给定了

１个猜测的控制输入量和参量，即珘ｕ，在初始条件方
程（６）下，从ｔ０时刻到ｔｆ时刻积分状态方程组（３），
得到的状态变量随时间的变化历程可以表示为

ｘ（珘ｕ，ｔ），也就是说，利用控制输入量和参量可以唯
一地确定状态量，进而得到价值函数Ｊ以及约束ｃ、
ｄ、ψ，据此约束可以离散成１个等式约束向量ｇ∈
Ｒｎｃ（Ｎ＋１）＋ｎｆ和不等式约束向量ｈ∈Ｒｎｄ（Ｎ＋１）．

用上述的参数化策略，有限维的最优控制问

题，（即方程组（２）～（７））被近似化为有限维的
非线性规划问题［９－１０］，即

ｍｉｎＪ（珘ｕ）． （９）
　　　　　　ｓ．ｔ．

ｇ（珘ｕ）＝０，　ｈ（珘ｕ）≤０．
２３　序列二次规划法

方程（９）所表示的非线性规划问题可以采用
如下序列二次规划方法求解：

ｍｉｎ　０．５ｄＴＢｋｄ＋Ｊ（珘ｕｋ）Ｔｄ．
ｓ．ｔ．
ｇｉ（珘ｕ

ｋ）Ｔｄ＋ｇｉ（珘ｕ
ｋ）＝０，　ｉ＝１，２，…，ｍｅ．

　ｈｉ（珘ｕ
ｋ）Ｔｄ＋ｈｉ（珘ｕ

ｋ）≤０，　ｉ＝ｍｅ＋１，…，ｍ．
珘ｕｋ＋１ ＝珘ｕｋ＋ｄｋ．

其中梯度向量Ｊ（珘ｕｋ）Ｔ、ｇｉ（珘ｕ
ｋ）Ｔ、ｈｉ（珘ｕ

ｋ）Ｔ可

以通过差分的方法求得，且有

Ｂｋ＋１ ＝Ｂｋ＋珓ｙ
ｋ（珓ｙｋ）Ｔ

（珓ｙｋ）Ｔｓｋ
－Ｂ

ｋｓｋ（ｓｋ）ＴＢｋ

（ｓｋ）ＴＢｋｓｋ
．

式中：

ｓｋ ＝珘ｕｋ＋１－珘ｕｋ，

珓ｙｋ＝
ｙｋ，　　　　　　　　　（ｓｋ）Ｔｙｋ≥０２（ｓｋ）ＴＢｋｓｋ；
θｋｙｋ＋（１－θｋ）Ｂｋｓｋ，其他{ ．

　ｙｋ ＝Ｊ（珓ｕｋ＋１）－Ｊ（珓ｕｋ）＋∑
ｍｅ

ｉ＝１
λｋ＋１ｉ［ｇｉ（珓ｕ

ｋ＋１）－

　　　ｇｉ（珘ｕ
ｋ）］＋∑

ｍ

ｉ＝ｍｅ＋１
λｋ＋１ｉ ［ｈｉ（珘ｕ

ｋ＋１）－ｈｉ（珘ｕ
ｋ）］．

θｋ ＝ ０．８（ｓｋ）ＴＢｋｓｋ

（ｓｋ）ＴＢｋｓｋ－（ｓｋ）Ｔｙｋ
．

矩阵Ｂｋ的初值Ｂ０一般取为单位阵，即Ｂ０ ＝
Ｉ［１１－１４］．其算法流程如图２所示．
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图２　算法流程

３　仿真分析
取突防约束如表１所示．

表１　突防约束

名称 经度／（°） 纬度／（°） 半径／（°）

再入点 １０４０８３３ ４０１６２５
第１个路径点 １２３９７６６ ３３１８２２
勿入区域 １４５００００ ３２００００ ９５

第２个路径点 １４６４４８０ １９６１２３
拦截导弹杀伤区 １８７６５０２ －１００５６９ １００

目标点 １９２１４４３ －１７８３８０

　　利用１节中的模型和２节中的优化方法得到
仿真结果如图３～８所示．
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图３　攻角度变化曲线

　　图７给出了升力式再入飞行器的最优三维突
防弹道，图８给出了最优弹道的地表投影．可见，升
力式再入飞行器从发射点出发，精确地通过了第１

·７４１·第７期 黄育秋，等：升力式再入飞行器多约束多阶段弹道优化设计



个路径点，顺利绕过勿入区域，到达了设定的第２
个路径点，突入了拦截导弹杀伤区，以“Ｓ”形机动
弹道在拦截导弹杀伤区内飞行以提高突防概率，最

终精确命中了目标．同时可以发现，滑翔段飞行高
度保持在３０ｋｍ以上，满足了突防高度要求．
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图４　倾侧角变化曲线　　　　　图５　速度变化曲线　　　　　图６　飞行路径角变化曲线
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图７　三维机动突防弹道
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图８　经纬度曲线

４　结　论
本文以升力式再入飞行器机动突防弹道优化

设计为研究目的，首先给出了该问题的多约束多阶

段弹道优化模型，研究了弹道优化数值解法理论，

将该多约束多阶段优化问题的多个阶段弹道优化

模型统一于１个优化算法．采用直接法将该轨迹优
化问题转化成参数优化问题，而后采用序列二次规

划法来解该参数优化问题，得到了满足相应约束的

再入机动突防弹道．通过本文的研究可以看出采用
本文的方法能够进行升力式再入飞行器的再入机

动突防弹道的优化设计，并具有较好的效果．
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ｅｎｃｅｓ，１９８８，３６（１）：１７９－１９７．

［１４］ＹＯＮＧＥ，ＴＡＮＧＧＪ，ＣＨＥＮＬ．Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｏｐｔｉ
ｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｆｏｒｇｌｏｂａｌｒａｎｇｅｏｆＣＡＶ［Ｃ］／／１ｓｔＩｎｔｅｒｎａ
ｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＣｏｎｔｒｏｌｉｎＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄ
Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥ，２００６：１３９６－１４００．

（编辑　张　宏）
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