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升力式再入飞行器覆盖范围计算分析
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摘　要：将升力式再入飞行器的覆盖范围生成问题转化成满足再入约束条件下的最大纵程、最小纵程、最大
横程以及一定纵程下最大横程的轨迹优化问题，采用序列梯度－修复算法来解这一系列的轨迹优化问题，最
后进行了仿真分析．仿真结果表明：本文采用的方法合理可行，升力式再入飞行器的覆盖范围为一个左右不
对称的扇形区域．
关键词：升力式再入飞行器；覆盖范围；轨迹优化；序列梯度－修复算法
中图分类号：Ｖ４１２ 文献标志码：Ａ 文章编号：０３６７－６２３４（２０１２）１１－００１３－０７

Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｒｅａｃｈａｂｌｅｌａｎｄｉｎｇｌｏｃａｔｉｏｎｓｏｆｌｉｆｔｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅ

ＦＵＹｕ１，ＹＡＮＧＷｅｉｌｉ２，ＣＵＩＮａｉｇａｎｇ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１５０００１Ｈａｒｂｉｎ，Ｃｈｉｎａ；２．ＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＣｅｎｔｅｒ，
１００１４２Ｂｅｉｊｉｎｇ，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｒｅａｃｈａｂｌｅｌａｎｄｉｎｇｌｏｃａｔｉｏｎｓｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｉｓｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｄｉｎｔｏｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍｄｏｗｎｒａｎｇｅ，ｍｉｎｉｍｕｍｄｏｗｎｒａｎｇｅ，ｍａｘｉｍｕｍｃｒｏｓｓｒａｎｇｅａｎｄｍａｘｉｍｕｍｃｒｏｓｓｒａｎｇｅａｔ
ｓｐｅｃｉｆｉｅｄｄｏｗｎｒａｎｇｅｕｎｄｅｒｅｎｔｒｙｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ，ａｎｄｔｈｅｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｇｒａｄｉｅｎｔｒｅｓｔｏｒａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｕｓｅｄｔｏｓｏｌｖｅ
ｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓａｒｅｐｅｒｆｏｒｍｅｄ，ａｎｄｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ
ｔｈｅｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｒｅａｃｈａｂｌｅｌａｎｄｉｎｇｌｏｃａｔｉｏｎｓｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｆｏｒｌｉｆｔｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅｉｓｒｅａｓｏｎａｂｌｅａｎｄｆｅａｓｉｂｌｅ，ａｎｄ
ｔｈｅｒｅａｃｈａｂｌｅｌａｎｄｉｎｇｌｏｃａｔｉｏｎｓｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｌｉｆｔｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅｉｓｌｅｆｔｒｉｇｈｔａｓｙｍｍｅｔｒｙｆａｎｓｈａｐｅｄｒｅｇｉｏｎ．
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌｉｆｔｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅ；ｒｅａｃｈａｂｌｅｌａｎｄｉｎｇｌｏｃａｔｉｏｎｓ；ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｇｒａｄｉｅｎｔｒｅｓｔｏ
ｒａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

收稿日期：２０１１－１０－１１．
基金项目：国防重点学科实验室基金资助项目（ＨＩＴ２００９０９３）．
作者简介：傅　瑜（１９８５—），男，博士研究生；

崔乃刚（１９６５—），男，教授，博士生导师．
通信作者：傅　瑜，ｆｕｙｕｌｕｃｋｙ１３＠１６３．ｃｏｍ．

　　升力式再入飞行器的覆盖范围定义了飞行器
潜在的可达区域，可为飞行器在正常和异常飞行情

况下的任务规划提供选择依据，可以帮助飞行器在

正常的再入飞行和偶然突发事件中变更或选择潜

在的着陆位置．因此，升力式再入飞行器当前时刻
的覆盖范围，即一系列的可行着陆区域，是其安全

飞行的重要保证．特别是全球到达的升力式再入飞
行器，覆盖范围的分析更有着非常重要的意义．

目前国外相关文献主要有两类方法来求解该

问题．一类是利用平衡滑翔条件简化运动方程，降
低该问题的复杂性进行逼近．文献［１］通过坐标

变换，在不考虑路径约束的情况下，将该问题转换

成一系列简单的纵程不定情况下的最大横程问

题，并通过参数搜索来求解．文献［２］采用拟平衡
滑翔条件，将覆盖范围生成问题等效为解决一系

列简单的运动虚拟目标的逼近问题．然后，采用近
似最优控制律，该逼近问题又转化成１个一维求
根问题．同时，根据倾侧角 －速度再入走廊，加入
了一般的不等式约束，快速、可靠地获得了考虑约

束条件下的任意再入初始条件的高精度覆盖范

围．第二类是基于航天飞机再入制导方法［３］的逼

近．其原理是认为升力式再入飞行器所能覆盖的
射程与其阻力加速度的大小成反比，且其覆盖范

围可由多边形进行近似．在由不等式定义的再入
飞行走廊内，先规划出最大射程和最小射程的阻

力加速度剖面．覆盖范围的远边界由最大射程的
阻力加速度剖面决定，近边界由最小射程的阻力



加速度剖面决定，并用直线近似．对于其它边界，
其阻力加速度剖面由最大阻力加速度剖面和最小

阻力加速度剖面线性插值得到，然后采用由跟踪

制导律决定的不变号的倾侧角进行飞行仿真并最

终获得再入飞行器的覆盖范围．文献［４］给出了
该类方法更为详细的细节，航天飞机的事故飞行

管理也是基于上述方法［５］．而国内学者主要直接
通过优化的方法来进行求解．雍恩米［６］将该问题

转化成几种极限情况下的轨迹优化问题，然后采

用高斯伪谱法进行优化求解，最后将极限轨迹的

终点用直线连接，采用多边形来近似可达区域．李
瑜［７］则将该问题转化成多种情况下的轨迹优化

问题，然后采用直接打靶法进行求解，最后获得可

达区域．
不同于上述解决方法，本文将升力式再入飞

行器的覆盖范围生成问题转化成满足再入约束条

件下的最大纵程、最小纵程、最大横程以及一定纵

程下最大横程的轨迹优化问题．首先给出了覆盖
范围的分析步骤，建立了升力式再入飞行器的运

动模型，给出了覆盖范围各类轨迹优化问题的优

化模型，然后采用序列梯度 －修复算法来解这一
系列的轨迹优化问题，最后进行了仿真分析，并给

出了相应的仿真结果．

１　问题的描述
采用本文的分析方法其相应分析步骤为：

１）解满足再入约束条件下的最大纵程的轨
迹优化问题，获得升力式再入飞行器的最大纵程；

２）解满足再入约束条件下的最小纵程的轨
迹优化问题，获得升力式再入飞行器的最小纵程；

３）解满足再入约束条件下的左边最大横程
的轨迹优化问题，获得升力式再入飞行器左边的

最大横程和该横程所对应的纵程；

４）在最小纵程和左边最大横程所对应的纵
程之间取若干纵程，采用相应的优化模型，优化该

特定纵程情况下的左边最大横程；

５）在左边最大横程所对应的纵程和最大纵
程之间取若干纵程，采用相应的优化模型，优化该

特定纵程情况下的左边最大横程；

６）以左边最大横程的倾侧角的相反数为初
值，解满足再入约束条件下的右边最大横程的轨

迹优化问题，获得升力式再入飞行器右边的最大

横程和该横程所对应的纵程；

７）在最小纵程和右边最大横程所对应的纵
程之间取若干纵程，采用相应的优化模型，以左边

该特定纵程的倾侧角的相反数为初值，优化该特

定纵程情况下的右边最大横程；

８）在右边最大横程所对应的纵程和最大纵
程之间取若干纵程，采用相应的优化模型，以左边

该特定纵程的倾侧角的相反数为初值，优化该特

定纵程情况下的右边最大横程；

９）连接最大纵程弹道、最小纵程弹道、左边
最大横程弹道、右边最大横程弹道和各特定纵程

下最大横程弹道的终点，各最优轨迹的终点所组

成的区域即为升力式再入飞行器的覆盖范围．
基于上述分析，下面将分别给出升力式再入

飞行器的运动模型和分析覆盖范围中各类轨迹优

化问题的优化模型．
１１　升力式再入飞行器的运动学模型

为增强优化算法的鲁棒性，提高优化速度，应

采用无量纲化的再入运动学模型．将飞行器再入
运动学模型中的相关量除以相应的无量纲化系

数，得到相应的无量纲化方程为
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（１）
式中：珔Ｖ为飞行器相对地球的无量纲化速度；γ为
飞行路径角；ψ为航向角，是速度矢量在当地水平
面上的投影线逆时针与经度切线正北方向的夹

角；珋ｒ为无量纲化的飞行器质心到地心的距离；θ
为经度；为纬度；珔Ｘ为无量纲化的阻力大小，珔Ｙ为
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无量纲化的升力大小，且有阻力Ｘ＝ｑＳｒｅｆＣｘ，升力
Ｙ＝ｑＳｒｅｆＣｙ，ｑ为动压，Ｓｒｅｆ为参考面积，Ｃｘ和Ｃｙ分
别为阻力系数和升力系数，本文采用攻角 α和马
赫数通过气动插值得到；σ为倾侧角；ｍ为质量；
ｇ′ｒ和珔ｇωｅ分别为无量纲化的地球引力加速度在地
心矢径和地球自转角速度方向上的投影；珚ωｅ为无
量纲化的地球自转角速度．

纵程和横程的定义如图１所示．ｏ为地心，ｅ
为飞行器再入点和地心的连线与地表的交点，ｎ

为飞行器末端点和地心的连线与地表的交点，

)

ｅｆ
为飞行器再入初始时刻航向角所对应的大圆弧．

过直线ｏｎ作垂直于平面ｏｆｅ的平面与大圆弧

)

ｅｆ交

于点ｖ，则大圆弧

)

ｅｖ为纵程，用 Ｌｄ表示，大圆弧

)

ｎｖ
为横程，用Ｌｃ表示．在已知飞行器末端时刻经纬
度的情况下，通过球面三角形即可获得纵程Ｌｄ和

横程Ｌｃ，且定义飞行器沿着大圆弧

)

ｅｆ方向向右偏
转时横程Ｌｃ为正，向左偏转时为负．
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图１　纵横程定义

１２　覆盖范围分析的轨迹优化模型
１）性能指标Ｊ．
当求取最大纵程时，

ｍｉｎＪ＝－Ｌｄ； （２）
　　当求取最小纵程时，

ｍｉｎＪ＝Ｌｄ； （３）
　　当求取右边最大横程时，

ｍｉｎＪ＝－Ｌｃ； （４）
　　当求取左边最大横程时，

ｍｉｎＪ＝Ｌｃ． （５）
　　２）优化控制量 ｕ（ｔ）．由升力式再入飞行器
的控制方式可以得到其优化控制量ｕ（ｔ）如下：

ｕ（ｔ）＝［α，σ，ｔｆ］．
　　３）约束条件．攻角α约束为

５°≤α≤２５°，
　　倾侧角σ约束为

｜σ｜≤７５°，
　　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． （６）
　　动压ｑ约束为

ｑ＝１２ρＶ
２≤９０ｋＰａ． （７）

式中Ｖ为飞行器相对大气的速度．
法向过载ｎｙ约束为

｜ｎｙ｜＝
Ｎ
ｍｇ０

≤３． （８）

式中Ｎ为体系下的法向力．

气动加热率Ｑ
·

约束为

Ｑ
·

＝
ｋｓ
Ｒ槡 ｎ

ρ
ρ( )
０

ｎ Ｖ
Ｖ( )
０

ｍ

≤２５００ｋＷ／ｍ２．（９）

式中：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，
ｎ＝０５，ｍ＝３１５，Ｒｎ ＝００４ｍ．

末端高度约束为

３０ｋｍ≤ｈｆ≤４０ｋｍ． （１０）
　　末端速度约束为

Ｖｆ＝２０００ｍ／ｓ． （１１）
　　当求取最小纵程和最大横程所对应的纵程之
间某一固定纵程Ｌｄｃ所对应的最大横程时，应加入
如下纵程固定的约束：

Ｌｄ－Ｌｄｃ≤０． （１２）
　　当求取最大横程所对应的纵程和最大纵程
之间某一固定纵程Ｌｄｃ所对应的最大横程时，相应
的纵程固定约束变为

Ｌｄｃ－Ｌｄ≤０． （１３）

２　序列梯度－修复算法理论

序列梯度－修复算法是由Ｍｉｅｌｅ［８］在１９７０提
出的一种求解最优控制问题的间接法．而后不断
发展完善，形成了能够处理各种过程约束和边界

约束的标准化序列 －梯度优化算法［９－１４］．该算法
由梯度和修复两个环节组成，采用统一的最优性

条件，减少了推导伴随方程与横截条件等过程的

复杂和繁琐，便于模块化实现．同时，由于修复环
节的存在，该方法对初值不敏感．本文将采用序列
梯度－修复算法来解升力式再入飞行器覆盖范围
分析的轨迹优化问题．
２１　最优控制问题的一般描述

不失一般性，取如下目标函数求取最小值：
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Ｉ＝∫
１

０
ｆ（ｘ，ｕ，π，ｔ）ｄｔ＋ｇ（ｘ１，π）． （１４）

　　状态方程：
ｘ－φ（ｘ，ｕ，π，ｔ）＝０， ０≤ｔ≤１．（１５）

　　初始条件：
ｘ０ ＝Ｃ０． （１６）

　　终端约束：
ψ（ｘ１，π）＝０． （１７）

　　过程约束：
Ｓ（ｘ，ｕ，π，ｔ）＝０ ０≤ｔ≤１． （１８）

式中：性能指标Ｉ由积分型函数ｆ和末端型函数ｇ
组成；ｘ为状态变量；φ为状态微分函数；ｕ为控制
变量；π为参数向量；ψ为终端约束函数；ｔ为时间
变量；Ｓ为过程约束；ｘ１表示状态量的末端值；ｘ０
表示状态量的初值；Ｃ０为ｘ初值的给定值；对于任
意积分区间ｔｆ，可将ｔｆ当成参量，通过相应地转化
均可化成０～１区间．

对于１２节中的轨迹优化模型，式（１４）～式
（１８）的含义为：性能指标 Ｉ即代表式（２）～式
（５）中的某一式，且均为末端型函数，也即对于式
（２）～式（５）ｆ为零，ｇ为式（２）～式（５）中的右边
项；状态变量ｘ为式（１）的左边项，状态微分函数
为式（１）的右边项；控制变量ｕ为攻角α和倾侧角
σ；参数向量π为ｔｆ；终端约束函数ψ为式（１０）～
式（１３）；过程约束Ｓ为式（６）～（９）．同时需要注
意的是序列梯度 －修复算法仅能处理等式约束，
因此对于不等式约束只需要引入辅助变量化成等

式约束即可，具体转化过程可参见文献［１４］．
２２　一阶最优必要条件

应用最优控制理论，通过欧拉方程可以得到

λ－ｆｘ＋φ
Ｔ
ｘλ－Ｓ

Ｔ
ｘρ＝０， ０≤ｔ≤１，

ｆｕ－φ
Ｔ
ｕλ＋Ｓ

Ｔ
ｕρ＝０， ０≤ｔ≤１，

∫
１

０
（ｆπ－φ

Ｔ
πλ＋Ｓ

Ｔ
πρ）ｄｔ＋（ｇπ＋ψ

Ｔ
πμ） １ ＝０，

（λ＋ｇｘ＋ψ
Ｔ
ｘμ） １ ＝０．

式中：λ和ρ分别为对应于状态方程和过程约束的
拉格朗日乘子变量；μ为对应于终端约束的拉格
朗日乘子常量；ｆｘ表示函数ｆ对状态变量ｘ求导；ｆｕ
表示函数ｆ对控制变量ｕ求导；ｆπ表示函数ｆ对参
量π求导；ｇｘ表示函数ｇ对状态变量ｘ求导；ｇπ表
示函数ｇ对参量π求导；φｘ为状态微分函数φ对
状态变量ｘ求导；φｕ为状态微分函数φ对控制变
量ｕ求导；φπ为状态微分函数φ对参量π求导；Ｓｘ
为过程约束Ｓ对状态变量ｘ求导；Ｓｕ为过程约束Ｓ
对控制变量ｕ求导；Ｓπ为过程约束Ｓ对参量π求
导；ψｘ为末端约束ψ对状态变量ｘ求导；ψπ为过

程约束ψ对参量π求导；（） １表示在末端取值；

上标Ｔ表示向量或矩阵的转置，下文类似．
２３　一阶梯度近似

假设状态量ｘ（ｔ）、控制量 ｕ（ｔ）、参量 π为满
足式（１５）～式（１８）的一般解，状态量珘ｘ（ｔ）、控制
量 珘ｕ（ｔ）、参量 珘π为满足式（１５）～式（１８）的最优
解，且有

珘ｘ（ｔ）＝ｘ（ｔ）＋Δｘ（ｔ），
珘ｕ（ｔ）＝ｕ（ｔ）＋Δｕ（ｔ），

珘π＝π＋Δπ．
式中Δｘ（ｔ）、Δｕ（ｔ）、Δπ分别为状态量ｘ（ｔ）、控制
量ｕ（ｔ）、参量π的增量．

现定义列向量Ａ、Ｂ、Ｃ如下
Ａ＝Δｘ／ａ，
Ｂ＝Δｕ／ａ，
Ｃ＝Δπ／ａ．

　　则可以得到２１节中最优控制问题的一阶梯
度近似模型，为［９］

Ａ－φｘＡ－φｕＢ－φπＣ＝０， ０≤ｔ≤１，

（１９）
ＳｘＡ＋ＳｕＢ＋ＳπＣ＝０， ０≤ｔ≤１，（２０）

Ａ ０ ＝０； （２１）
（ψｘＡ＋ψπＣ） １ ＝０， （２２）

Ｂ＝－（ｆｕ－φ
Ｔ
ｕλ＋Ｓ

Ｔ
ｕρ）， ０≤ｔ≤１，

（２３）

Ｃ＝－∫
１

０
（ｆπ－φ

Ｔ
πλ＋Ｓ

Ｔ
πρ）ｄｔ＋（ｇπ＋ψ

Τ
πμ）[ ]１ ，
（２４）

λ－ｆｘ＋φ
Ｔ
ｘλ－Ｓ

Ｔ
ｘρ＝０， ０≤ｔ≤１，

（２５）
（λ＋ｇｘ＋ψ

Ｔ
ｘμ） １ ＝０． （２６）

　　为此，给定１个满足式（１５）～式（１８）的状
态量ｘ（ｔ）、控制量 ｕ（ｔ）、参量 π，通过一定的方
法，求解式（１９）～式（２６）可以得到Ａ（ｔ）、Ｂ（ｔ）、
Ｃ和相应的拉格朗日乘子 λ（ｔ）、ρ（ｔ）、μ，再通过
合理的搜索方法确定梯度步长ａ，使目标函数值Ｉ
下降，从而获得新的状态量珘ｘ（ｔ）、控制量珘ｕ（ｔ）、参
量 珘π，进而不断地逼近最优解．
２４　修复方法

由２３节可知，梯度近似的首要条件是给定
的状态量 ｘ（ｔ）、控制量 ｕ（ｔ）、参量 π满足
式（１５）～式（１８）．而这样的初值很难寻找，即使
可以找到一组满足他们的初值，但经过一次梯度

近似后所获得的状态量 珘ｘ（ｔ）、控制量 珘ｕ（ｔ）、参量
珘π也不一定满足他们，为此需要通过一定的方法
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对任意给定的初值或通过一次梯度近似后所获得

的值进行修复，使其在一定精度范围内满足式

（１５）～式（１８），以保证梯度近似的顺利进行，同
时减小对初值的敏感性．

假设状态量珔ｘ（ｔ）、控制量 珔ｕ（ｔ）、参量 珔π不能
在一定精度范围内满足式（１５） ～式（１８），
Δ珔ｘ（ｔ）、Δ珔ｕ（ｔ）、Δ珔π分别为状态量 珔ｘ（ｔ）、控制量
珔ｕ（ｔ）、参量 珔π的增量．

现定义列向量珚Ａ、珚Ｂ、珚Ｃ如下
珚Ａ＝Δ珔ｘ／珔ａ，
珚Ｂ＝Δ珔ｕ／珔ａ，
珚Ｃ＝Δ珚π／珔ａ．

则可以得到相应的修复模型如下［９］：

珔Ａ
·

－珔φｘ珔Ａ－珔φｕ珔Ｂ－珔φπ珔Ｃ＋（珔ｘ
· －珔φ）＝０， ０≤ｔ≤１，

（２７）
珔Ｓｘ珔Ａ＋珔Ｓｕ珔Ｂ＋珔Ｓπ珔Ｃ＋珔Ｓ＝０， ０≤ｔ≤１，（２８）

珚Ａ ０ ＝０， （２９）
（珚ψｘ珚Ａ＋珚ψπ珚Ｃ＋珚ψ） １ ＝０， （３０）
珚Ｂ＝珔φＴｕλ－珔Ｓ

Ｔ
ｕρ， ０≤ｔ≤１， （３１）

珚Ｃ＝∫
１

０
（珔φＴπλ－珔Ｓ

Ｔ
πρ）ｄｔ－（珚ψ

Τ
πμ） １，（３２）

λ＋珔φＴｘλ－珔Ｓ
Ｔ
ｘρ＝０， ０≤ｔ≤１， （３３）

（λ＋珚ψＴｘμ） １ ＝０． （３４）
　　为此通过一定的方法，不断地求解上式修复
模型，并合理地搜索修复步长 珔ａ，定能找到在一定
精度范围内满足式（１５）～式（１９）的状态量、控
制量和参量［１１］．

３　优化算法结构

结合具体的飞行器优化模型，采用本文给出的

序列梯度－修复算法优化飞行器满足再入约束条
件下的最大纵程、最小纵程、最大横程以及一定纵

程下最大横程的最优轨迹，相应的算法结构如下．
１）由于算法中修复环节的存在，算法对初值

不敏感．首先由系统的相关知识，给出 ｕ（ｔ）在初
始点、末端点的值以及 π的值，然后根据积分点
数，由ｕ（ｔ）初始点值和末端点值线性插值得到中
间点值，最后积分状态方程式（１５）得到 ｘ（ｔ），从
而获得ｘ（ｔ）、ｕ（ｔ）、π的初值．
２）判断算法是否为第一次迭代，若为第一次

迭代则转步骤３），否则采用文献［１４］中的方法
解一阶梯度模型式（１９）～式（２６）获得 Ａ（ｔ）、
Ｂ（ｔ）、Ｃ、λ（ｔ）、ρ（ｔ），再采用二分法搜索梯度步长
α，获得 珘ｘ（ｔ）、珘ｕ（ｔ）、珟π，并将其赋给 ｘ（ｔ）、ｕ（ｔ）、π

准备下一次迭代．
３）采用文献［１４］中的方法解修复模型式

（２７）～式（３４）获得的 Ａ（ｔ）、Ｂ（ｔ）、λ（ｔ）、ρ（ｔ），
再采用二分法搜索修复步长 珔α，获得新的状态量
ｘ^（ｔ）、控制量 ｕ^（ｔ）、参量 π^．判断 ｘ^（ｔ）、^ｕ（ｔ）、^π是
否满足式（１５）～式（１８），若满足则修复阶段结
束，进入步骤４）；否则，将 ｘ^（ｔ）、^ｕ（ｔ）、^π的值赋给
ｘ（ｔ）、ｕ（ｔ）、π进入步骤３），重复进行修复阶段，
直到式（１５）～式（１８）得到满足．
４）若算法为第一次迭代，也即对初始给定的

初值进行修复，则将 ｘ^（ｔ）、^ｕ（ｔ）、^π的值赋给
ｘ（ｔ）、ｕ（ｔ）、π进行梯度阶段；否则，判断 Ｉ^＜Ｉ是
否成立，若成立将 ｘ^（ｔ）、^ｕ（ｔ）、^π的值赋给 ｘ（ｔ）、
ｕ（ｔ）、π进行下１个梯度阶段，若 Ｉ^≥Ｉ则减少梯度
阶段的步长α，重新获得梯度阶段结束时的ｘ（ｔ）、
ｕ（ｔ）、π，重新进行修复阶段，直到 Ｉ^＜Ｉ成立．Ｉ、^Ｉ
分别表示梯度阶段开始时和修复阶段结束时目标

函数的值．
５）判断整个迭代是否收敛，若收敛则优化结

束，输出相应数据，否则继续迭代．收敛的判断准
则为当前得到的控制量和参量的值相对于前一步

得到的值的增量小于一给定的小量．

４　覆盖范围仿真分析
考虑到飞行器在高空飞行时由于气动力较

小，其相应的机动能力较低，同时为了减少计算量

提高优化速度，飞行器从１２０ｋｍ再入至飞行路径
角变为零的阶段采用常值大攻角和零倾侧角进行

轨迹积分获得其纵程和横程，剩余轨迹则采用本

文的方法进行优化．本文的仿真初始条件为：初始
高度７４８４ｋｍ，初始速度为６６０３０２ｍ／ｓ，飞行路
径角为０．结合飞行器的总体参数，采用无量纲化
方程（１）以及１２节中的轨迹优化模型，应用序
列梯度－修复算法，按第１节中的优化步骤进行
优化分析，得到再入飞行器的覆盖范围分析结果

如下图２～７所示．
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图２　再入速度曲线
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图３　法向过载曲线
!"

#

$

%

&

! & '

!"

!(!"

'

)

"

(

!

"

%

*

+

图４　动压曲线
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图５　驻点热流曲线
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图６　三维轨迹
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图７　纵横程曲线

　　从图２～５中可以看出：所有轨迹的末端速度
均为２０００ｍ／ｓ；所有轨迹中的最大法向过载为
３００２，其余均小于等于３０；所有轨迹中的最大
动压为９１６ｋＰａ，其余均小于等于９００ｋＰａ；所有
轨迹的最大驻点热流为２５８３０ｋＷ／ｍ２，其余均
≤２５０００ｋＷ／ｍ２；在误差范围内所有轨迹均满足
相应约束的要求．同时由图６可以看出为了获得
较大的纵程和横程，在气动特性允许的范围内飞

行器采用跳跃的轨迹飞行，但跳跃的最大高度均

≤６５ｋｍ，且由图７可以得到具体优化结果如下：
　　１）优化满足再入约束条件下的最大纵程轨
迹，得到再入飞行器的最大纵程为１２６８０ｋｍ；
２）优化满足再入约束条件下的最小纵程轨

迹，得到再入飞行器的最小纵程为２６１６ｋｍ；
３）优化满足再入约束条件下的左边最大横

程轨迹，得到再入飞行器的左边最大横程为

－４７２１２ｋｍ，其对应的纵程为６２３７０ｋｍ；
４）以左边最大横程所对应的纵程为分界点

分别取固定纵程 ４５２５６、７９３６２、９５５２８、
１０８４３０和１１７８３０ｋｍ，分析其对应的左边最大
横程，如图７所示；
５）以左边最大横程轨迹为参考，优化右边最

大横程轨迹，得到再入飞行器右边的最大横程为

５０２６４ｋｍ；
６）以左边最大横程轨迹为参考，优化固定纵

程 ４５２５６３、７９３６２、９５５２８、１０８４３０和
１１７８３０ｋｍ对应的右边最大横程，如图７所示；

同时，从图６中可以看出，由于地球的自转影
响，升力式再入飞行器的覆盖范围为１个左右不
对称的扇形区域．依据椭圆面积公式大概可以估
算得到其覆盖范围的面积约为７２２６×１０７ｋｍ２，
合７２２６万平方公里．

４　结　论
本文将再入飞行器的覆盖范围生成问题转化

成满足再入约束条件下的最大纵程、最小纵程、最

大横程以及一定纵程下最大横程的轨迹优化问

题．并采用序列梯度 －修复算法来解这一系列的
轨迹优化问题，最终得到了再入飞行器的覆盖范

围．从整个问题的解决过程中可以看出：
１）本文给出的覆盖范围生成步骤合理可行；
２）采用序列梯度 －修复算法能够对覆盖范

围生成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；

３）升力式再入飞行器的覆盖范围为１个左
右不对称的扇形区域．
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