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升力式再入飞行器末端能量管理方法

陈　功１，２，解志军２，崔乃刚１

（１．哈尔滨工业大学 航天工程系，１５０００１哈尔滨；２．空气动力学 国家重点实验室，６２１０００绵阳）

摘　要：以第二代升力式再入飞行器为应用背景，对飞行器再入飞行后的末端能量管理方法进行了深入的
研究和分析．在参考航天飞机末端能量管理方法的基础上，分析了 ＴＡＥＭ段轨迹参数，优化设计了 ＴＡＥＭ段
地面轨迹和高度剖面，并进行了纵向和侧向制导律设计．仿真结果表明本文设计的ＴＡＥＭ飞行轨迹满足飞行
约束条件，制导方法具有较高的精度和适应性，能满足第二代升力式再入飞行器末端能量管理要求．
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　　末端能量管理（ＴＡＥＭ）是升力式再入飞行器
返回过程中的一项关键技术［１］，此段的目的是将

无动力滑翔飞行器由再入段终点（ＴＥＰ）（通常飞
行器速度约３Ｍａ、高度约２８ｋｍ）导引到预备着陆
点（ＡＬＩ）（通常速度约０５Ｍａ、高度约为３ｋｍ）．
在此飞行段，飞行环境复杂，既要让不同初始能量

状态的飞行器满足最终降落的能量要求，又要让

飞行器精确对准飞行跑道实现安全降落，这些都

对末端能量管理段的轨迹设计提出了很高的要

求［２］．早在上世纪８０年代，美国的航天飞机首先

采用了“混合基准（ＨｙｂｒｉｄＢａｓｅｌｉｎｅ）”的末端能量
管理方案［３］，并取得了巨大的成功，但是这种方

案依赖于离线确定的几种标准轨迹，适应性较差．
为满足第二代可重复使用飞行器（ＲＬＶ）的要求，
国内外很多学者如 Ｋｌｕｅｖｅｒ［４－５］、Ｓｃｈｉｅｒｍａｎ［６］、
Ｈｏｒｎｅｍａｎ［７］、ＬｕＰ［８－９］等在航天飞机末端能量管
理方案的基础上提出了多种在线轨迹规划算法和

制导方法，部分学者也结合优化算法求解出满足

多种约束要求的末端能量管理段优化轨迹［１０］．本
文在一种新的轨迹规划算法的基础上实现了末端

能量管理段轨迹的优化设计，并采用制导方法进

行了仿真验证．

１　末端能量管理段飞行模型
因为 ＴＡＥＭ段航程较小，可将地球表面近似



看成是平面，忽略地球自转并将再入飞行器看成

是１个质点，可以建立如下动力学和运动学模型：

Ｖ＝－Ｄｍ－ｇｓｉｎγ，

γ＝ＬｃｏｓｖｍＶ －ｇＶｃｏｓγ，

ψ＝ Ｌｓｉｎｖ
ｍＶｃｏｓγ

，

ｈ＝Ｖｓｉｎγ，
ｘ＝Ｖｃｏｓγｃｏｓψ，
ｙ＝Ｖｃｏｓγｓｉｎψ

















．

（１）

其中：ｍ、Ｖ、γ、ψ、ｘ、ｙ、ｈ、Ｄ、Ｌ分别为飞行器的质量、
飞行速度、弹道倾角、航向角、空间的位置坐标、气

动阻力和升力．其中升力和阻力又可表示为
Ｌ＝ｑＳＣＬ，
Ｄ＝ｑＳＣＤ．

式中：ｑ、Ｓ、ＣＬ、ＣＤ分别为飞行器的动压、特征面
积、升力系数和阻力系数．Ｘ３３的气动模型已经
在美国的ＡＧ＆Ｃ项目中得到多次应用，因此本文
也继续应用 Ｘ３３的基本参数对本文方法进行仿
真验证．为了对气动模型进行简化，Ｘ３３阻力系
数可由如下的１个曲线函数［７］来表示：

ＣＤ ＝ＣＤ０＋ＫＣ
Ｎ
Ｌ． （２）

　　表１给出 Ｘ３３的零升阻力系数 ＣＤ０、系数 Ｋ
和Ｎ．

表１　Ｘ３３阻力系数

Ｍａ ＣＤ０ Ｋ Ｎ

０５ ００９７０ ０２１２３ ２３

１０ ０２３４３ ０３５０１ ２４

１５ ０２３４８ ０４３７７ ２１

２０ ０２０４０ ０５６２４ ２０

２５ ０１８２８ ０６７８２ ２０

３０ ０１６９５ ０７１６５ １９

２　参考轨迹设计
如图１所示，参考航天飞机 ＴＡＥＭ段参考轨

迹划分方法，将ＴＡＥＭ段地面航程分为３个部分：
捕获段（ａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｐｈａｓｅ）、航向调整段（ｈｅａｄｉｎｇ
ａｌｉｇｎｍｅｎｔｃｏｎｅ，ＨＡＣ）和预备着陆段（ｐｒｅｆｉｎａｌ
ｐｈａｓｅ）．
　　在捕获段开始，飞行器通常进行１个圆弧飞
行（通常 ΔψＡＴ ＜１０°），然后沿与 ＨＡＣ段相切的
直线飞行到ＷＰ１点．在航向调整段，飞行器的飞
行轨迹为下降的螺旋线至 ＮＥＰ点 （当 ΔψＨＡＣ ＜
１８０°时为直接式进入方式，当ΔψＨＡＣ ＞１８０°时为
间接式进入方式）．到达预备着陆段后，飞行器对

航向进行调整以对准机场跑道．当飞行器到达ＡＬＩ
点时，应当满足最终水平降落的各种约束条件．
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图１　ＴＡＥＭ段地面轨迹

２１　地面航程预测
由以上分析可知，ＴＡＥＭ段轨迹地面总航程

为

Ｓａｌｌ＝ＳＡＣ＋ＳＨＡＣ＋ＳＰＦ．
式中ＳＡＣ、ＳＨＡＣ、ＳＰＦ分别为捕获段、航向调整段、预
备着陆段地面航程．捕获段由圆弧飞行段和直线
飞行段组成．而在圆弧飞行段，由于飞行器的速度
较大、弹道倾角较小，可将其视为半径不变的圆弧

飞行，因此捕获段地面航程预测公式可表示为

ＳＡＣ ＝ＲＡＴΔψＡＴ＋ＳＴＣ．
式中ＳＴＣ为捕获端的直线地面飞行距离，转弯半
径ＲＡＴ可近似表示为

ＲＡＴ ＝
Ｖ２Ｈ

ｇｃｏｓγｔａｎνＡＴ
，

ＶＨ ＝Ｖｃｏｓγ
{

．
（３）

　　航向调整段螺旋半径公式为
ＲＨＡＣ ＝Ｒｆ＋Ｒ２Δψ

２
ＨＡＣ． （４）

　　因此ＨＡＣ地面航程为

　　ＳＨＡＣ ＝∫ＲＨＡＣｄψ＝ＲｆΔψＨＡＣ＋１３Ｒ２Δψ３ＨＡＣ．
因为预备着陆段是沿机场跑道中线飞行，因

此预备着陆段地面航程为

ＳＰＦ ＝ｘＡＬＩ－ｘＮＥＰ．
　　分析几何关系可知，由飞行器的飞行状态信
息可以求出ΔψＡＴ和ΔψＨＡＣ．因此ＴＡＥＭ段地面航
程主要由νＡＴ、Ｒｆ、Ｒ２、ｘＮＥＰ这４个量决定．
２２　高度剖面设计

参考航天飞机最终采用的高度剖面形式，可

以以地面剩余航程 ｓ为独立变量规划高度剖面

·１２·第９期 陈功，等：升力式再入飞行器末端能量管理方法



（由两条连续的高度曲线组成，并让其在 ＷＰ１点
处连续）．高度剖面的形式可为

ｈｒｅｆ＝ａ０＋ａ１ｓ＋ａ２ｓ
２． （５）

式中ｓ为剩余地面航程，ａ０、ａ１、ａ２为３个待定系
数．当ｓ＝０时，ｈｒｅｆ＝ａ０，因此可以确定第一条高
度曲线中ａ０ ＝ｈ０，第二条高度曲线中ａ０ ＝ｈＨＡＣ．
对式（５）进行求导可得

ｄｈｒｅｆ
ｄｓ ＝ｔａｎγｒｅｆ＝ａ１＋２ａ２ｓ． （６）

　　同样，考虑到 ｓ＝０时，第一条高度曲线中
ａ１ ＝ｔａｎγ０，第二条高度曲线中 ａ１ ＝ｔａｎγＨＡＣ．因
为两段地面航程已知，因此两条高度曲线中对应

的系数ａ２为

ａ２ ＝
ｔａｎγＨＡＣ－ｔａｎγ０

２ＳＡＣ
，

ａ２ ＝
ｔａｎγＡＬＩ－ｔａｎγＨＡＣ
２（ＳＨＡＣ＋ＳＰＦ）

{ ．

（７）

　　与航天飞机所采用的固定高度剖面相比，本
文采用的高度剖面更好的满足了 ＴＡＥＭ段的高
度、弹道倾角等初始条件．但是从式（５）～（７）可
知γＨＡＣ和ｈＨＡＣ仍是未知量，但是由两条高度曲线
在相切点ＷＰ１的连续性可知，ｈＨＡＣ就等于第一条
高度曲线的末端高度，因此实际的未知量只有

γＨＡＣ一个．
２３　参考控制变量

由捕捉段转弯半径公式（３）可求得

ｔａｎν ＝
Ｖ２Ｈ

ＲＡＴｇｃｏｓγｒｅｆ
． （８）

　　类似上式，可求得ＨＡＣ段飞行器参考倾侧角
公式

ｔａｎν ＝
Ｖ２Ｈ －Ｖ

２
Ｒ

ＲＨＡＣｇｃｏｓγｒｅｆ
． （９）

上式中ＶＲ是螺旋半径的变化率，由式（４）可得
ＶＲ ＝２Ｒ２ΔψΔψ＝－２ＶＨＲ２Δψ／ＲＨＡＣ．

　　对ｔａｎγｒｅｆ进行求导可得
ｄ
ｄｔｔａｎγｒｅｆ＝（１＋ｔａｎ

２γｒｅｆ）
ｄγ
ｄｔ． （１０）

　　又因为ｔａｎγｒｅｆ＝ａ１＋２ａ２ｓ，所以
ｄ
ｄｔｔａｎγｒｅｆ＝

ｄ
ｄｓ（ｔａｎγｒｅｆ）

ｄｓ
ｄｔ＝２ａ２

ｄｓ
ｄｔ．（１１）

　　综合式（１）中的第二式、式（１０）和（１１），再
考虑到剩余航程变化率ｄｓ／ｄｔ＝Ｖｃｏｓγ，可得到参
考升力系数的表达式如下：

ＣＬ ＝
ｃｏｓγｒｅｆ
ｑＳｃｏｓν
ｍ

［２Ｖ２ａ２ｃｏｓ
２γｒｅｆ＋ｇ］．（１２）

　　如果由上式求出参考升力系数，并将其代入

式（２）可以求得参考阻力系数 ＣＤ．如此，在已知
飞行器攻角的情况下可以得到飞行器纵向参考过

载指令ｎｚ，

ｎｚ ＝
Ｌｃｏｓα＋Ｄｓｉｎα

ｍｇ ． （１３）

３　轨迹规划算法
由以上分析可知，实际确定地面航程和高度

剖面的只有νＡＴ、Ｒｆ、Ｒ２、ｘＮＥＰ和γＨＡＣ５个参数．因为
在捕捉段，圆弧飞行段航程占总航程的比例很小，

即νＡＴ对飞行器总航程的影响很小，在轨迹设计
过程中可以忽略．所以实际 ＴＡＥＭ段地面航程和
高度剖面由Ｒｆ、Ｒ２、ｘＮＥＰ、γＨＡＣ４个量确定．
３１　第一段轨迹生成

定义高度能量如下：

Ｅ＝Ｖ
２

２ｇ＋ｈ． （１４）

上式对时间进行求导可得

Ｅ＝ＶＶ／ｇ＋ｈ．
　　再考虑到式（１）以及ｄｓ／ｄｔ＝Ｖｃｏｓγ，在飞行
过程弹道倾角γ较小，忽略小量，上式可变为

ｄＥ
ｄｓ＝

－Ｄ
ｍｇｃｏｓγｒｅｆ

． （１５）

　　因此从ＴＥＰ点到 ＷＰ１点的高度能量可以通
过欧拉积分得到

ＥＫ＋１ ＝Ｅｋ＋
ｄＥ
ｄｓ ｋ

Δｓ．

式中Δｓ＝ＳＡＣ／Ｎ，Ｎ为积分次数，实际中可取为满
足一定精度的常值．如果求出速度、阻力系数、大
气密度和参考弹道倾角等４个未知量，就可对式
（１５）进行积分求解．通过式（５）和（６）可以分别
求得参考高度和参考弹道倾角（实时地面航程

Ｓｋ＋１ ＝Ｓｋ＋ΔＳ）．当Ｓｋ ＜ＳＡＴ时，倾侧角由式（８）
求得，否则弹道倾角为零．参考升力系数由式
（１２）求得，而飞行速度可通过式（１４）求得．
３２　第二段轨迹生成

此段的轨迹计划方法与第一段类似，不同的

是将高度能量作为规划的独立变量，以满足飞行

器最终的能量要求（即满足飞行器在 ＡＬＩ点的高
度和速度要求）．因此第二飞行段的欧拉积分公
式为

ｓｋ＋１ ＝ｓｋ＋
ｄｓ
ｄＥ ｋ

ΔＥ．

　　这里的ΔＥ＝（ＥＡＬＩ－ＥＨＡＣ）／Ｎ．由ＨＡＣ段的
半径公式（４），在 ＨＡＣ段轨迹生成时剩余航向调
整角用以下公式进行更新：
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ΔψＨＡＣｋ＋１ ＝ΔψＨＡＣｋ－
（ｄｓ／ｄＥ）｜ｋΔＥ

ＲＨＡＣｋ
．

　　通过规划两段航程最终使终端高度ｈｅｎｄ满足
｜ｈＡＬＩ－ｈｅｎｄ｜＜ε．

４　制导指令生成
４１　侧向制导指令生成

参考航天飞机制导指令，倾侧角指令对不同

飞行段有不同的形式．捕获段倾侧角指令为
νｃ ＝ＧｖΔψＡＴ．

航向调整段倾侧角指令为

ｖｃ＝ｖ ＋Δｖ．
式中ｖ 为由式（９）得到的参考倾侧角指令．而闭
环倾侧角指令Δｖ则由以下形式得到：

Δｖ＝ＧＲΔＲ＋ＧＤＲΔＲ．
对于预备着陆段倾侧角指令为

ｖｃ＝－Ｇｙｙ－ＧＤｙｙ．
４２　纵向制导指令生成

纵向法向过载指令 ｎｚ由开环指令和闭环指
令组成，

ｎｚｃ＝ｎｚ ＋Δｎｚ．
开环的参考过载指令 ｎｚ 由公式（１３）求得．闭环
法向过载指令Δｎｚ由以下形式给出：

Δｎｚ＝ＫｈΔｈ＋ＫＤｈΔｈ．
　　这里Δｈ＝ｈｒｅｆ－ｈ，Δｈ＝ｈｒｅｆ－ｈ．由法向过
载，可对式（１３）进行反插值计算得到相应的攻角
指令．

５　仿真分析
取典型的飞行器末端能量管理段参数进行仿

真验证，Ｘ３３特征面积 Ｓ＝１４９３８８ｍ２、质量
ｍ＝３７３６２９ｋｇ，ＴＡＥＭ段开始时刻飞行器高度
为２８ｋｍ，速度为９１４ｍ／ｓ，弹道倾角为－６７°，航
向角为９４６°，Ｘ向和 Ｙ向位置分别 ５２４５０ｍ、
－５４０８７ｍ．ＡＬＩ点的参考高度为３ｋｍ，参考速度
为１５８ｍ／ｓ，弹道倾角 －２５°，Ｘ向位置 ｘＡＬＩ ＝
－８０２１ｍ／ｓ．以Ｒｆ、Ｒ２、ｘＮＥＰ、γＨＡＣ作为优化变量，
对ＴＡＥＭ段轨迹进行优化设计．考虑到升力式飞
行器返回特性，给定 ＴＡＥＭ段飞行过程中的动
压、法向过载、倾侧角和 ＨＡＣ段开始马赫数的约
束如下：

ｑＬ≤ｑ≤ｑＨ，
ｎｚ≤２，
ｖ≤８０°，

ＭａＷＰ１≤０９５．
取如下性能指标：

ｍａｘＪ＝［ｑＬ－ｍａｘ（ｑ）］＋［ｑＨ －ｍｉｎ（ｑ）］．
式中ｑＬ ＝３８００Ｐａ，ｑＨ ＝２００００Ｐａ．

本文采用直接打靶法 ＋ＳＱＰ算法进行优化，
得到 Ｒｆ ＝３６５７６ｍ、Ｒ２ ＝２６２３ｍ、ｘＮＥＰ ＝
－９０００ｍ、γＨＡＣ ＝－１８９°．仿真中，各制导参数
设置如下：

Ｇｖ＝００４ｒａｄ／ｒａｄ，
ＧＲ ＝２８６３１×１０

－４ｒａｄ／ｍ，
ＧＤＲ ＝１１×１０

－３（ｒａｄ·ｓ）／ｍ，
Ｇｙ ＝５７×１０

－３ｒａｄ／ｍ，
ＧＤｙ ＝００２２９（ｒａｄ·ｓ）／ｍ，
Ｋｈ ＝２９５２８×１０

－４ｇ／ｍ，
ＫＤｈ ＝９８×１０

－３（ｇ·ｓ）／ｍ．
　　仿真结果如图２～８所示．
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图２　飞行器三维轨迹
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图３　地面轨迹
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图４　动压变化曲线
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图５　速度变化曲线
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图６　能量高度变化曲线
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图７　弹道倾角变化曲线
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图８　倾侧角变化曲线

　　以上仿真结果表明，飞行器在预备着陆点（ＡＬＩ
点）的速度偏差为 －４５ｍ／ｓ，高度方向偏差为
－２３４５ｍ，Ｘ和Ｙ方向的位置偏差分别为５０ｍ和
３０ｍ．通过优化设计的ＴＡＥＭ段轨迹，满足要求的各

项约束要求，制导方法也具有良好的制导精度．

６　结　论
以第二代升力式再入飞行器为应用背景，对

飞行器再入飞行后的末端能量管理方法进行了深

入的研究和分析．在参考航天飞机 ＴＡＥＭ段能量
管理方法的基础上，进行 ＴＡＥＭ段轨迹组成分
析，优化设计了飞行器 ＴＡＥＭ段轨迹，并进行了
纵向和侧向制导律设计．仿真结果表明本文优化
设计的ＴＡＥＭ段轨迹满足升力式再入飞行器的
末端能量管理段飞行约束条件，制导方法具有较

高的精度和适应性，能够满足第二代升力式再入

飞行器末端能量管理要求．
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