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变信赖域序列凸规划 ＲＬＶ 再入轨迹在线重构
宗　 群，李智禹，叶林奇，田栢苓

（天津大学 电气自动化与信息工程学院， 天津 ３０００７２）

摘　 要： 针对可重复使用运载器（ＲＬＶ）的再入轨迹重构问题，提出一种基于变信赖域序列凸规划的 ＲＬＶ 再入轨迹快速求解

方法． 首先，通过离散化及对非凸约束的线性化处理，将 ＲＬＶ 的非凸轨迹优化问题转换为凸优化问题，然后通过序列凸规划方

法对凸优化问题进行求解． 在序列凸规划求解过程的初始迭代中，采用预测校正算法对初值猜测轨迹进行设计，确定轨迹求

解的终端时间；在后续迭代过程中，设计基于优化性能指标的信赖域更新策略，提升算法的收敛性能． 在轨迹快速求解方法的

基础上，考虑 ＲＬＶ 再入过程中可能发生的突发事件，如实际轨迹大幅度偏离参考轨迹或目标点变更，基于变化的初值约束及

终端约束在线重构轨迹，并结合重构轨迹和 ＬＱＲ（Ｌｉｎｅａｒ ｑｕａｄｒａｔｉｃ ｒｅｇｕｌａｔｏｒ）方法设计再入制导律实现对重构轨迹的有效跟踪．
最后，将此设计方法与 Ｇａｕｓｓ 伪谱法及传统序列凸规划算法进行仿真对比验证． 仿真结果表明：变信赖域序列凸规划方法相较

于伪谱法和传统的序列凸规划方法在轨迹求解实时性及收敛性方面有较大的提升，具备应用于轨迹在线重构的能力，此外，
所提出的轨迹在线重构方法具备良好的鲁棒性以及抗扰性．
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　 　 可重复使用运载器（ＲＬＶ）是指能够自由往返

于地球表面与空间轨道之间且可重复使用的多用途

飞行器． 其再入过程往往伴有参数不确定和外界干

扰［１－２］等问题． 为了保证飞行器安全稳定地再入飞

行，对于再入段轨迹的优化与制导律的设计尤为关

键． ＲＬＶ 再入轨迹优化的目标是生成满足各种路径

约束（动压、热流密度和过载约束）、状态和控制量

约束以及边值约束条件并实现某个最优目标的飞行

轨迹，引导飞行器从再入起始点安全到达要求的终

端区域内． 近年来求解轨迹优化问题运用较为广泛

的是伪谱法［３］，如 Ｇａｕｓｓ 伪谱法、Ｒａｄｕａ 伪谱法等．



该方法将最优控制问题离散化为非线性规划

（ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＮＬＰ）问题，并通过数值方

法求解 ＮＬＰ 问题来获得最优轨迹． 然而伪谱法由于

计算量较大、求解时间不确定，实时性难以保证［４］，
难以应用到 ＲＬＶ 的轨迹在线求解中．

与求解 ＮＬＰ 问题相比，利用凸优化求解 ＲＬＶ
再入轨迹优化问题在求解速度上具有较大的优势，
且具备全局收敛性，使得其在 ＲＬＶ 轨迹在线求解上

的应用成为可能． 文献［５］将凸优化方法中的二阶

锥规划方法应用于多约束再入轨迹优化问题，并对

其全局收敛性进行了证明． 然而文章中对飞行速度

采用近似化的能量函数进行逼近，轨迹求解的精确

性可能因此受到影响． 在文献［５］的基础上，文献

［ ６ ］ 提 出 将 序 列 凸 规 划 （ ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌ ｃｏｎｖｅｘ
ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＳＣＰ）方法用于求解带有约束的行星再

入轨迹优化问题，该方法具备良好的收敛速度，具有

用于实时轨迹规划的潜力． 序列凸规划化的主要思

想是通过求解序列近似凸子问题，实现子问题的解

向原问题的收敛． 文献［６］提出的算法使用固定的

信赖域约束，然而固定的信赖域可能导致算法失去

提升收敛性能的机会，算法收敛速度因此受到约束．
得益于其全局收敛性及优秀的收敛性能，序列凸规

划方法不似伪谱法那般依赖于初始状态． 但序列凸

规划求解过程中仍存在初值猜测问题，若初始猜测

轨迹与最优轨迹之间偏差较大，则需要较多的迭代

次数，算法求解速度也相应下降． 此外文中讨论的

是终端时间固定的情况，对不确定的终端时间未做

分析． 文献［７］提出了一种信赖域更新策略的序列

凸规划方法，设计了高精度返回快速轨迹优化算法

并应用于火箭返回着陆问题中，进一步提高了算法

的快速性，然而文章未给出具体的信赖域更新策略．
本文提出了一种基于变信赖域策略的序列凸规划算

法，在传统的序列凸规划算法的基础上，利用性能指

标函数作为每次迭代后的判定条件，设计了信赖域

更新策略，提高了算法的收敛性能． 此外在序列凸

规划求解过程中，利用预测校正算法解决序列凸规

划的初值猜测问题，加快算法的收敛速度，与此同时

获得了再入终端时间，解决了终端时间不确定问题．
本文将所提出算法与 ＳＮＯＰＴ 优化包下的 Ｇａｕｓｓ 伪

谱法和传统的序列凸规划进行轨迹优化仿真对比，
表明所提出算法在收敛性能和计算速度方面有着显

著的提升．
考虑实际再入过程中，由于外界干扰导致飞行

轨迹大幅度偏离参考轨迹以及在某些紧急情况下要

求 ＲＬＶ 临时更换着陆场时，飞行器可能无法继续按

照原轨迹飞行，此时需要通过轨迹重构提供可行轨

迹． 文献［８］指出，突发情况下的轨迹重构需要解决

两大问题：一是要有快速轨迹优化算法保证可以在

线计算重构轨迹；二是需要量化扰动对模型和飞行

器约束的影响． 文献［９］提出实时轨迹重构策略以

解决着陆点变更问题，并采用滚动时域策略以抑制

由轨迹求解消耗时间引起的状态量跳变． 然而文章

由于采用实时轨迹重构替代了制导律的作用，因此

轨迹重构是无条件的、不间断的，对于机载计算机负

载过大． 本文针对 ＲＬＶ 再入过程中遭遇的突发事

件，在线对轨迹进行重构，并考虑轨迹重构耗时，预
测实际轨迹重构初始点，以抑制可能产生的状态量

跳变． 在重构轨迹求解完成后，为了保证实时性的

要求，本文采用基于 ＬＱＲ 的制导律对重构轨迹进行

跟踪． 文中通过仿真将所提出方法与近年来发展迅速

的预测校正制导进行对比，表明本文提出的轨迹重构

策略在保证安全性、鲁棒性的同时，具备良好的实时

性． 本文首先对 ＲＬＶ 再入轨迹优化问题进行描述，并
提出变信赖域序列凸规划轨迹快速求解方法，然后针

对 ＲＬＶ 再入返回中遭遇的突发事件进行轨迹重构并

进行跟踪制导，最后给出仿真结果以及结论．

１　 再入轨迹优化问题描述

１．１　 动力学模型

在 ＲＬＶ 再入段，假设飞行器为无动力飞行的质

点，考虑地球为旋转椭球时，忽略再入过程中侧力以

及地球自转的影响，并取侧滑角为零． ＲＬＶ 再入三
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ｖ· ＝ － Ｄ
ｍ

－ ｇｓｉｎ γ，

γ· ＝ １
ｖ

Ｌｃｏｓ σ
ｍ

－ （ｇ － ｖ２

ｒ
）ｃｏｓ γé

ë
êê

ù

û
úú ，

χ· ＝ Ｌｓｉｎ σ
ｍｖｃｏｓ γ

＋ ｖ
ｒ
ｃｏｓ γｓｉｎ χｔａｎ φ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

（１）

式中： ｒ，θ，φ，ｖ，γ，χ分别为地心距、经度、纬度、飞行速

度、航迹角和航向角； σ 为倾侧角； ｍ 为飞行器质量；
ｇ 为重力加速度， ｇ ＝ μｇ ／ ｒ２， 其中 μｇ 为引力参数； Ｌ
为升力， Ｌ ＝ ｑｄＳＣＬ；Ｄ 为阻力， Ｄ ＝ ｑｄＳＣＤ，其中 Ｓ 为

ＲＬＶ 气动参考面积， ｑｄ 为动压， ｑｄ ＝ ０．５ρｖ２；ρ 为大气

密度， ρ ＝ ρ０ｅ
－β（ｒ－Ｒｅ） ／ Ｒｅ， 其中 ρ０ 为海平面处的大气密

度， Ｒｅ 为地球半径， β 为常值系数；升力系数 ＣＬ 和阻

力系数 ＣＤ 表示为攻角 α 的函数，将在仿真中给出．
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１．２　 约束条件

在 ＲＬＶ 再入过程中，为了保证安全稳定飞行，
飞行器需要严格满足一些约束条件，主要包括边值

约束、路径约束和状态量约束． 边值约束规定了飞

行器状态量 ｘ ＝ ［ ｒ，θ，φ，ｖ，ｒ，χ］ Ｔ， 在再入中起点与

终点处的取值，定义再入起点约束和再入终点约束

分别为

ｘ（ ｔ０） ＝ ｘ０， （２）
ｘ（ ｔｆ） ＝ ｘｆ ． （３）

　 　 再入过程常见的路径约束包括热流密度约束、
动压约束和过载约束，计算公式分别为

Ｑ· ＝ ｃ１（ｘ） ＝ ｋＱ ρ０．５Ｖ３．１５ ≤ Ｑ·ｍａｘ， （４）

ｑ ＝ ｃ２（ｘ） ＝ １
２
ρｖ２ ≤ ｑｍａｘ， （５）

ｎ ＝ ｃ３（ｘ） ＝ Ｌ２ ＋ Ｄ２ ≤ ｎｍａｘ ． （６）
式中： ｋＱ 为与飞行器相关的常数； Ｑ·ｍａｘ，ｑｍａｘ，ｎｍａｘ 分

别为最大允许的热流、动压和过载．
此外，受飞行器性能影响，在再入过程中，控制

量 ｕ ＝ ［α，σ］ Ｔ 和状态量 ｘ 满足的约束为

ｕｍｉｎ ≤ ｕ ≤ ｕｍａｘ，
ｘｍｉｎ ≤ ｘ ≤ ｘｍａｘ ．{ （７）

１．３　 优化问题描述

综合上述动力学模型和约束条件，考虑以终端

状态量和再入过程热流、动压、过载积分函数为指标

的目标函数为

Ｊ１ ＝ ϕ［ｘ（ ｔｆ）］ ＋ ∫ｔｆ
０
Ｇ（ｘ）ｄｔ． （８）

式中： ｔｆ 为再入飞行总时间， ϕ［ｘ（ ｔｆ）］ 为与终端状

态量相关的函数， Ｇ（ｘ） 为与再入过程热流、动压、
过载相关的函数． ＲＬＶ 再入轨迹优化问题 Ｐ０ 可描

述为：满足条件式（１） ～ （７），求解目标函数 Ｊ１ 最小．

２　 变信赖域序列凸规划轨迹求解

２．１　 问题的凸化

经过上一节的描述，针对问题 Ｐ０ 求解可以得

到再入最优轨迹． 但是问题 Ｐ０ 是一个高度非线性

的优化问题，其中动力学模型 （ １）、路径约束式

（４） ～ （６）、以及目标函数式（８）都是非线性、非凸

的［５］，为了使用凸优化方法对问题进行求解，需要

对问题 Ｐ０ 中的非凸约束进行凸化处理．
２．１．１　 控制量的重新选取

在凸化处理过程中，若仅针对现有控制量进行

处理，会引入高频抖振并对问题的收敛性产生影

响［５］，因此需要引入新的控制变量． 动力学模型（１）
中的控制量为攻角 α 和倾侧角 σ， 其中攻角 α 由攻

角－马赫数剖面确定，剩下需要设计的唯一控制量

为倾侧角 σ． 引入新的辅助控制变量，从而实现控制

量从状态量中解耦，令新的控制量为

ｕ′ ＝ σ·， （９）

则运动方程式（１）可改写为

ｘ̇ ′ ＝ ｆ（ｘ′） ＋ Ｂｕ′． （１０）
式中： ｘ′ ＝ ［ ｒ；θ；φ；ｖ；γ；χ；σ］ Ｔ 为新的状态量， ｕ′ ＝
σ· 为新的控制量，状态矩阵 ｆ（ｘ′） 和控制矩阵 Ｂ 分

别为

ｆ（ｘ′） ＝

ｖｓｉｎ γ
ｖｃｏｓ γｓｉｎ χ

ｒｃｏｓ φ
ｖｃｏｓ γｃｏｓ χ

ｒ

－ Ｄ
ｍ

－ ｇｓｉｎ γ

１
ｖ

Ｌｃｏｓ σ
ｍ

－ （ｇ － ｖ２

ｒ
）ｃｏｓ γé

ë
êê

ù

û
úú

Ｌｓｉｎ σ
ｍｖｃｏｓ γ

＋ ｖ
ｒ
ｃｏｓ γｓｉｎ χ ｔａｎ φ

０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

， （１１）

Ｂ ＝ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １[ ] Ｔ ． （１２）
　 　 从式（１２）中可以看到控制矩阵 Ｂ 是与状态量

ｘ′ 无关的一个常数矩阵，如此便将 ｕ′ 从 ｘ′ 中完成

了解耦． 此外，对于新的控制量 σ· 的约束，有助于加

强倾侧角 σ 的平滑性． 经过上述变换，轨迹优化问

题 Ｐ０ 转变为新控制量下的优化问题 Ｐ１：满足条件

式（２） ～ （７）、式（１０），求解目标函数 Ｊ１ 最小．
值得注意的是，对于问题 Ｐ１ 若存在最优解，那

么该解是问题 Ｐ０ 的一个可行解． 这是由于问题 Ｐ１
是在问题 Ｐ０ 上引入了一个新的辅助控制变量，而
问题 Ｐ０ 中对于倾侧角 σ 的控制量约束转化为问题

Ｐ１ 中的状态量约束，问题 Ｐ０ 的其他状态量约束也

包含在问题 Ｐ１ 中，由此得到问题 Ｐ１ 中的最优解满

足问题 Ｐ０ 的所有约束，进而得出该解是问题 Ｐ０ 的

一个可行解．
２．１．２　 线性化处理

为了使问题能够利用凸优化求解，对问题 Ｐ１
进行凸化处理，对 Ｐ１ 中的非凸约束进行线性化处

理以将其转换为线性的凸约束． 对轨迹优化问题 Ｐ１
中的非线性约束，包括运动方程式（１０）、路径约束

式（４） ～ （６）以及目标函数式（８），基于小扰动线性

化理论进行线性化处理，在给定状态点 ｘ′∗（ ｔ） 处利

用一阶泰勒展开式对方程进行逼近，有：
　 ｘ̇′ ≈ ｆ（ｘ′∗） ＋ Ａ（ｘ′∗）（ｘ′ － ｘ′∗） ＋ Ｂｕ′， （１３）

ｃ（ｘ′） ≈ ｃ（ｘ′∗） ＋ ∂ｃ（ｘ′）
∂ｘ′ ｘ′ ＝ ｘ′∗

ｘ′ － ｘ′∗[ ] ， （１４）
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　 　 Ｊ２ ≈ ϕ［ｘ′（ ｔｆ）］ ＋ ∫ｔｆ
０
［Ｇ（ｘ′∗） ＋

∂Ｇ（ｘ′）
∂ｘ′ ｘ′ ＝ ｘ′∗

（ｘ′ － ｘ′∗）］ｄｔ． （１５）

式中 Ａ（ｘ′∗） 为 ｆ（ｘ′） 在 ｘ′∗（ ｔ） 处的雅克比矩阵，
ｃ（ｘ′） ＝ ［ｃ１（ｘ′），ｃ２（ｘ′），ｃ３（ｘ′）］ Ｔ ．

基于泰勒展开式的特点，只有优化变量在参考

点附近取值时，线性化的运动方程式和约束式才是

对原非线性问题的良好近似． 因此为了尽可能地减

小逼近误差，保证线性化约束合理逼近原约束，引入

信赖域约束：
｜ ｘ′ － ｘ′∗ ｜ ≤ ε， （１６）

式中 ε 为信赖域的半径．
经过上述线性化处理，新控制量下的轨迹优化

问题 Ｐ１ 可转化为凸优化问题 Ｐ２：满足条件式（２）、
（３）、（７）、（１３）、（１４）、（１６），求解目标函数 Ｊ２ 最小．
２．２　 离散化处理

由于凸优化问题 Ｐ２ 描述的仍是一个连续的最

优控制问题，为了求得问题 Ｐ２ 的数值解，需要首先

对问题进行离散化处理． 本文中采用梯形离散化方

法［１０］，将时域均匀划分为 Ｎ 段，产生 Ｎ ＋ １ 个节点，
每一段的步长为 Δｔ ＝ （ ｔｆ － ｔ０） ／ Ｎ， 终端时间 ｔｆ 在后

续序列凸规划初值猜测时由预测校正算法给出． 离

散点表示为 ｛ ｔ０，ｔ１，ｔ２，…，ｔＮ｝， 其中 ｔｉ ＝ ｔｉ －１ ＋ Δｔ，
ｉ ＝１，２，…，Ｎ． 对应的状态量和控制量表示为 ｛ｘ′０，
ｘ′１，ｘ′２，…，ｘ′Ｎ｝， ｛ｕ′０，ｕ′１，ｕ′２，…，ｕ′Ｎ｝ ． 则离散化

之后的运动方程式（１３），路径约束式（１４），目标函

数式（１５）可分别表示为

ｈｉ ＝ ｘ′ｉ － ｘ′ｉ －１ －
Δｔ
２
［（Ａｋ－１

ｉ －１ ｘ′ｉ －１ ＋ Ｂｕ′ｉ －１ ＋ ｆｋ－１ｉ －１ －

Ａｋ－１
ｉ －１ ｘ′ｋ

－１
ｉ －１ ） ＋ （ Ａｋ－１

ｉ ｘ′ｉ ＋ Ｂｕ′ｉ ＋ ｆｋ－１ｉ －
Ａｋ－１

ｉ ｘ′ｋ－１ｉ ）］ ＝ ０， （１７）

Ｃｉ ＝ ｃ（ｘ′ｋ－１ｉ ） ＋ ｃ′（ｘ′ｋ－１ｉ ）（ｘ′ｉ － ｘ′ｋ－１ｉ ） － ［Ｑ·ｍａｘ，
ｑｍａｘ， ｎｍａｘ］ Ｔ ≤ ０， （１８）

Ｊ３ ＝ ϕ［ｘ′（ ｔｆ）］ ＋ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
［Ｇ（ｘ′ｋ－１ｉ ） ＋

Ｇ（ｘ′ｋ－１ｉ ）（ｘ′ｉ － ｘ′ｋ－１ｉ ）］ Δｔ． （１９）
经过离散化处理，凸优化问题 Ｐ２ 的最优解可

通过求解离散序列凸规划问题 Ｐ３ 得到，问题 Ｐ３ 可

表示为：满足条件式（２）、（３）、（７）、（１６） ～ （１８），求
解目标函数 Ｊ３ 最小． Ｐ３ 的收敛性证明在文献［６］中
可以找到，本文不赘述．
２．３　 变信赖域序列凸规划

２．３．１　 初始轨迹求解

针对离散化后的凸优化问题 Ｐ３，采用序列凸规

划算法对其进行求解． 为了得到满足线性化近似需

求的泰勒展开点，对凸优化问题进行迭代求解，迭代

过程中参考点选取为上一次迭代求得的最优解，直
到满足收敛约束． 在传统的序列凸规划算法中，初
始轨迹是基于给定的控制量常值积分得到的［６］，如
此便存在初值猜测问题． 因此本文采用预测校正算

法［１１］ 对初始控制量进行求解， 引 入 能 量 变 量

ｅ ＝
μｇ

ｒ
－ Ｖ２

２
代替时间作为自变量，由式（１）可得

ｅ· ＝ ＤＶ
ｍ

． （２０）

　 　 考虑终端能量 ｅｆ ＝
μｇ

ｒｆ
－
Ｖｆ

２

２
，其中 ｒｆ、Ｖｆ 分别为终

端高度和终端速度． 故可将再入终端约束转换为关

于航程的单一约束：
｜ ｚ（σ０） ｜ ＝｜ ｓ（ｅｆ） － ｓｆ ｜ ＝ ０． （２１）

　 　 式中待飞航程 ｓ（ｅ） ＝ ａｒｃｃｏｓ［ｓｉｎ φｓｉｎ φｆ ＋
ｃｏｓ φｃｏｓ φｆｃｏｓ（θｆ －θ）］ ． 由式（１）、（２０） 可得到以

能量为自变量，关于航程、高度和航迹角的运动方

程为

ｄｓ
ｄｅ

＝ － ｍｃｏｓ γ
ｒＤ

，

ｄｒ
ｄｅ

＝ ｍｓｉｎ γ
Ｄ

，

ｄγ
ｄｅ

＝
ｍ Ｌｃｏｓ σ － ｇ － Ｖ２

ｒ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ｃｏｓ γé

ë
êê

ù

û
úú

ＤＶ２ ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ïï

（２２）

　 　 在给定的攻角剖面下，由上一次迭代的倾侧角

对式（２２）积分得到预测航程差，基于预测航程差利

用 Ｇａｕｓｓ⁃Ｎｅｗｔｏｎ 法式（２３）对倾侧角进行迭代处理，
直到预测航程差满足终端约束，从而得到最终可行

的倾侧角幅值． 并在侧向上则采用侧向反转逻辑以

缩小航向角误差，从而确定倾侧角的符号． 最终得

到满足再入要求的倾侧角指令：

σ０
（ｋ＋１） ＝ σ０

（ｋ） －
ｚ（σ０

（ｋ））（σ０
（ｋ） － σ０

（ｋ－１））
ｚ（σ０

（ｋ）） － ｚ（σ０
（ｋ－１））

．

（２３）
２．３．２　 变信赖域策略

得到初始猜测轨迹后，在序列凸规划后续迭代

过程中，考虑式（１６）中的信赖域，信赖域半径 ε 的

大小决定了序列凸规划的收敛性能：若 ε 过大，则问

题 Ｐ３ 可能大幅度偏离原问题从而难以收敛；若 ε过

小，则迭代步长受到限制从而导致算法收敛速度不

够快． 因此，为了提高序列凸规划的收敛性能，在传

统的序列凸规划的基础上提出了变信赖域策略：在
每次迭代求解后，对比相邻迭代的实际性能指标函

数 ψ′与预测性能指标函数 ψ，并基于对比结果设计
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信赖域更新策略． 实际性能与预测性能指标函数分

别表示为

ψ′ ＝ Ｊ′ ＋ μ１∑
Ｎ－１

ｉ ＝ １
‖ｈｉ′‖ ＋ μ２∑

Ｎ

ｉ ＝ １
‖Ｃｉ′‖， （２４）

ψ ＝ Ｊ ＋ μ１∑
Ｎ－１

ｉ ＝ １
‖ｈｉ‖ ＋ μ２∑

Ｎ

ｉ ＝ １
‖Ｃｉ‖． （２５）

式中 μ １、μ ２ 分别为违反运动方程约束和违反路径约

束的惩罚因子． Ｊ′、 ｈｉ′、Ｃｉ′ 分别表示为

Ｊ′ ＝ φ［ｘ′（ ｔｆ）］ ＋ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
Ｇ（ｘ′ｋ－１ｉ ）Δｔ， （２６）

ｈｉ′ ＝ ｘ′ｉ ｋ － ｘ′ｉ－１ ｋ － Δｔ
２
［（Ｂｕ′ｉ－１ ｋ ＋ ｆｋｉ－１） ＋ （Ｂｕ′ｉ ｋ ＋ ｆｋｉ）］，

（２７）

Ｃｉ′ ＝ ｃ（ｘ′ｋｉ ） － ［Ｑ·ｍａｘ，ｑｍａｘ，ｎｍａｘ］ Ｔ ． （２８）

　 　 实际性能指标函数给出了实际的离散点处的性

能指标，相邻迭代的差值 Δψ′ ＝｜ ψ′（ｘ′ｋ，ｕ′ｋ） －
ψ′（ｘ′ｋ－１，ｕ′ｋ－１） ｜ 则给出了序列凸规划算法中每一

次迭代对于轨迹性能的提升，将之与相邻迭代间基

于线性化的预测性能指标函数差值 Δψ ＝｜ ψ（ｘ′ｋ，
ｕ′ｋ） － ψ（ｘ′ｋ－１，ｕ′ｋ－１） ｜ 进行对比，可以判断出当前

信赖域是否有利于收敛性能的提升．
２．３．３　 变信赖域序列凸规划求解

综合上述初始轨迹求解与信赖域更新策略，得
到基于变信赖域序列凸规划的最优轨迹求解步骤如

下，整体轨迹优化流程如图 １ 所示．
步骤 １　 令 ｋ ＝ ０，ｋ 代表序列凸规划迭代次数，

设置初始状态 ｘ′（ ｔ０） ＝ ｘ′０，基于预测校正算法得到

初始轨迹 ｘ０ ．
步骤 ２　 对于 ｋ ≥１， 在第 ｋ 次迭代中对离散序

列凸规划问题 Ｐ３ 利用前一次的轨迹 ｘｋ－１ 求解得到

［ｘ′ｋ， ｕ′ｋ］ ．
步骤 ３　 检查序列收敛条件 ｓｕｐ ｜ ｘ′ｋ － ｘ′ｋ－１ ｜≤δ

是否满足，其中 ｋ ≥ ２， δ 为迭代收敛阈值． 若条件

满足，则转至步骤 ５，否则转至步骤 ４．
步骤 ４　 计算预测性能指标函数 ψ， 和实际性

能指标函数 ψ′， 并对 Δψ ＝｜ ψ（ｘ′ｋ，ｕ′ｋ） － ψ（ｘ′ｋ－１，
ｕ′ｋ－１） ｜ 和 Δψ′ ＝｜ ψ′（ｘ′ｋ，ｕ′ｋ） － ψ′（ｘ′ｋ－１，ｕ′ｋ－１） ｜
进行对比． 若 Δψ ≥ ξΔψ′， ξ 为给定的系数，则当次

序列迭代过程中性能指标提升幅度相对较小，可以

适当放大信赖域 ε ＝ β １ε， 以寻找更适合的收敛步

长． 反之，则缩小信赖域 ε ＝ β ２ε（０ ＜ β ２ ＜ １ ＜ β １） ．
然后令 ｋ ＝ ｋ ＋ １， 转至步骤 ２．

步骤 ５　 得到最优轨迹 ｘｋ， 迭代停止．

缩小依赖域
性能

指标提升
判定

是否满足
序列收敛条件

结束

得到最优轨迹xk

放大依赖域

过大

是

不足

否

k=k+1利用第一次轨迹求解x′

设k=0,基于预测校正
算法得到x0

离散化

凸化处理

重新选择控制量

开始

轨迹优化问题

图 １　 整体轨迹优化流程图

Ｆｉｇ．１　 Ｏｖｅｒａｌｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｆｌｏｗ ｃｈａｒｔ

３　 突发事件下的轨迹在线重构与跟踪制导

在实际再入飞行过程中，在正常飞行状态下，通
过制导实现对参考轨迹的跟踪以消除不确定带来的

影响；当遭遇突发事件时，则需要在线重构轨迹作为

飞行器新的跟踪目标． 本节研究了突发事件下再入

轨迹快速重构方法，分析突发事件对约束条件及飞

行目标的影响，结合上一节的内容实现轨迹在线快

速重构，并结合 ＬＱＲ 方法实现对重构轨迹的跟踪

制导．
３．１　 轨迹快速重构

针对飞行过程中遇到的突发事件，首先考虑

ＲＬＶ 偏离参考轨迹的情况，当外界突发干扰导致飞

行器大幅度偏离参考轨迹，产生控制系统无法有效

修正的大跟踪偏差，此时针对原定目标点进行轨迹

重构． 为了减少机载计算机的负荷，引入重构阈值

走廊的概念． 重构阈值走廊基于飞行走廊 ＨＣ 进行

设计． 飞行走廊 ＨＣ 下边界 ＨＣＬ 为飞行器满足热流、
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动压以及过载约束的最低飞行高度； ＨＣ 上边界 ＨＣＵ

由拟平衡滑翔约束式（２９）得到，对于确定的倾侧角

σＱＥＧ， 拟平衡滑翔约束即为 Ｈ － Ｖ 走廊上边界．

ｇ － Ｖ２

ｒ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ｃｏｓ γ －

Ｌｃｏｓ σＱＥＧ

ｍ
≤ ０． （２９）

　 　 根据飞行走廊确定 ＲＬＶ 的轨迹重构条件，设置

阈值参数 ζ１，ζ２ ∈［０，１］，飞行器再入重构阈值可表

示为

Ｈｍａｘ（ｖ） ＝ Ｈ∗（ｖ） ＋ ζ１（ＨＣＵ（ｖ） － Ｈ∗（ｖ）），

Ｈｍｉｎ（ｖ） ＝ Ｈ∗（ｖ） － ζ２（Ｈ∗（ｖ） － ＨＣＬ（ｖ）） ．{ （３０）

式中 Ｈ∗（ｖ） 为离线最优轨迹高度， Ｈｍａｘ（ｖ） 为轨迹

重构上边界阈值， Ｈｍｉｎ（ｖ） 为轨迹重构下边界阈值．
当飞行器大幅度偏离参考轨迹，超出重构阈值

走廊时，此时基于传统的制导方法已无法消除偏差，
需要进行轨迹在线重构求得新的参考，轨迹优化算

法在上一节中已经给出． 这种情况下，飞行器本身

模型以及终端约束都没有发生改变，相较于上一节

给出的轨迹优化算法，改变的仅仅是问题的初始条

件 ｘ０ ． 假设轨迹重构的开始时间为 ｔｃ， 相应的状态

量以及控制量为 ｘｃ 和 ｕｃ， 若以 ｘｃ 作为轨迹重构的

初始状态，由于轨迹重构需要消耗一定的时间，轨迹

重构完成时，实际的状态量与 ｘｃ 将产生偏差． 因此，
在 ｔｃ 时刻，对 Ｔａｖｅ 后的状态进行预测， Ｔａｖｅ 为离线轨

迹库中轨迹求解的平均时间． ｔｒ ＝ ｔｃ ＋ Ｔａｖｅ 处的状态

量 ｘｒ 可由机载计算机根据当前状态量 ｘｃ 和 ｕｃ， 采

用预测校正制导方法通过积分预测得到． 以此预测

的状态量 ｘｒ 作为轨迹重构的初始条件 ｘ０ 从而消除

轨迹重构求解时间带来的状态量偏差．
考虑飞行目标终点变更的情况，此时的首要目

标是求得飞行器当前可达到的终点区域，以选择可

行的飞行目标终点． 计算飞行器的可达域实际上是

计算可达域的边界［１２］ ． 求解完整的可达域边界可分

为两步：１）求解初始状态下的最大经度 θｍａｘ、最小经

度 θｍｉｎ、最大纬度 φｍａｘ 和最小纬度 φｍｉｎ ． ２）将目标函

数式（８）中的关于终端状态量的部分选取为经度与

纬度的加权组合，即 ϕ［ｘ（ ｔｆ）］ ＝ ｗ（ ± θ ｆ） ＋ （１ －
ｗ）（ ± φ ｆ）， 式中 ｗ ∈ ［０，１］ 为权重系数，并进行优

化求解． 其次，机载计算机便预测 Ｔａｖｅ′ 之后，在预测

校正制导的作用下，轨迹重构的初始状态 ｘｒ， 其中

Ｔａｖｅ′ 为包含可达区域求解的轨迹重构平均耗时． 之

后以 ｘｒ 以及在可达区域内重新选择的目标终点作

为轨迹优化问题的初始约束和终端约束，基于变信

赖域序列凸规划算法完成重构轨迹的求解．
３．２　 轨迹跟踪制导

综合考虑对轨迹的跟踪性能与实时性的需求，

本文采用 ＬＱＲ 这一较为成熟的制导方法实现轨迹

跟踪． ＬＱＲ 需要在制导采样点处进行小扰动线性化

处理，得到如式（１３）所示的用于求解反馈增益的线

性时变系统，而线性化的泰勒展开点则可以从前文

中得到的收敛性能较好的离散点中选择．
线性化后的轨迹跟踪制导问题可表示为：求最

优控制律 Δｕ（ ｔ） ＝ － Ｋ（ ｔ）Δｘ（ ｔ）， 其中 Ｋ 为反馈增

益系数， Δｘ、 Δｕ 为实际状态与参考轨迹之间的状

态量偏差和控制量变差． 使性能指标函数 Ｊｃ ＝

∫
ｔ ｆ

ｔ０

［Δ ｘＴ（ ｔ）ＱΔｘ（ ｔ） ＋ΔｕＴ（ ｔ）ＲΔｕ（ ｔ）］ｄｔ 最小，其中

ｔｆ 为制导的终止时间， Ｑ、 Ｒ 为加权矩阵，本文基于

Ｂｒｙｓｏｎ 原则［１３］选取矩阵系数． ＬＱＲ 制导律通过求解

Ｒｉｃｃａｔｉ 方程 Ｐ· ＝ ＡＴＰ － ＰＡ － Ｑ ＋ ＰＢ Ｒ －１ ＢＴＰ， 求出

Ｐ 满足 ＰＴ ＝ Ｐ ≥ ０， 从而求得 Ｋ ＝ Ｒ －１ ＢＴＰ， 进而获

得最优反馈控制律 Δｕ．

４　 仿真与分析

为了验证设计算法的性能，本文以文献［１４］中
的 ＲＬＶ 模型为例，基于 ＭＡＴＬＡＢ ２０１６ａ 环境实现算

法的仿真实验． ＰＣ 机配置为 ｃｏｒｅ ｉ５ － ８５００，主频

３ ＧＨｚ，８ ＧＢ 内存．
仿真基础参数设置：飞行器质量ｍ ＝ １０４．３０５ ｋｇ；引

力参数 μｇ ＝ ３． ９８６ × １０１４ ｍ３ ／ ｓ２；飞行器面积 Ｓ ＝
３９１．２２ ｍ２；海平面大气密度 ρ０ ＝ ０．００２ ３８ ｋｇ ／ ｍ３；常
值系数 β ＝ １．３８７ ５×１０－４， ｋＱ ＝ ９．４４×１０－５ ． 再入约束

参数设置： Ｑ·ｍａｘ ＝ ３×１０６ Ｗ／ ｍ２， ｑｍａｘ ＝ １８ ０００ Ｐａ，
ｎｍａｘ ＝ ２．５． 升力系数 ＣＬ ＝ － ０．２０７ ０ ＋ １．６７５ ６α，阻力

系数 ＣＤ ＝ ０．０７８ ５ － ０．３５２ ９α ＋ ２．０４０ ０α２ ． 在变信赖

域序列凸规划算法中，选择状态量约束 ｘ′ｍａｘ ＝

Ｒｅ ＋ ９０ ０００， π
２
， π

２
， ９ ０００， π

２
， π， πé

ë
êê

ù

û
úú

Ｔ

；ｘ′ｍｉｎ ＝

Ｒｅ， － π
２
， － π

２
， １， － π

２
， － π， － πé

ë
êê

ù

û
úú

Ｔ

； 控 制

量约束 ｕ′ｍａｘ ＝ １０π
１８０

，ｕ′ｍｉｎ ＝ － １０π
１８０

； 信赖域 ε ＝

１０ ０００， ４０π
１８０

， ４０π
１８０

， ５００， ４０π
１８０

， ４０π
１８０

， ４０π
１８０

é

ë
êê

ù

û
úú

Ｔ

；

迭 代 收 敛 阈 值 δ ＝

１ ０００， ２π
１８０

， ２π
１８０

， ５０， ２π
１８０

， ２π
１８０

， ２π
１８０

é

ë
êê

ù

û
úú

Ｔ

； 惩 罚

因子 μ １ ＝ μ ２ ＝ １００；性能指标函数对比参数 ξ ＝ ０．５；
变信赖域系数 β １ ＝ １．２，β ２ ＝ ０．５． 在 ＹＡＬＭＩＰ ［１５］工具

箱下构建凸优化问题，并利用 ＳｅＤｕＭｉ 求解器［１６］ 针

对问题 Ｐ３ 进行求解．
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为了验证本文提出的变信赖域序列凸规划算

法，进行仿真实验并将结果与传统的序列凸规划算

法以及基于非线性规划求解器 ＳＮＯＰＴ［１７］ 的 Ｇａｕｓｓ
伪谱法进行对比． 仿真给定初始条件以及终端约束

见表 １，考虑终端纬度最大的问题，性能指标函数设

定为 Ｊ ＝ － φ（ ｔｆ） ． 再入轨迹对比仿真结果如图 ２ 所

示． 图 ３ 给出了变信赖域序列凸规划算法与传统序

列凸规划收敛情况的对比，图中红线和绿线分别表

示传统序列凸规划算法和变信赖域序列凸规划算法

的迭代收敛过程．
表 １　 初始条件和终端约束

Ｔａｂ．１　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｔｅｒｍｉｎａｌ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

状态量 ｒ ／ ｋｍ θ ／ °( ) φ ／ °( ) ｖ ／ ｍ·ｓ－１( ) γ ／ °( ) χ ／ °( ) σ／ °( )

ｘ０ ８０ －２８ －２８ ７ ８００ －１ ０ ８０
ｘｆ ２５ — — ７６０ －５ — —
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图 ２　 变信赖域序列凸规划与 ＳＮＯＰＴ 和传统序列凸规划仿

真结果对比

Ｆｉｇ．２　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｖａｒｉａｂｌｅ ｔｒｕｓｔ ｒｅｇｉｏｎ
ＳＣＰ ｗｉｔｈ ＳＮＯＰＴ ａｎｄ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ＳＣＰ
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图 ３　 变信赖域序列凸规划与传统序列凸规划收敛情况对比

Ｆｉｇ．３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｖａｒｉａｂｌｅ ｔｒｕｓｔ ｒｅｇｉｏｎ
ＳＣＰ ａｎｄ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ＳＣＰ

　 　 从图 ２ 中可以看出变信赖域序列凸规划、传统

的序列凸规划和 ＳＮＯＰＴ 得到的轨迹大体趋势是吻

合的． 变信赖域序列凸规划由于引入了预测校正初

始轨迹以及变信赖域策略，收敛性能优于传统的序

列凸规划． 从倾侧角曲线可以看出，序列凸规划得

到的控制曲线存在着抖动． 总体来说，基于 ＳＮＯＰＴ
的伪谱法得到的轨迹依然是三者中优化性能较好

的． 但是考虑求解时间方面，序列凸规划相较于

ＳＮＯＰＴ 则具有显著的优势． 仿真得出采用 ＳＮＯＰＴ
方法的轨迹求解 ＣＰＵ 时间为 ５５．０６７ ｓ，采用 ＳＣＰ 方

法的轨迹求解 ＣＰＵ 时间为 １１．１２４ ｓ，采用变信赖域

ＳＣＰ 方法的轨迹求解 ＣＰＵ 时间为 ５．８９２ ｓ． 此外，图
３ 给出了变信赖域 ＳＣＰ 与 ＳＣＰ 在收敛效率上的对
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比，图中红色实线代表 ＳＣＰ 收敛迭代过程，蓝色点

划线代表变信赖域 ＳＣＰ 迭代过程，ＳＣＰ 求解迭代 ７
次，变信赖域 ＳＣＰ 求解迭代 ３ 次． 通过上述仿真对

比，验证了变信赖域序列凸规划算法在收敛性能和

求解速度上的改进．
良好的求解速度以及较好的求解性能使得变信

赖域序列凸规划算法具备应用于轨迹在线重构的潜

力． 分别针对大幅度偏离参考轨迹、飞行目标终点

变更的情况进行轨迹重构仿真．
首先针对大幅度偏离参考轨迹情况，考虑沿离

线最优轨迹飞行至某一状态点处 ｘ ＝ ［５１ ８００ ｍ，
－７， ２６°， ４ ０１７ ｍ ／ ｓ，－０．１７°， ６０°］ Ｔ，给定外界扰动

带来的偏差 Δｈ ＝ ５ ０００ ｍ， Δｖ ＝ １００ ｍ ／ ｓ，采用 ζ １ ＝
ζ ２ ＝ ０．２ 的阈值走廊，轨迹重构结果如图 ４ 所示，从
图 ４ 可看出在扰动作用下，轨迹超出阈值重构走廊，
需要进行轨迹在线重构，基于本文提出的轨迹重构

方法，可以在短时间内生成一条满足约束的最优轨

迹，求解 ＣＰＵ 时间为 ５．７３ ｓ． 图 ５ 给出了基于 ＬＱＲ
制导律对初始参考轨迹以及重构轨迹跟踪的结果以

及扰动下若对原参考轨迹进行跟踪或者采用预测校

正制导律的制导结果． 从图 ５ 中可以看出，过大的

偏差导致 ＬＱＲ 制导律不具备跟踪原参考轨迹的能

力，若依然对原参考轨迹进行跟踪，产生的轨迹将逐

渐偏离最优轨迹，如图中黑色虚线所示，而重构后的

轨迹能很好地满足 ＬＱＲ 制导律的跟踪条件，引导飞

行器安全再入返回，如图中红色实线所示． 此外，由
于重构轨迹求解时间预测策略的存在，轨迹重构时

初始状态量偏差处于很小的范围内，重构求解平均

时间取 Ｔａｖｅ ＝ ６ ｓ． 与预测校正制导进行对比，采用预

测校正方法得到的轨迹仅仅是一条可行轨迹，而非

本文中得到的最优轨迹． 在求解制导指令速度方

面，预测校正制导每次求解需要经过 ４５ 次迭代，总
用时 ０．２６５ ｓ；而 ＬＱＲ 制导律每次求解仅需 ０．０４ ｓ．
综上所述，基于轨迹重构的 ＬＱＲ 制导律在实时性和

轨迹性能上都优于预测校正制导．
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Ｆｉｇ．４　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ ｕｎｄｅｒ ｌａｒｇｅ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ
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图 ５　 大幅度偏离轨迹下的跟踪制导

Ｆｉｇ．５　 Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｕｎｄｅｒ ｌａｒｇｅ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ

　 　 考虑与大幅度偏离参考轨迹情况下相同的状态

点处变更目标终点，基于可达域选择新的目标终点

θｆ， φｆ[ ] ＝ １０°， ３０°[ ] ，三维轨迹重构与 ＬＱＲ 跟踪

制导结果如图 ６ 所示，重构后的轨迹引导飞行器飞

向新的目标终点．
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图 ６　 目标终点变更下三维轨迹重构与跟踪制导

Ｆｉｇ．６　 Ｔｈｒｅｅ⁃ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｇｕｉｄａｎｃｅ
ａｆｔｅｒ ｔａｒｇｅｔ ｃｈａｎｇｅ

５　 结　 论

１）针对 ＲＬＶ 的轨迹再入轨迹重构问题，提出变

信赖域序列凸规划算法对再入轨迹在线快速求解．
２）在传统序列凸规划算法的基础上，采用预测

校正算法求解序列凸规划的初始迭代轨迹，以此提

升算法的收敛效率，此外为了加快算法收敛速度，设
计了信赖域更新策略．

３）基于提出的轨迹快速求解算法，针对 ＲＬＶ 再

入过程中可能发生的如大幅度偏离参考轨迹及目标

点变更等突发事件，在线重构轨迹并考虑轨迹重构

耗时，对实际轨迹重构初始点进行了预测以抑制可

能出现的状态量跳变，同时基于 ＬＱＲ 制导方法实现

对参考轨迹的快速跟踪．
４）仿真结果表明所提出的轨迹求解算法具备

良好的收敛性能以及求解速度，重构轨迹能够有效

地引导 ＲＬＶ 再入返回．
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［１６］ＳＴＵＲＭ Ｊ Ｆ． Ｕｓｉｎｇ ＳｅＤｕＭｉ １．０２， ａ ＭＡＴＬＡＢ ｔｏｏｌｂｏｘ ｆｏｒ ｏｐｔｉｍｉｚａ⁃
ｔｉｏｎ ｏｖｅｒ ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ ｃｏｎｅｓ［ Ｊ］ ． Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ Ｍｅｔｈｏｄｓ ａｎｄ Ｓｏｆｔｗａｒｅ，
１９９９， １１（１）： ６２５． ＤＯＩ： １０．１０８０ ／ １０５５６７８９９０８８０５７６６

［１７］ＧＩＬＬ Ｐ Ｅ， ＭＵＲＲＡＹ Ｗ， ＳＡＵＮＤＥＲＳ Ｍ Ａ， ｅｔ ａｌ． Ｕｓｅｒ’ ｓ ｇｕｉｄｅ
ｆｏｒ ＳＮＯＰＴ ７： ｓｏｆｔｗａｒｅ ｆｏｒ ｌａｒｇｅ⁃ｓｃａｌｅ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ ［ Ｊ］ ．
ＳＩＡＭ Ｒｅｖ， ２０１５， ４７： ９９

（编辑　 魏希柱）

·５５１·第 ３ 期 宗群， 等： 变信赖域序列凸规划 ＲＬＶ 再入轨迹在线重构


