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升力式再入飞行器再入轨迹优化分析

黄育秋，何麟书

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

摘　要：在充分调研分析国内外轨迹优化方法的基础上，选择直接法将升力式再入飞行器的再入轨迹优化
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，并采用Ｃ＋＋语言编写了优化算
法，最后进行了再入飞行器的最大射程轨迹优化分析．仿真结果表明，采用本文所述的方法能够对升力式再
入飞行器这一类轨迹优化问题进行优化分析，并具有较好的优化效果．
关键词：再入飞行器；轨迹优化；直接法；序列二次规划

中图分类号：Ｖ４１２ 文献标志码：Ａ 文章编号：０３６７－６２３４（２０１１）０９－０１３９－０５

Ｅｎｔｒｙｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｌｉｆｔｒｅｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅ

ＨＵＡＮＧＹｕｑｉｕ，ＨＥＬｉｎｓｈｕ

（Ｄｅｐｔ．ｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，１００１９１Ｂｅｉｊｉｎｇ，Ｃｈｉｎａ，ｈｕａｎｙｕｑｉｕ＠１６３．ｃｏｍ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆｒｅｖｉｅｗｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｔｈｏｍｅａｎｄａｂｒｏａｄ，ｔｈｅｄｉ
ｒｅｃｔｍｅｔｈｏｄａｎｄｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｑｕａｄｒａｔｉｃｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｕｓｅｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂ
ｌｅｍ．Ｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｉｓｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｄｉｎｔｏａｐａｒａｍｅｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｕｓｉｎｇｄｉｒｅｃｔ
ｍｅｔｈｏｄａｎｄｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｉｓｓｏｌｖｅｄｕｓｉｎｇｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｑｕａｄｒａｔｉｃｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ．Ａｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｗｒｉｔｔｅｎｕｓｉｎｇＣ＋＋，ａｎｄａｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍｒａｎｇｅｅｎｔｒｙｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｓ
ｐｅｒｆｏｒｍｅｄ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｌｉｆｔｒｅｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅｐｒｏ
ｐｏｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒｉｓｒｅａｓｏｎａｂｌｅａｎｄｆｅａｓｉｂｌｅｗｉｔｈｇｏｏｄｒｅｓｕｌｔｓ．
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｅｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅ；ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；ｄｉｒｅｃｔｍｅｔｈｏｄ；ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｑｕａｄｒａｔｉｃｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ

收稿日期：２０１０－０６－１８．
作者简介：黄育秋（１９６８—），女，博士研究生；

何麟书（１９３８—），男，教授，博士生导师．

　　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．二战后，美国就开始
了升力式再入飞行器的研究，比较富有代表性的

计划包括：ＢＯＭＩ、Ｄｙｎａ－Ｓｏａｒ、ＡｌｐｈａＤｒａｃｏ、
ＢＧＲＶ、ＨＧＶ、ＣＡＶ／ＨＴＶｓ、Ｘ－３７等．１９４０年末到
１９５０年初，苏联进行了 Ｓｉｌｂｅｒｖｏｇｅｌ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，而且其可能的飞行轨

迹多为跳跃滑翔轨迹，在轨迹设计中需要考虑控

制、动压、过载、气动热等限制，成为总体设计中的

一个难点，而轨迹优化理论正是解决该问题的有

效途径．
自上世纪中后期，升力式再入飞行器再入轨

迹优化问题便逐渐被提出，并成为诸多学者研究

的焦点，相继出现了多种轨迹优化方法，归纳为解



析解法和数值解法两大类．解析解法是运用 Ｐｏｎ
ｔｒｙａｇｉｎ极大值原理，在不考虑过程约束的情况下
给出一些飞行的最优解析解．随着研究的深入和
飞行任务的需要，人们慢慢地把研究的焦点转向

了数值解法［３］．数值解法是指利用离散的参数来
逼近整个系统，使轨迹优化问题转化为参数优化

问题，然后采用合适的算法解参数优化问题．数值
解法主要包括轨迹优化问题的转化和解参数优化

问题两部分．
就轨迹优化问题的转化方法来讲，数值解法

主要有直接法和间接法两类．直接法是将连续的
轨迹优化问题直接离散进行参数化，无需求最优

解的必要条件．间接法是利用 Ｐｏｎｔｒｙａｇｉｎ极大值
原理推导出最优控制的一阶必要条件，从而得到

求解最优轨迹的 Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ边值问题（ＨＢＶＰ）．
相比直接法，采用间接法求解最优轨迹问题存在

理论推导复杂、求解困难等缺陷［４－５］．
结合以上分析，本文采用数值解法对升力式

再入飞行器的最大射程弹道进行优化分析，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，

并采用Ｃ＋＋语言编写了优化算法，进行了仿真
分析，最后给出了相应的仿真结果．

１　飞行器轨迹优化理论
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．
１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［６－８］：

Ｊ＝Φ（ｘ（ｔｆ），ｐ）＋∫
ｔｆ

ｔ０
Ｌ（ｘ，ｕ，ｐ，ｔ）ｄｔ． （１）

满足：

ｘ＝ｆ（ｘ，ｕ，ｐ，ｔ）， ｔ∈［ｔ０，ｔｆ］， （２）
ｃ（ｘ，ｕ，ｐ，ｔ）＝０， （３）
ｄ（ｘ，ｕ，ｐ，ｔ）≤０， （４）
ｘ（ｔ０）＝ｘ０， （５）

ψ（ｘ（ｔｆ），ｐ）＝０． （６）
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．式（２）表示系统状态方程，式（３）表示
状态变量、控制变量和参量的等式约束，式（４）表
示状态变量、控制变量和参量的不等式约束，式

（５）表示状态变量的初始条件，式（６）表示状态
变量和参量的终端条件．
１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），将控制变量近似为

ｕ（ｔ）＝ｕｉ＋
ｔ－ｔｉ
ｔｉ＋１－ｔｉ

（ｕｉ＋１－ｕｉ）． （７）

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（７），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一个向量 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（５）下，从 ｔ０时刻到 ｔｆ时刻积分状态方程
组（２），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（１）～（６））被近似化为有限维的
非线性规划问题［９－１０］：

　ｍｉｎＪ（珘ｕ），
ｓ．ｔ．，　　　　　　　　
　ｇ（珘ｕ）＝０，
　ｈ（珘ｕ）≤０．

（８）

１３　序列二次规划法
方程（８）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
．

其中：
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ｓｋ ＝珘ｕｋ＋１－珘ｕｋ，

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

{ ．
，

ｙｋ ＝Ｊ（珘ｕｋ＋１）－Ｊ（珘ｕｋ）＋∑
ｍｅ

ｉ＝１
λｋ＋１ｉ ［ｇｉ（珘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［１１－１３］．其算法流图如图１所示．
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图１　算法流程

２　再入飞行器最大射程弹道优化
模型

２１　再入飞行器的动力学模型
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－Ｐｃｏｓαｍ ＋ｇ′ｒｓｉｎγ＋

　　ｇωｅ（ｓｉｎγｓｉｎ＋ｃｏｓγｃｏｓｃｏｓψ）＋

　　ω２ｅｒｃｏｓ（ｓｉｎγｃｏｓ－ｃｏｓγｓｉｎｃｏｓψ），

（９ａ）

γ＝Ｙ＋ＰｓｉｎαｍＶ ｃｏｓσ＋
ｇ′ｒ
Ｖｃｏｓγ＋

Ｖ
ｒｃｏｓγ＋

　　
ｇωｅ
Ｖ（ｃｏｓγｓｉｎ－ｓｉｎγｃｏｓｃｏｓψ）＋２ωｅｃｏｓｓｉｎψ＋

　　
ω２ｅｒｃｏｓ
Ｖ （ｃｏｓγｃｏｓ＋ｓｉｎγｓｉｎｃｏｓψ），

（９ｂ）

ψ＝Ｙ＋ＰｓｉｎαｍＶｃｏｓγ
ｓｉｎσ－

ｇωｅ
Ｖｃｏｓγ

ｃｏｓｓｉｎψ＋

　　 Ｖｒｃｏｓγｓｉｎψｔａｎ－２ωｅ（ｃｏｓｃｏｓψｔａｎγ－

　　ｓｉｎ）＋
ω２ｅｒ
Ｖｃｏｓγ

ｓｉｎψｓｉｎｃｏｓ， （９ｃ）

　　　　　　　ｒ＝Ｖｓｉｎγ， （９ｄ）
　　　　θ＝Ｖｃｏｓγｓｉｎψ／（ｒｃｏｓ）， （９ｅ）
　　　　　　＝Ｖｃｏｓγｃｏｓψ／ｒ． （９ｆ）
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．

射程Ｌｒ由再入点的经纬度和飞行器当前点
的经纬度通过球面三角形可以求得．
２２　再入飞行器最大射程弹道优化模型

１）性能指标Ｊ．最大射程的性能指标为
ｍｉｎＪ＝－Ｌｒ．

　　２）优化控制量 ｕ（ｔ）．由再入飞行器的控制
方式可以得到优化控制量为

ｕ（ｔ）＝［α，σ，ｔｆ］．
　　３）约束条件．攻角α约束为５°≤α≤１５°；
倾侧角σ约束为｜σ｜≤７０°；攻角变化率 α约束为
｜α｜≤１０（°／ｓ）；倾侧角变化率 σ约束为｜σ｜≤
２０（°／ｓ）；滑翔段最大高度 ｈｍａｘｈ约束为 ｈｍａｘｈ≤
６５ｋｍ；动压ｑ约束为ｑ＝０５ρＶ２≤４０ｋＰａ；法向
过载ｎｙ约束为｜ｎｙ｜＝｜Ｎ／ｍｇ０｜≤２，其中Ｎ为体
系下的法向力；末端高度约束为 ３０ｋｍ≤ ｈｆ≤
４０ｋｍ；末端速度约束为 Ｖｆ＝２０００ｍ／ｓ；气动加
热率 Ｑ约束为

Ｑ＝
ｋｓ
Ｒ槡 ｎ

ρ
ρ( )
０

ｎ Ｖ
Ｖ( )
０

ｍ

≤１２００ｋＷ／ｍ２．

其中：Ｒｎ为鼻锥驻点区曲率半径；Ｖ０为第一宇宙
速度；ρ０为海平面标准大气密度；ｋｓ、ｍ、ｎ为常数，
可取理论计算值或实验值，本文取 ｋｓ ＝１７６００，
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ｎ＝０５，ｍ＝３１５，Ｒｎ ＝００４ｍ．

３　仿真分析
基于前文的研究基础，采用推力为零时的方

程（１２）以及２２节中的轨迹优化模型，应用直接
法和序列二次规划法对升力式再入飞行器的最大

射程弹道进行优化分析，其相应的仿真结果如图

２～１０所示．
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图２　攻角曲线

!!"

!#$

%$

&$

'$

$

!
"

#
!
(
!
)

$ * +$$ ' $$$ , +++

图３　倾侧角曲线
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图４　速度曲线

　　最大射程是典型的弹道优化性能指标，可以
反映出再入飞行器的滑翔能力以及优化算法的优

劣，通过图２～１１可得：
１）图２、３显示了升力式再入飞行器２个主

要的控制变量在其滑翔飞行时的变化规律，可以

看出再入初期飞行器以最大攻角减速以满足气动

加热率的要求，而后飞行器以最大升阻比攻角飞

行，倾侧角则一直保持在０°左右，直到后期需要
机动时才有较大变化，且控制量均在给定的变化

范围之内；

　　２）从图４、５可以看出，飞行器的速度是稳定
减小的，最大滑翔高度为６５ｋｍ，且跳跃的幅度比
较稳定，这说明根据优化所得的控制量可以稳定

控制飞行器的再入飞行；
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图５　高度曲线
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图６　飞行路径角曲线
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图７　法向过载曲线

　　３）图６～９反映了再入飞行器滑翔飞行时的
部分特征参量的变化，其中最大法向过载为１６、
最大 动 压 为 ３７ｋＰａ、最 大 气 动 加 热 率 为
１１９０ｋｗ／ｍ２，均满足给出的约束条件；

４）图１０表明飞行器在满足所有约束的情况
下，滑翔 ２６１６１１ｓ，期间获得的最大射程为
１２６７００ｋｍ，满足一般设计中对升力式飞行器射
程的要求．
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图８　动压曲线
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图９　气动加热率曲线
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图１０　射程曲线

　　综上，采用本文所述的直接法和序列二次规
划方法能够对升力式再入飞行器这一类轨迹优化

问题进行优化分析，并具有较好的优化效果．

４　结　论
升力式再入飞行器飞行速度快、飞行环境复

杂、并受到多种约束条件的限制，轨迹优化方法能

够很好的解决其轨迹设计问题．本文首先给出了
轨迹优化问题的一般描述，基于直接法的参数化

方法，序列二次规划算法，从而设计了一套基于直

接法和序列二次规划方法的轨迹优化算法；其次

建立了再入飞行器的动力学模型和轨迹优化模

型；最后在前文的研究基础上完成了仿真分析，论

证了本文提出的轨迹优化算法对于再入飞行器轨

迹优化的适用性．后续的研究将涉及再入飞行器

其他特征轨迹的优化问题，以及飞向固定目标的

轨迹优化问题．
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