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一种 ＴＡＥＭ 段结合迭代校正的轨迹快速生成算法
韩　 鹏，李明涛，高　 东

（中国科学院 国家空间科学中心，北京 １００１９０）

摘　 要： 重复使用运载器（ＲＬＶ）到达末端能量管理段（ＴＡＥＭ）接口处时，其位置、航迹倾角等初始状态存在大范围摄动的情

况，为了使其在此情况下顺利进入自动着陆窗口，提出了一种结合迭代校正法的轨迹快速生成算法．首先根据高度与速度约束

生成参考动压－高度剖面，通过跟踪此剖面实现纵向制导；通过跟踪由 ３ 个参数定义的轨迹地面投影实现侧向制导，纵向制导

和侧向制导可以保证 ＲＬＶ 的速度、航迹倾角、航迹偏角、侧向位置满足末端约束．提出的迭代校正算法可以快速确定航向校准

柱的位置与最终半径这两个参数用以调整航程，从而保证末端所有状态均满足自动着陆段接口处的边界约束．仿真结果表明：
该算法可以根据 ＲＬＶ 具体的初始状态，自动选择直接或者间接进场策略，并快速生成可行的参考轨迹，轨迹生成时间 ４～ １２ ｓ．
该算法使用的数值方法非常成熟与稳定，易于工程实现；与航天飞机的策略相比，该算法不依赖离线计算并存储的若干参考

轨迹，可根据当时的状态自主生成新的参考轨迹．仿真结果验证了算法的快速性、鲁棒性与实用性．
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　 　 重复 使 用 运 载 器 （ ｒｅｕｓａｂｌｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅ，
ＲＬＶ）的整个再入过程可分为 ３ 个阶段：大气层再入

段、 末 端 能 量 管 理 段 （ ｔｅｒｍｉｎａｌ ａｒｅａ ｅｎｅｒｇｙ
ｍａｎａｇｅｍｅｎｔ， ＴＡＥＭ）与自动着陆段．末端能量管理

阶段至关重要，因为它将再入段结束时处于随机状

态下的 ＲＬＶ 引导至自动着陆段的接口处 （ ａｕｔｏ
ｌａｎｄｉｎｇ ｉｎｔｅｒｆａｃｅ，ＡＬＩ），并要求满足 ＡＬＩ 处的状态约

束［１－２］ ．航天飞机 ＴＡＥＭ 段通过将 ＲＬＶ 与航向校准

柱（ｈｅａｄｉｎｇ ａｌｉｇｎｍｅｎｔ ｃｏｎｅ， ＨＡＣ）相切并校准航向，



之后沿着跑道中心线平飞直到到达 ＡＬＩ 处［２］ ．尽管

航天飞机的 ＴＡＥＭ 制导策略经验证有效，但是它依

赖于事先离线计算的并储存好的若干参考轨迹，在
初始条件扰动较大时缺乏鲁棒性［３－４］ ．

近年来，国内外学者的研究方向致力于在线生

成参考轨迹．Ｋｌｕｅｖｅｒ 等［５－７］ 为 ＴＡＥＭ 段设计了一种

轨迹生成算法，利用嵌套迭代循环生成 ３ 个与航向

校准柱相关的轨迹设计参数；Ｃｏｓｔａ［８］ 和 Ｂａｅｋ 等［９］

将 ＴＡＥＭ 段轨迹生成问题转化为轨迹优化问题，利
用非线性规划概念求解出轨迹优化问题的可行解；
Ｈｕｌｌ 等［１０］为 Ｘ⁃３７ 的 ＴＡＥＭ 段和 Ａ＆Ｌ 段设计了一

种轨迹生成算法，将轨迹生成问题转换为最优控制

问题，通过求解最优控制问题得到合适的轨迹参数

来修正控制指令；周敏等［１１］以航向调整段进入点飞

行器航向角偏差最小为目标函数，求解以动压、过载

和速度滚转角限制为约束的非线性规划问题；王鹏

等［１２］首先将轨迹规划转化为优化问题，然后给出能

量走廊之内的能量剖面跟踪策略．然而在目前众多

的方法中，最优控制问题和非线性规划问题的求解

非常复杂，必须采用现成的工具箱才有可能求解成

功．而在实际工程实现时，将这些工具箱移植到机载

计算机中会面临较大的障碍．此外，对最优控制问题

和非线性规划问题求解时对初值的选择非常敏感，
选择不同的初值会严重影响求解时间，甚至于初值

选择不好时，会造成求解失败，而初值的选择往往只

能多次试凑．
以易于工程实现为目标，本文提出了一种基于

迭代校正技术的轨迹生成方法，可以根据不同的初

始状态，快速生成可行的 ＴＡＥＭ 轨迹，成功到达

Ａ＆Ｌ 段并满足 ＡＬＩ 处的终端约束．该算法最终仅使

用了 Ｈｅｕｎ 数值积分、两个未知数的非线性方程组

的求解、以及迭代校正技术，这些数值计算方法均非

常成熟与稳定，而且不依赖于任何工具箱，非常易于

机载计算机平台的实现．最后选取大量对 ＴＡＥＭ 段

初始位置与航向进行大范围的散布的例子，验证该

算法的快速性、有效性与鲁棒性．

１　 运动方程的建立

在对 ＲＬＶ 进行末端能量管理段进行轨迹设计

时，将总攻角 α 与倾侧角 υ 作为控制变量，取侧滑角

为零．假使地球为平面模型，得到其三自由度质点运

动方程为［１３］
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式中：ｍ、ｖ 分别为 ＲＬＶ 的质量与速度；θ、σ 分别为

航迹倾角与航迹方位角；ｈ 为高度；ｘ、ｙ 分别为位置；
ｑ 为动压， 表达式为 ｑ＝ １ ／ ２ρｖ２， 其中 ρ＝ ρ０ｅ

－βｈ；重力

加速度 ｇ 表示为 ｇ＝ｇ０Ｒ２
ｅ ／ （ｈ＋Ｒｅ） ２；ＣＤ、ＣＬ 分别表示

阻力系数与升力系数，通过对 Ｘ⁃３３ 的气动数据进行

拟合得到［１４］：
ＣＬ（α，Ｍ） ＝ － ０．０００ ５２２ ５α２ ＋ ０．０３５ ０６α － ０．０４８ ５７Ｍ ＋

０．１５７ ７，
ＣＤ（α，Ｍ）＝ ０．０００ １４３ ２α２ ＋ ０．００５ ５８α － ０．０１０ ４８Ｍ ＋

０．２２０ ４，
式中，Ｍ＝ｖ ／ ｖｓｏｕｎｄ为马赫数．

２　 轨迹规划算法

本文借鉴航天飞机在 ＴＡＥＭ 阶段的制导策略，将
ＴＡＥＭ 段的地面轨迹分为捕获段、航向校准段、以及

进场前飞行段［１５］，如图 １ 所示．

TAEM终止位置

跑
道

捕获段

TAEM起始位置

进场前飞行段

RHAC

ΔσHAC

V
x

y

RF

航
向
校
准
段

间接进场 直接进场

图 １　 航天飞机 ＴＡＥＭ段的地面轨迹

Ｆｉｇ．１　 Ｓｈｕｔｔｌｅ ＴＡＥＭ ｇｒｏｕｎｄ ｔｒａｃｋ
在航向校准段，ＲＬＶ 沿着内旋的螺旋线进行航

向修正，航向校准柱的半径定义为

ＲＨＡＣ ＝ ＲＦ ＋ Ｒ２Δσ２
ＨＡＣ ．

式中：ＲＦ 为最终的 ＨＡＣ 半径；Ｒ２ 为二次螺旋系数；
ΔσＨＡＣ为剩余的 ＨＡＣ 螺旋校正角度．图 １ 同样展示了

两种返回进场方式：直接进场与间接进场．
２．１　 侧向制导策略

捕获段位于 ＴＡＥＭ 的起始段，倾侧角指令与航迹

偏差角成正比，如
υ ＝ ＫｖΔσＡＴ ．

式中：ΔσＡＴ为当前与 ＨＡＣ 相切所需的航迹方位角偏

差，Ｋｖ 为比例系数．
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ＲＬＶ 在沿着 ＨＡＣ 柱飞行的航向校准段，需满足

的关系式为

ｇｔａｎ υ ＝ ｖ２

ＲＨＡＣ ／ ｃｏｓ θ
．

　 　 故参考倾侧角为 υｒｅｆ ＝ ｔａｎ－１（ｖ２ｃｏｓ θ ／ ｇＲＨＡＣ）．倾侧

角的指令设为参考倾侧角的前馈项与反馈项之和：

υ ＝ ｔａｎ －１ ｖ２ｃｏｓ θ
ｇＲＨＡＣ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ ＫＲΔＲ ＋ ＫＲＤΔＲ

·
．

式中：ΔＲ 为实际与要求的 ＨＡＣ 半径 ＲＨＡＣ之差；ＫＲ、
ＫＲＤ分别为比例系数．

当 ＲＬＶ 相对于跑道的航迹方位角小于 ５°时，
ＲＬＶ 进入进场前飞行段，倾侧角指令切换为

υ ＝ － Ｋｙｙ － ＫｙＤｙ
·，

式中 ｙ 表示与跑道中心的横向偏差．在整个 ＲＬＶ 的

ＴＡＥＭ 飞行段，倾侧角指令均需满足：
υ ≤ υｍａｘ ．

２．２　 纵向制导策略

在 ＴＡＥＭ 飞行阶段，将飞行高度代替时间作为自

变量，选取跟踪动压－高度剖面．这里用一个三次多项

式来定义需要跟踪的动压－高度剖面：
ｑ－ ｒｅｆ（ｈ） ＝ Ｑ０ ＋ Ｑ１ｈ ＋ Ｑ２ｈ２ ＋ Ｑ３ｈ３ ．

式中：Ｑ０、Ｑ１、Ｑ２、Ｑ３ 分别为多项式 ４ 个的系数，可由

以下 ４ 个条件确定．ＴＡＥＭ 起始点的高度 ｈ０ 与动压

ｑ－ ０； ＡＬＩ 处的高度 ｈＡＬＩ与动压 ｑ－ ＡＬＩ；ＴＡＥＭ 段中点处的

高度 ｈｍｉｄ 与此处的动压 ｑ－ｍｉｄ，本文选取 ｑ－ｍｉｄ ＝ （ ｑ－ ０ ＋

ｑ－ ＡＬＩ） ／ ２．ＡＬＩ 处的动压相对高度的变化率为 ０，即

ｄｑ－ ｒｅｆ（ｈＡＬＩ）
ｄｈ

＝ Ｑ１ ＋ ２Ｑ２ｈＡＬＩ ＋ ３Ｑ３ｈ２
ＡＬＩ ＝ ０，

由以上 ４ 个条件可得

ｑ－ ０ ＝ Ｑ０ ＋ Ｑ１ｈ０ ＋ Ｑ２ｈ２
０ ＋ Ｑ３ｈ３

０，

ｑ－ＡＬＩ ＝ Ｑ０ ＋ Ｑ１ｈＡＬＩ ＋ Ｑ２ｈ２
ＡＬＩ ＋ Ｑ３ｈ３

ＡＬＩ，

ｑ－ｍｉｄ ＝ Ｑ０ ＋ Ｑ１ｈｍｉｄ ＋ Ｑ２ｈ２
ｍｉｄ ＋ Ｑ３ｈ３

ｍｉｄ，

Ｑ１ ＋ ２Ｑ２ｈＡＬＩ ＋ ３Ｑ３ｈ２
ＡＬＩ ＝ ０．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

　 　 根据上式可求解出 ４ 个系数．参考动压－高度剖

面确定以后，需确定跟踪此剖面需要的输入指令 α．
利用链式法则，计算动压相对于高度的导数为

　 　 　 　 ｄｑ－

ｄｈ
＝ ｄｑ－

ｄｔ
ｄｔ
ｄｈ

＝ ｄ
ｄｔ

１
２
ρｖ２æ

è
ç

ö

ø
÷
ｄｔ
ｄｈ

＝

１
２

ｄρ
ｄｈ

ｄｈ
ｄｔ
ｖ２ ＋ ρｖ ｄｖ

ｄｔ
æ

è
ç

ö

ø
÷
ｄｔ
ｄｈ

， （２）

而

ｄρ
ｄｈ

＝ － βρ０ｅ
－βｈ ＝ － βρ． （３）

　 　 将式（３）与式（１）的第 １ 式与第 ４ 式带入到

式（２）中可得

ｄｑ－

ｄｈ
＝ － ｑ－β －

ρｑ－ＳＣＤ

ｍｓｉｎ θ
－ ρｇ． （４）

　 　 由式（１）中的第 ４ 式可得

ｖ ＝ ｈ· ／ ｓｉｎ θ， （５）
将式（５）代入式（１）中的第 ２ 式可得到

θ· ＝ ρｈ·

２ｓｉｎ θ
ＣＬＳｃｏｓ υ

ｍ
－ ｇｃｏｓ θ

ｑ－
æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ，

将自变量由时间改为高度，可得

ｄθ
ｄｈ

＝ ρ
２ｓｉｎ θ

ＣＬＳｃｏｓ υ
ｍ

－ ｇｃｏｓ θ
ｑ－

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ， （６）

将式（６）与式（４）联立，可得

ｄθ
ｄｈ

＝ ρ
２ｓｉｎ θ

ＣＬＳｃｏｓ υ
ｍ

－ ｇｃｏｓ θ
ｑ－

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ，

ｄｑ－

ｄｈ
＝ － ｑ－β －

ρｑ－ＳＣＤ

ｍｓｉｎ θ
－ ρｇ ＝ Ｑ１ ＋ ２Ｑ２ｈ ＋ ３Ｑ３ｈ２ ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（７）
　 　 通过求解非线性方程（７）可以得到跟踪动压－
高度剖面所需的控制变量 α 与状态变量 θ．
２．３　 轨迹生成策略

ＲＬＶ 的各状态变量相对于高度的微分方程：
ｄｖ
ｄｈ

＝ －
ＣＤｑＳ

ｍｖｓｉｎ θ
－ ｇ

ｖ
，

ｄθ
ｄｈ

＝
ＣＬｑＳｃｏｓ υ
ｍｖ２ｓｉｎ θ

－ ｇｃｏｓ θ
ｖ２ｓｉｎ θ

，

ｄσ
ｄｈ

＝
ＣＬｑＳｓｉｎ υ

ｍｖ２ｓｉｎ θｃｏｓ θ
，

ｄｘ
ｄｈ

＝ ｃｏｓ θｃｏｓ σ
ｓｉｎ θ

，

ｄｙ
ｄｈ

＝ ｃｏｓ θｓｉｎ σ
ｓｉｎ θ

．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

　 　 采用 Ｈｅｕｎ 法，积分步长取 Δｈ＝ －１００ ｍ，对微分

方程从 ｈ０ 到 ｈＡＬＩ进行数值积分．利用横向和纵向的

制导策略，可以保证除了 ｘ 外，其余 ４ 个变量均可满

足 ＴＡＥＭ 末端的终端约束．本文采取迭代校正算法

的目的就在于通过校正侧向的地面轨迹来调整航

程，使 ＲＬＶ 到达 ＴＡＥＭ 段的末端时满足 ｘ＝ ｘＡＬＩ ．
２．４　 迭代校正算法

ＴＡＥＭ 段轨迹生成策略的详细流程为：首先确

定合适的进场方式．先测试间接进场方式可不可行．
若在最短航程的间接进场模式下，ＲＬＶ 的最终位置

ｘｆ 超过了 ＡＬＩ 的起点位置 ｘＡＬＩ，则确定为间接进场；
若没有超过则测试直接进场方式．若在最短航程的

直接进场模式下，ＲＬＶ 的最终位置 ｘｆ 超过了 ＡＬＩ 处
的位置 ｘＡＬＩ，则将进场方式确定为直接进场．否则，不
存在可行的 ＴＡＥＭ 轨迹．
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之后运行迭代校正算法，每次的迭代过程中，
ＨＡＣ 的位置 ｘＨＡＣ由下式调整：

ｘｋ＋１
ＨＡＣ ＝ ｘｋ

ＨＡＣ ＋ ｂｓｋｇｏ ． （８）
式中：上标 ｋ 为迭代次数；ｓｋｇｏ ＝ ｘＡＬＩ－ｘｆ，表示 ＴＡＥＭ 段

结束时 ＲＬＶ 到 ＡＬＩ 段起始点的距离误差；系数 ｂ 为

校正因子，最终的 ＨＡＣ 半径由以下方法确定：

Ｒｋ＋１
Ｆ ＝ Ｒｋ

Ｆ － （１ － ｂ） ｓｋｇｏ
Ｒｋ

Ｆ － Ｒｋ－１
Ｆ

ｓｋｇｏ － ｓｋ－１ｇｏ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
． （９）

　 　 根据式（８）、（９）运行迭代校正迭代算法调整

ＨＡＣ 位置 ｘＨＡＣ与最终的 ＨＡＣ 半径 ＲＦ，直到 ｓｇｏ的误

差收敛于 １５０ ｍ 的范围之内．

３　 数值仿真

本文对 ＴＡＥＭ 段初始位置与航迹偏角同时进行一

系列散布，并进行仿真．自动着陆段接口处状态约束分

别为 ｈＡＬＩ ＝３ ０００ ｍ，ｖＡＬＩ ＝１５０ ｍ／ ｓ，ｘＡＬＩ ＝－８ ０００ ｍ，ｙＡＬＩ ＝
０．ＴＡＥＭ 段初始高度、速度与航迹倾角状态变量分别为

ｈ０ ＝２０ ０００ ｍ，ｖ０ ＝２８６ ｍ／ ｓ，θ０ ＝－１０°．
仿真结果见表 １．本文的算法由 Ｍａｔｌａｂ ２０１２ａ 编

程实现，在操作系统为 Ｗｉｎｄｏｗｓ ７ ６４ 位，ＣＰＵ 为

Ｉｎｔｅｌ ｉ３⁃２３１０ 的计算机上运行得到．结果显示，轨迹

生成时间根据迭代次数在 ４～１２ ｓ 之内．
表 １　 不同的起始位置与航迹方位角情况下的仿真结果

Ｔａｂ．１　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｆｏｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｉｎｉｔｉａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ ａｎｄ ａｚｉｍｕｔｈ ａｎｇｌｅｓ

算例 （ｘ０，ｙ０） ／ ｍ
σ０ ／

（ °）

ｘｆ ／

ｍ

ｙｆ ／

ｍ

ｖｆ ／

（ｍ∙ｓ－１）

σｆ ／

（ °）

进场

模式

最终

ＲＦ ／ ｍ
最终

ｘＨＡＣ ／ ｍ
迭代

次数

生成

时间 ／ ｓ

１ －２ ０００，０ ２７０ －８ ０３７．７２ ４．８５ １５０．０５ ２．０６ 间接 ２ ６５４．５７ －８ ４２８．８０ ２ ３．５７

２ －１ ０００，２ ０００ ２７０ －８ １３１．０５ －４．１５ １５０．０９ １．１５ 间接 ２ ５９２．６４ －８ ３０８．１５ ２ ３．５５

３ －２ ０００，３ ０００ ２７０ －８ ０１５．４７ ５．１０ １４９．９７ －０．１４ 间接 ２ ８１１．４９ －８ ４７７．６６ ３ ５．１３

４ －２ ０００，４ ０００ ２６０ －８ １２８．２５ ４．１４ １４９．７３ －０．６８ 间接 ２ ８５０．９４ －８ ６４１．２０ ３ ５．３６

５ －２ ０００，６ ０００ ２６０ －７ ８９６．３６ ３．２７ １５０．７３ ２．７５ 间接 ２ ４９６．８６ －８ ２１１．５７ ３ ５．３２

６ －２ ０００，８ ０００ ２２０ －７ ９７９．９３ －０．５５ １４９．５８ －０．３０ 直接 ２ ９０１．６５ －９ ３４３．３９ ４ ７．１４

７ ０，１０ ０００ ２２０ －７ ９８５．０７ －０．１０ １５０．１６ ０．１２ 直接 ３ １０５．７９ －９ ７６０．０４ ３ ５．３２

８ ２ ０００，１２ ０００ ２００ －８ １０１．９７ －０．３２ １５０．２３ ０．１１ 直接 ３ ２０９．３８ －９ ７４１．９０ ３ ５．３９

９ ２ ０００，１４ ０００ ２００ －７ ９６０．８９ －０．４４ １５０．１８ －０．０２ 直接 ３ ０８３．３６ －９ ３９１．０８ ４ ７．０１

１０ －２ ０００，１４ ０００ １８０ －７ ９１９．３７ ０．５８ １４９．９１ －０．４３ 直接 ３ ０１６．００ －９ ０３７．５１ ５ ９．００

１１ －４ ０００，１４ ０００ １８０ －７ ８６６．５２ －０．１４ １５０．０２ －０．３１ 直接 ３ １６９．７５ －９ １０８．２０ ５ ８．９４

１２ －６ ０００，１２ ０００ １８０ －７ ８８９．４６ －０．０１ １５０．５６ ０ 直接 ４ ７９６．９７ －１０ ５６６．８９ ６ １０．３３

１３ －８ ０００，１６ ０００ ２００ －７ ８９６．１６ －０．１０ １５０．０８ ０．０９ 直接 ３ ９０６．６８ －９ ４５７．９９ ６ １０．９７

１４ －８ ０００，１４ ０００ ２００ －７ ９１５．４９ ０ １５０．６０ ０ 直接 ５ ７５０．８７ －１０ ７０３．６５ ７ １１．９８

１５ －１０ ０００，１４ ０００ ２５０ －８ ０４９．８１ ０ １５０．３５ ０ 直接 ４ ５６８．２４ －１０ ９０５．２６ ７ １１．９１

１６ －１４ ０００，１４ ０００ ３２０ －８ ０５４．２７ －０．２３ １５０．３０ ０．１０ 直接 ３ ７２８．４７ －９ ６９８．１１ ７ １１．８９

１７ －１６ ０００，１４ ０００ ３２０ －７ ９４１．０８ －０．０２ １５０．４４ －０．０１ 直接 ４ ２０８．５２ －１０ ２２５．４６ ６ １０．４６

１８ －１６ ０００，１６ ０００ ３２０ －７ ９０９．８２ ０ １５０．４５ －０．０２ 直接 ４ １０７．４９ －１０ １８７．１５ ４ ６．９７

１９ －１８ ０００，１６ ０００ ３４０ －７ ８８５．３０ －０．２６ １５０．３１ ０．１０ 直接 ３ ５４５．９１ －９ ４８６．９３ ４ ７．１７

２０ －１８ ０００，１８ ０００ ３４０ －７ ９１０．２３ －４．６９ １５０．０５ １．３８ 直接 ２ ８１７．３８ －８ ４６５．５９ ４ ７．１３

　 　 图 ２ 为表 １ 中 ２０ 个算例的 ＴＡＥＭ 段的地面轨

迹．可以看出，本文的迭代校正迭代算法可以根据不

同的初始条件自动调整 ＨＡＣ 位置 ｘＨＡＣ 与最终的

ＨＡＣ 半径 ＲＦ，直到最终到达 ＡＬＩ 处．
图 ３、４ 表示在算例 １８ 中由本文算法生成的控

制变量剖面图．图 ５ 为例子 １８ 中的参考动压－高度

曲线与实际动压－高度曲线的对比图，从图中可以看

到在整个飞行过程中实际动压曲线在跟踪参考动压

曲线时均取得了良好的跟踪效果，从而达到了控制

ＴＡＥＭ 段末端速度的目的．
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图 ２　 表 １ 中算例的 ＴＡＥＭ 段地面轨迹
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图 ３　 算例 １８ 的攻角剖面图
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图 ４　 算例 １８ 的倾侧角剖面图
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图 ５　 算例１８的参考动压－高度剖面与实际动压－高度剖面对比图

Ｆｉｇ．５　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ ａｃｔｕａｌ ｄｙｎａｍｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｐｒｏｆｉｌｅ

４　 结　 论

１）本文为 ＲＬＶ 在 ＴＡＥＭ 段提出了一种快速的

在线轨迹生成算法．通过迭代校正迭代算法确定

ＨＡＣ 的位置与最终半径，从而调整 ＲＬＶ 的航程，使
其到达末端时各个状态均满足 ＡＬＩ 处的边界约束．

２）仿真表明，本文给出的算法可根据 ＲＬＶ 在

ＴＡＥＭ 初始阶段的状态，自动选择进场策略，并调整

ＨＡＣ 的位置与最终半径，生成可行的 ＴＡＥＭ 可行轨

迹．仿真结果验证了算法的快速性、有效性与鲁棒性．
３）本文提出的方法并不依赖于事先离线计算好

的轨迹，且使用的数值方法成熟且稳定，不使用任何

工具箱，便于工程实现．

参考文献

［１］ Ｄｅ ＲＩＤＤＥＲ Ｓ， ＭＯＯＩＪ Ｅ． Ｔｅｒｍｉｎａｌ ａｒｅａ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｐｌａｎｎｉｎｇ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ
ｅｎｅｒｇｙ⁃ｔｕｂｅ ｃｏｎｃｅｐｔ ｆｏｒ ｒｅｕｓａｂｌｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅｓ ［ Ｊ ］ ． Ａｃｔａ
Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ， ２０１１， ６８ （ ７ ／ ８ ）： ９１５ － ９３０． ＤＯＩ： １０． １０１６ ／
ｊ．ａｃｔａａｓｔｒｏ．２０１０．０８．０３２．

［２］ 句美琪，何英姿． 基于高度跟踪的末端能量管理段制导［Ｊ］ ． 空间

控制技术与应用， ２０１４， ４０（４）： ４２－ ４６． ＤＯＩ： １０． ３９６９ ／ ｊ． ｉｓｓｎ．
１６７４－１５７９．２０１４．０４．００８．
ＪＵ Ｍｅｉｑｉ， ＨＥ Ｙｉｎｇｚｉ． Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｔｅｒｍｉｎａｌ ａｒｅａ ｅｎｅｒｇｙ ｍａｎａｇｅｍｅｎｔ
ｐｈａｓｅ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｈｅｉｇｈｔ ｐｒｏｆｉｌｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ［ Ｊ］ ． Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ
Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ， ２０１４， ４０（ ４）： ４２ － ４６． ＤＯＩ： １０． ３９６９ ／ ｊ． ｉｓｓｎ． １６７４ －
１５７９．２０１４．０４．００８．

［３］ ＬＩＡＮＧ Ｚｉｘｕａｎ， ＬＩ Ｑｉｎｇｄｏｎｇ， ＲＥＮ Ｚｈａｎｇ． Ｏｎｂｏａｒｄ ｐｌａｎｎｉｎｇ ｏｆ
ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｆｏｒ ｒｅｕｓａｂｌｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅｓ ｉｎ
ｔｅｒｍｉｎａｌ ａｒｅａ ［ Ｊ］ ． Ａｄｖａｎｃｅｓ ｉｎ Ｓｐａｃｅ Ｒｅｓｅａｒｃｈ， ２０１６， ５７ （ ３）：
７４２－７５３．ＤＯＩ： １０．１０１６ ／ ｊ．ａｓｒ．２０１５．１１．０２７．

［４］ 司马骏，黄一敏． ＲＬＶ 末端能量管理段混合制导方案［Ｊ］ ． 航天控

制， ２０１４，３２（１）： ３０－３４， ３９． ＤＯＩ： １０．３９６９ ／ ｊ． ｉｓｓｎ．１００６－ ３２４２．
２０１４．０１．００６．
ＳＩＭＡ Ｊｕｎ， ＨＵＡＮＧ Ｙｉｍｉｎ． Ａ ｍｉｘｅｄ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｔｅｒｍｉｎａｌ
ａｒｅａ ｅｎｅｒｇｙ ｍａｎａｇｅｍｅｎｔ ｏｆ ＲＬＶ ［ Ｊ］ ． Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ， ２０１４，
３２（１）： ３０－３４， ３９． ＤＯＩ： １０．３９６９ ／ ｊ．ｉｓｓｎ．１００６－３２４２．２０１４．０１．００６．

［５］ ＫＬＵＥＶＥＲ Ｃ Ａ， ＨＯＲＮＥＭＡＮ Ｋ Ｒ． Ｔｅｒｍｉｎａｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｐｌａｎｎｉｎｇ ａｎｄ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｆｏｒ ａｎ ｕｎｐｏｗｅｒｅｄ ｒｅｕｓａｂｌｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅ ［ Ｃ］ ／ ／ ＡＩＡＡ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔ． Ｓａｎ
Ｆｒａｎｃｉｓｃｏ， Ｃａｌｉｆｏｒｎｉａ： ＡＩＡＡ， ２００５． ＤＯＩ： １０．２５１４ ／ ６．２００５－６０５８．

［６］ ＫＬＵＥＶＥＲＣ Ａ， ＮＥＡＬ Ｄ Ａ． Ａｐｐｒｏａｃｈ ａｎｄ ｌａｎｄｉｎｇ ｒａｎｇｅ ｇｕｉｄａｎｃｅ
ｆｏｒ ａｎ ｕｎｐｏｗｅｒｅｄ ｒｅｕｓａｂｌｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ，
Ｃｏｎｔｒｏｌ， ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２０１５， ３８ （ １１）： ２０５７ － ２０６６． ＤＯＩ： １０．
２５１４ ／ １．ｇ０００９０９．

［７］ ＨＯＲＮＥＭＡＮＫ Ｒ， ＫＬＵＥＶＥＲ Ｃ Ａ． Ｔｅｒｍｉｎａｌ ａｒｅａ ｅｎｅｒｇｙ
ｍａｎａｇｅｍｅｎｔ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｐｌａｎｎｉｎｇ ｆｏｒ ａｎ ｕｎｐｏｗｅｒｅｄ ｒｅｕｓａｂｌｅ ｌａｕｎｃｈ
ｖｅｈｉｃｌｅ［ Ｃ］ ／ ／ ＡＩＡＡ Ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ Ｆｌｉｇｈｔ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ
Ｅｘｈｉｂｉｔ． Ｐｒｏｖｉｄｅｎｃｅ， Ｒｈｏｄｅ Ｉｓｌａｎｄ： ＡＩＡＡ， ２００４． ＤＯＩ： １０． ２５１４ ／
６．２００４－５１８３．

［８］ ＣＯＳＴＡ Ｒ Ｄ． Ｓｔｕｄｉｅｓ ｆｏｒ ｔｅｒｍｉｎａｌ ａｒｅａ ｇｎｃ ｏｆ ｒｅｕｓａｂｌｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅｓ
［Ｃ ］ ／ ／ ＡＩＡＡ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ Ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ
Ｅｘｈｉｂｉｔ． Ａｕｓｔｉｎ， Ｔｅｘａｓ， ＡＩＡＡ， ２００３． ＤＯＩ： １０．２５１４ ／ ６．２００３－５４３８．

［９］ ＢＡＥＫ Ｊ Ｈ， ＬＥＥ Ｄ Ｗ， ＫＩＭ Ｊ Ｈ， ｅｔ ａｌ． Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ａｎｄ

·０７· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ４９ 卷　



ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ ｒｅ⁃ｅｎｔｒｙ ｖｅｈｉｃｌｅ ｉｎ ＴＡＥＭ ｐｈａｓｅ ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２００８， ２２ （ ６）： １０９９ － １１１０．
ＤＯＩ： １０．１００７ ／ ｓ１２２０６－００８－０５０１－ｙ．

［１０］ＨＵＬＬ Ｊ Ｒ， ＧＡＮＤＨＩ Ｎ， ＳＣＨＩＥＲＭＡＮ Ｊ Ｄ． Ｉｎ⁃ｆｌｉｇｈｔ ＴＡＥＭ ／ ｆｉｎａｌ
ａｐｐｒｏａｃｈ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ ｆｏｒ ｒｅｕｓａｂｌｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅｓ ［ Ｃ］ ／ ／
Ｉｎｆｏｔｅｃｈ＠ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ． Ａｒｌｉｎｇｔｏｎ， Ｖｉｒｇｉｎｉａ：ＡＩＡＡ， ２００５． ＤＯＩ： １０．
２５１４ ／ ６．２００５－７１１４．

［１１］周敏，周军，郭建国． ＲＬＶ 末端能量管理段轨迹在线规划与制导

［Ｊ］ ． 宇航学报， ２０１５，３６（２）： １５１ － １５７． ＤＯＩ： １０． ３８７３ ／ ｊ． ｉｓｓｎ．
１０００－１３２８．２０１５．０２．００４．
ＺＨＯＵ Ｍｉｎ， ＺＨＯＵ Ｊｕｎ， ＧＵＯ Ｊｉａｎｇｕｏ． Ｏｎ⁃ｌｉｎｅ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｐｌａｎｎｉｎｇ
ａｎｄ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｆｏｒ ｔｅｒｍｉｎａｌ ａｒｅａ ｅｎｅｒｇｙ ｍａｎａｇｅｍｅｎｔ ｏｆ ｒｅｕｓａｂｌｅ ｌａｕｎｃｈ
ｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５，３６（２）： １５１－１５７． ＤＯＩ：
１０．３８７３ ／ ｊ．ｉｓｓｎ．１０００－１３２８．２０１５．０２．００４．

［１２］王鹏，党晓康，马松辉． ＲＬＶ 末端能量管理段轨迹优化与纵向控

制律设计［ Ｊ］ ． 电子设计工程， ２０１４，２２（２０）： ４２－４４． ＤＯＩ： １０．
３９６９ ／ ｊ．ｉｓｓｎ．１６７４－６２３６．２０１４．２０．０１２．
ＷＡＮＧ Ｐｅｎｇ， ＤＡＮＧ Ｘｉａｏｋａｎｇ， ＭＡ Ｓｏｎｇｈｕｉ． Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ａｎｄ ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｔｅｒｍｉｎａｌ ａｒｅａ ｅｎｅｒｇｙ ｍａｎａｇｅｍｅｎｔ ｏｆ
ｒｅｕｓａｂｌｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅ［ Ｊ］ ． Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ Ｄｅｓｉｇｎ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， ２０１４，
２２（２０）： ４２－４４． ＤＯＩ： １０．３９６９ ／ ｊ．ｉｓｓｎ．１６７４－６２３６．２０１４．２０．０１２．

［１３］潘彦鹏，周军，呼卫军． 一种基于在线能量推演的自适应末端能

量管理方法［Ｊ］ ． 西北工业大学学报， ２０１２， ３０（５）： ７５７－７６２．
ＤＯＩ： １０．３９６９ ／ ｊ．ｉｓｓｎ．１０００－２７５８．２０１２．０５．０２３．
ＰＡＮ Ｙａｎｐｅｎｇ， ＺＨＯＵ Ｊｕｎ， ＨＵ Ｗｅｉｊｕｎ． Ａｎ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ ａｎｄ ａｄａｐｔｉｖｅ
ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｔｅｒｍｉｎａｌ ａｒｅａ ｅｎｅｒｇｙ ｍａｎａｇｅｍｅｎｔ （ ＴＡＥＭ） ｂａｓｅｄ ｏｎ
ｏｎｌｉｎｅ ｅｎｅｒｇｙ ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ
Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， ２０１２， ３０ （５）： ７５７－７６２． ＤＯＩ： １０．３９６９ ／ ｊ． ｉｓｓｎ．１０００－
２７５８．２０１２．０５．０２３．

［１４］ＢＯＬＬＩＮＯ Ｋ Ｐ， ＲＯＳＳ Ｉ Ｍ， ＤＯＭＡＮ Ｄ Ｄ． Ｏｐｔｉｍａｌ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ
ｆｅｅｄｂａｃｋ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｆｏｒ ｒｅｅｎｔｒｙ ｖｅｈｉｃｌｅｓ ［ Ｃ ］ ／ ／ ＡＩＡＡ Ｇｕｉｄａｎｃｅ，
Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ． Ｋｅｙｓｔｏｎｅ， Ｃｏｌｏｒａｄｏ： ＡＩＡＡ，
２００６． ＤＯＩ： １０．２５１４ ／ ６．２００６－６０７４．

［１５］陈功，解志军，崔乃刚． 升力式再入飞行器末端能量管理方法

［Ｊ］ ． 哈尔滨工业大学学报， ２０１２，４４ （ ９）： ２０ － ２４． ＤＯＩ： １０．
１１９１８ ／ ｊ．ｉｓｓｎ．０３６７－６２３４．２０１２．０９．００３．
ＣＨＥＮ Ｇｏｎｇ， ＸＩＥ Ｚｈｉｊｕｎ， ＣＵＩ Ｎａｉｇａｎｇ． Ｔｈｅ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｔｅｒｍｉｎａｌ ａｒｅａ
ｅｎｅｒｇｙ ｍａｎａｇｅｍｅｎｔ ｆｏｒ ｌｉｆｔｉｎｇ ｒｅｅｎｔｒｙ ｖｅｈｉｃｌｅ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ
Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１２， ４４ （ ９）： ２０ － ２４． ＤＯＩ： １０． １１９１８ ／
ｊ．ｉｓｓｎ．０３６７－６２３４．２０１２．０９．００３．

（编辑　 张　 红）
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封面图片说明

封面图片来自本期论文“隐身反设计下飞翼布局气动与隐身综合设计”，是西北工业大学航空学院

无人机特种技术研究团队研制的大展弦比飞翼布局设计过程及气动与隐身综合特性的示意图．飞翼布

局具有显著的高气动效率和高隐身性能，能够提高突防能力并获取空中优势，逐渐成为各国武器装备发

展的重点之一．如图中所示，传统的翼型前缘设计时，为了在前缘流动加速缓和，逆压梯度更小，保持在

较大迎角范围内都保持附着流动，因而前缘半径一般比较大（钝形前缘），但其在前向会产生较强的镜

面反射，不利于无人机前向隐身．基于双发动机布局下飞翼无人机大鼓包式机身，本文采用隐身反设计

思路，提出了一种减小翼型前缘半径的机身前缘类“鹰嘴”形飞翼布局设计，且该设计主要应用于机身

截面．通过表面极限流线分布及全向 ３６０°ＲＣＳ 对比，综合分析气动与隐身特性，验证了隐身反设计思路

的有效性．

（图文提供：张乐，周洲，许晓平． 西北工业大学 航空学院）
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