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高超声速滑翔式再入飞行器最大航程飞行轨迹分析
X

丁洪波,蔡  洪,张士峰,李安梁
(国防科技大学 航天与材料工程学院,湖南 长沙  410073)

摘  要:针对航程最大的再入问题,研究了高超声速滑翔式再入飞行器的飞行轨迹特性。使用 Legendre

伪谱法进行轨迹优化,得到最优轨迹。分析了路径约束对轨迹的影响,以及在路径约束下控制量对飞行轨迹

的影响。根据控制量的取值规律,提出一种升力系数的分段直线取值模型。数字仿真表明, 通过该模型得到

的飞行轨迹与最优轨迹类似,且航程相差很小, 可以作为一种使航程最大的轨迹控制方法。
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The Maximum- range Trajectory Analysis of Hypersonic

Glide- reentry Vehicle
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Abstract: In order to maximize the range of reentry, the trajectory of hypersonic glide-reentry vehicle is studied. The optimal

trajectory is obtained using legendre pseudospactral method ( LPM ) . The effect of the path constraints on the trajectory is analyzed.

Furthermore, the regulation of the control variable of the constrained trajectory is analyzed. According to the rule, a piecewise linear

model of the coefficient of lift is proposed. Numerical simulation shows that the trajectory derived by this model is very similar to the

optimal trajectory, and the ranges of the two trajectories are nearly the same, demonstrating a good control method for the maximum-

range trajectory.
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2003年 6月,美国空军和国防部高级研究计划局( DARPA)出台了/猎鹰0计划 [ 1- 2]
。该计划的远期

目标是在 2025年研制成功高超声速巡航飞行器,在 2h 内打击 16 700km 以外的任何目标。在/猎鹰0计
划的支持下,美国开展了一系列以高超声速飞行器为载体的远程快速精确打击武器系统的研究,通用航

空飞行器( CAV)是其中一部分。CAV采用升力体外形, 依靠气动力控制进行跨大气层滑翔飞行, 是典型

的高声速滑翔式再入飞行器。CAV的升阻比较大,再入飞行初始马赫数高,且经历的空间环境复杂,对

其飞行轨迹规划的研究是一个难点也是热点问题。根据/猎鹰0计划的任务要求, CAV 的飞行航程是重

要性能指标之一。鉴于此,本文主要研究了最大航程的飞行轨迹,着重分析了轨迹的运动特性, 并结合

工程背景得到一些有一定应用价值的结论。

文献[ 3]研究了大气飞行中的最优轨迹问题,并利用变分法和极大值原理对大气飞行中的最优滑翔

问题进行了分析,得到了若干结论。文献[ 4]论述了航天飞机的再入轨道设计的基本方法,给出了航天

飞机轨道设计的基本要求和设计方法。文献[ 5- 6]利用极大值原理将最优控制问题转化为两点边值问

题,并采用遗传算法加一些非线性规划算法求解, 得到了航程最大的再入轨迹,但是文献中没有考虑热

流限制等路径约束。文献[ 7]采用 Gauss伪谱法研究了多约束条件下, 滑翔段飞行轨迹优化问题,但文

献中并没有分析优化结果的最优性。本文采用 Legendre 伪谱法进行优化计算, 得出多约束条件下 CAV
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的最大航程飞行轨迹,并验证了轨迹的最优性;根据最优轨迹的特性,提出了一种简单的取值模型,并对

该模型进行分析。

1  动力学模型

设 r、L、V 和 S分别为地心距、航程、速度大小和时间。为研究问题的方便, 将运动方程无量纲化。

定义无量纲地心距 z、航程 s、速度 u 和时间 t 分别为:

z= rPR0 ,  s= LPR0 ,  u= VPVc ,  t= SP R 0Pg0 ( 1)

其中, R 0 , g 0分别为地球平均半径和海平面重力加速度, Vc= g0 R0。在高超声速飞行条件下, 气动力

系数近似满足抛物线阻力关系,且在马赫数较大时,可近似认为零升阻力系数 CD0和诱导阻力因子 K 为

常数
[ 3]
, 因此有

CD = CD0+ K#CL

2
( 2)

设升阻比达到最大时的升力系数和阻力系数分别为 C
*
L 、C

*
D , 最大升阻比为 E

*
, 定义泛化升力系

数
[ 3,7]

:

cl = CLPC
*
L ( 3)

由此式可以看到, cl 与CL 成正比关系,当 cl= 1时,对应着升阻比最大时的升力系数。

在初步研究中, 可以不考虑地球自转,同时认为地球是球体,在这种情况下,航程最大的轨迹必然在

纵向平面内运动。于是, 可以得到无量纲化纵向平面再入运动方程
[ 3, 7]

:

dzPdt= usinC ( 4)

dsPdt= R0 u cosCPz ( 5)

du
dt

= -
BQ( 1+ c l

2
) u

2

2E
* -

sinC
z
2 ( 6)

dCPdt= 1
u

BQclu
2
- ( 1Pz2 - u

2Pz ) cosC ( 7)

C为当地速度倾角; B= R0 Sr efC
*
L P( 2m) , 对特定的再入飞行器, B 是反映飞行器物理特性的常数; m 和

S ref分别为飞行器质量和气动参考面积; Q= Q0e
- ( z - 1)PB

为密度, B= 7200PR 0。再入轨迹控制变量为泛化升

力系数 cl t 。本文采用 CAV- H 数据
[ 2]
, 其质量 m= 907. 186kg, 特征面积 S ref = 0. 4838m

2
。取 C

*
L =

0145, E*
= 3124, 最大升力系数 C

*
L = 019, 相应的最大泛化升力系数为 cl max= 2。

2  最大航程轨迹的最优性分析

最大航程飞行轨迹问题可以描述为:选择合适的泛化升力系数, 使飞行器由再入点飞行至地面,飞

行航程最大。这是一个最优控制问题, 系统状态量为 x= z s u C
T
,控制量为 c l ,目标函数为

J= min( - sf ) ( 8)

系统动力学方程为式( 4) ~ ( 7) ,方程中不显含时间,是自治系统。飞行过程中需要考虑路径约束,

包括热流密度 ÛQ、动压 q 以及过载n 约束
[8]
:

hQ
# z , u = ÛQ- ÛQmax [ 0,  hq z , u = q- qmax [ 0,  hn cl ; z , u = n- nmax [ 0 ( 9)

约束条件 hQ
#、hq 只包含状态量, hn 包含控制量和状态量,所以这是一个含有复杂路径约束的最优控制

问题。对于此类问题,直接应用庞特里亚金原理难以解决, 因而文献[ 3, 5- 6]均没有考虑这些约束条

件,而事实上这些约束条件对最大航程的飞行轨迹有很大的影响(特别是热流约束)。下面分析存在这

些约束的条件下,最优轨迹应具有的特性。

定义哈密顿函数:

H = KzusinC+ KS
R0 ucosC

z
+ Ku -

BQ( 1+ K
2
) u

2

2E
* -

sinC
z
2 +

KC
u

BQKu
2
- (

1

z
2-

u
2

z
) cosC

其中, K= Kz Ks Ku KC
T
, 为伴随向量。
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定义拉格朗日函数

L = H + LQ# hQ
# + Lc

l
hn+ Lqhq ( 10)

其中, Ln , LQ# , Lq 为Lagrange乘子。

根据文献[ 8] ,在最优轨迹上,有

dH
* Pdt= dL

* Pdt= L
*
t >5L * P5 t ( 11)

对于自治系统而言, 5L * P5 t= 0,所以 dH
* Pdt= 0。

根据横截条件:

dH
* Pdt= dL

* Pdt= L
*
t >5L * P5 t ( 12)

可得 H ( tf ) = 0,所以有 H ( t ) S 0。也就是说,在有路径约束条件下,最优轨迹对应的哈密顿函数应恒为

零,这是最优轨迹应满足的一阶最优性必要条件。

3  基于 Legendre伪谱法的最优轨迹设计

311  Legendre伪谱法简介

Legendre伪谱法 (Legendre Pseudospectral Method, LPM)是一种直接数值解法
[ 9- 10]

,它将状态变量和控

制变量在一系列 LGL 点上离散, 并以离散点为节点构造 Lagrange 插值多项式来逼近状态变量和控制变

量。通过对全局插值多项式求导来近似状态变量对时间的导数, 从而将微分方程约束转换为一组代数

约束。性能指标中的积分项由 Legendre 积分计算。终端状态由初始状态加右函数在整个过程的积分获

得。经上述变换,可将最优控制问题转化为具有一系列代数约束的参数优化问题。

作为区别于一般直接数值解法的重要特性之一, LPM 可以在优化结果中输出哈密顿函数值,以验证

优化结果的最优性。LPM将最优控制问题转化为非线性规划问题后,对非线性规划问题的求解可转化

为对一个增广性能指标的优化求解,求解该问题同时能得到 Lagrange 乘子, 根据 Qi Gong
[ 11]
等人提出的

协状态映射原理,可以估计LGL 点上的协状态信息, 从而求得哈密顿函数的值以检验解是否满足一阶

最优性必要条件,如果满足一阶最优性必要条件则可以认为结果是最优的,否则就不是最优的。

312  优化结果及其分析

仿真初始条件为:高度为 100km,速度为 737319mPs,速度倾角为- 115b。目标位置为地面。路径约
束为:最大热流密度 700kWPm2

,最大动压 300kPa,最大过载 6。

取LGL 点个数为 200,优化结果见图 1。其中( a) ~ ( c)是状态量变化曲线, ( d)是控制量随时间变化

曲线, ( e) ~ ( g)是路径约束随时间变化曲线, ( h)是哈密顿函数随时间的变化曲线。

从图 1( h)可以看到, 哈密顿函数值基本在 0附近, 偏差的绝对值最大不超过 018% ,由此可以认为

优化结果基本满足一阶最优性必要条件,得到的轨迹是最优轨迹。

从图 1( a)可以看到,高度开始是振荡减小的,第一次波谷大约是在 20117s附近,高度约为 52157km,
大约 2000s以后,飞行高度基本是单调减小的,直至到达地面。观察图 1( b)可知,除开始的一段时间( 0

~ 15116s)速度略有增加外,速度基本上一直是单调减小的。

图1( c)显示, 在飞行的大部分时间内,速度倾角在零附近振荡,而且振幅很小。需要注意的是,速

度倾角第一次到达 0b的时刻是 20117s,与高度到达第一次波谷的时刻一致。
从图 1( f) ~ ( h)三个图可以看到,路径约束均满足要求。其中动压和过载的最大值远远小于边界

值。热流密度在 20117s达到第一个振荡波峰,对应的热流密度为 700kWPm2
, 即是允许的最大值。也可

以说,当优化目标为航程最大时,动压和过载约束可以不予考虑,事实上, 文献[ 1]就没有考虑这两个约

束,而只考虑了热流约束。另外,热流密度在经过第一个波峰后就振荡减小。所以, 如果热流密度的第

一个峰值满足约束要求, 飞行轨迹就可以满足所有的路径约束。

综合图 1( a)、( c)以及( f) ,当飞行至 20117s时, 飞行轨迹有如下特性:飞行高度达到第一个波谷,速

度倾角为零,热流密度达到第一个波峰。因为速度倾角为达到零值之前一直是小于零的, 根据式( 4)可

知,当速度倾角第一次到达零值时,飞行高度必然到达第一个波谷,所以,高度的波谷与速度倾角的零值
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图 1 再入飞行轨迹优化结果

Fig. 1  Optimal results of reentry trajectory

对应是可以理解的。而热流密度与速度成正比,且随高度的增加而减小,而图 1( b)显示在 15116s(小于
20117s)后, 速度是单调减小的,所以高度到达第一个波谷后,热流峰值也会达到第一个波峰。从图 1( d)

可以看到, 泛化升力系数的值在开始一段时间内较大, 并在最大值 2附近持续一段时间,飞行到 20117s
时,减小至为 019911,此后其值在 1附近振荡,除在飞行临近结束的一小段时间外,基本可以认为取值为

1。可以认为,在飞行过程中,泛化升力系数取值开始较大, 主要是为了满足热流密度约束,当热流密度

第一个峰值满足约束条件后, 为尽量使航程更长, 泛化升力系数减小,并保持在 1附近振荡
[3]
。

4  控制量的参数化取值方法

411  泛化升力系数的分段直线取值模型

根据上一节的结论, 对于要求航程最大且有路径约束的轨迹设计问题,可以得到这样一种泛化升力

系数的取值模型:开始升力系数一直取最大值,直至热流密度达到第一个峰值, 此后升力系数取 1, 直至

飞行器到达地面。

假设在 t= tp
1
处到达第一次波峰, 观察图 1( e)可知,此处应该有

dÛQ dt t= t
p
1

= 0,  d
2 ÛQ dt

2
t= t

p
1

< 0

事实上,因为是第一次到达峰值, 只需要第一次满足dÛQ dt t = t
p
1

= 0即可。按照这个思路,可以给

出一种泛化升力系数的取值方法:

c l=

c lmax , 0 [ t [ tp
1
, dÛQ dt t= t

p
1

1, tp
1

[ t [ tf , z ( tf ) = z f
( 13)

在工程上, 热流密度不是直接的观测量,
dÛQ
dt
也难以计算, 所以上述模型在应用上的可操作性不强。

根据 312节的分析, 热流密度的第一次波峰对应速度倾角第一次到达零值,所以可以把速度倾角第一次

到达零值作为分段条件。同时,泛化升力系数的变化率是有限制的,从 clmax变化到 1需要时间, 因此中

间还需要增加一段, 要求泛化升力系数在最短的时间内从 c lmax变化到1。假设泛化升力系数变化率的最
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小值为 Ûc lmax (负值) , 则在考虑升力系数变化率的条件下,升力系数的取值为

cl=

clmax , 0 [ t [ tp
1
, C( tp

1
) = 0

clmax+ Ûc lmax ( t- tp
1
) , tp

1
< t [ tp

2
, tp

2
= tp

1
+ ( 1- c lmax ) Ûclmax

1, tp2< t [ tf , z ( tf ) = z f

( 14)

另外,因为速度除开始略有增加外,基本是随时间单调减小的,因而可以用速度作为自变量,重写式

( 14) ,假设 u ( tp
1
) = up

1
, u( tp

2
) = up

2
, u( tf ) = uf ,则

cl=

clmax , 0 [ u [ up
1

clmax+ Ûc lmax ( t- tp
1
) , up

1
< u [ up

2

1, up2< u [ uf

( 15)

这个结果与航天飞机的再入攻角的取值在形式上有类似之处
[4]
, 这说明, 由文献[ 4]中给出的攻角取值

模型得到的是再入飞行航程最大的飞行轨迹。本文中提出的模型的特点在于: up
1
、up

2
、uf 是可以根据

飞行轨迹特性直接确定的,简单明了,且工程上易于实现, 而一般文献上给出的模型则需要根据过程经

验确定
[ 4,8]
。

412  分段线性控制方法仿真分析

假设飞行器在飞行过程中泛化升力系数从最大值变化到1需要的最短时间为211s。图 2给出了仿

真结果。图中的/优化结果0代表的是 312节中采用伪谱法优化得到的结果, 而积分结果则是根据式

图 2 优化结果与积分结果的比较

Fig. 2  Compare of the optimal results and the integrate results

( 14)给出的模型,通过积分可以得到的轨迹。观察图 2( a)和图 2( d)可知,两种方法得到的曲线的变化趋

势基本一致,但是,积分结果明显比优化结果的振荡幅度大, 表明最优轨迹比按照最大升阻比飞行的轨

迹更为平稳。图 2( e)给出了两种方法得到的泛化升力系数的变化曲线, 可以看到,二者的变化趋势类

似,但是优化得到的结果震荡性更强,表明从控制的角度看, 分段线性模型具有其优越性。仔细分析图

2( f)发现,优化结果的热流密度峰值为 700kWPm2
, 而积分结果的热流峰值为 665kWPm2

,小于约束条件。

由此可知, 在热流峰值不大于约束值条件下, 第一段的泛化升力系数可以选择小于 2的值,此时飞行的

航程会增大。表 1列出了第一段 c l 取不同值时的轨迹特性, 并与最优轨迹进行了比较。分析轨迹 1至
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轨迹 4可以看到, 随着第一段泛化升力系数的增大, 热流密度峰值逐渐增大, 直至达到 700kWPm2
的约束

值。但是总飞行时间和飞行的航程也是逐渐增大的,而总吸热量则减小。轨迹 4对应的航程是最大的,

但也比最优轨迹的航程小 013833%。最优轨迹满足各项约束条件, 对应的航程最大,飞行时间最长,但

是总的吸热量却最小,从这个角度看,其无愧于/最优性0。
表 1 不同方法得到的轨迹的比较

Tab. 1  Compare of the results by different methods

轨 迹

对比项
第一段升力系数 飞行时间( s) 航程( km)

航程与最优

航程的差值

热流密度峰值

( kWPm2 )

总吸热量

( kJPm2 )

轨迹 1 2 458212 21 459 - 01891% 66517 111756@ 106

轨迹 2 1195 458713 21 495 - 01725% 67517 111752@ 106

轨迹 3 1190 459211 21 529 - 01568% 68611 111743@ 106

轨迹 4 1184 459718 21 569 - 01383% 70010 111736@ 106

最优轨迹 ) ) ) 462211 21 652 0 70010 111577@ 106

  对比轨迹 1和最优轨迹,航程差值只有- 018914%,这个比例是很小的。同时其热流密度峰值只有

66517 kWPm2
。在实际工程应用中,存在诸如飞行环境、飞行器性能参数等的不确定性,为了使飞行器在

极端条件下不被烧蚀,保证飞行可靠性,应尽量降低热流密度的峰值,所以轨迹 1是比较/安全0的轨迹。
而且采用分段线性模型控制起来比较简单,所以用轨迹 1代替最优轨迹也是一种选择。

5  结 论

本文采用 Legendre伪谱法进行轨迹优化,得到了航程最大的飞行轨迹,并利用一阶最优性必要条件

验证了该轨迹的最优性。在对最优轨迹分析的基础上,提出了类似于航天飞机攻角取值方法的升力系

数分段取值模型。该模型由三段直线组成的折线组成,第一段取值较大,第三段取值为使升阻比最大的

升力系数,第二段是斜线,用以连接第一段和第三段,斜率与升力系数的变化速率有关。仿真结果显示,

按照该模型得到的轨迹与最优轨迹差别较小,航程与最优航程相差不大于 1% ,可以作为最大航程飞行

轨迹的一种控制模型。
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