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高超声速滑翔式飞行器再入轨迹多目标多约束优化
X

陈小庆,侯中喜,刘建霞
(国防科技大学 航天与材料工程学院,湖南 长沙  410073)

摘  要:轨迹优化是高超声速滑翔式飞行器关键技术之一。为避免间接法求解轨迹优化问题时对初值敏

感以及伪谱法求解轨迹优化问题中难以处理航路点和禁飞区等问题, 提出采用基于 Akima插值多项式的直接

法求解高超声速滑翔式飞行器再入轨迹优化问题。以驻点热流密度最小和到达目标点时间最小为优化目标,

考虑了终端约束、航路点约束、禁飞区约束、动压约束、过载约束等约束条件。仿真结果表明: 采用的插值方法

可以减少插值过程中的控制变量越界问题;得到的Pareto 前沿具有良好的分布性, 在初步设计时能够给设计

者较大的选择余地;和文献中的单目标优化结果相比,本文所采用的算法也具有较好的寻优能力。

关键词:高超声速滑翔式飞行器; 轨迹优化;多目标优化; Akima样条插值;直接法

中图分类号: V412  文献标识码: A

Multi- objective Optimization of Reentry Trajectory for Hypersonic

Glide Vehicle with Multi- constraints
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Abstract: Trajectory optimization is a key technology of hypersonic glide vehicle. In order to avoid the disadvantage of indirect

method. s sensitivity to initial guess and pseudospectral method. s difficulty to settle path constraints, a direct method based on Akima

spline interpolation is proposed to solve reentry trajectory optimization problem. A numerical example that minimizes the stagnation point

heat flux and fly time to target while satisfying state constraints such as vehicle dynamics, control limitation, waypoint, no- fly zone,

dynamic pressure and overload is presented. Compared with literature results, the results show that the Akima interpolation can decrease

the control parameter. s bound violation phenomena during interpolation; the Pareto front distributed nicely, providing more choice to

designer during concept design stage. Compared with the single object optimize result in literature, the algorithm adopted in this paper

also shows better performance.
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高超声速飞行器是当前研究的热点,该类飞行器具有良好的气动性能,能够依靠气动升力实现远距

离的非弹道式再入飞行, 由气动力控制轨迹, 突破了常规的弹道式再入模式,且具有远程快速到达能力。

本文主要研究高超声速滑翔式飞行器的再入轨迹优化问题。轨迹优化技术是飞行器设计的关键技术之

一,可为飞行器射程能力、机动能力、弹道特征等方面的性能分析提供支持。

由于高超声速滑翔式再入飞行器的运动方程形式复杂、再入轨迹对控制变量高度敏感且再入过程

的非线性约束较强, 其再入轨迹优化问题一直是研究的热点。文献[ 1]中将高超声速滑翔式飞行器轨迹

优化问题转化成最优控制问题,通过极大值原理求解了此问题。文献[ 2- 3]利用多学科优化设计方法

对飞行器再入弹道进行了优化设计。文献[ 4]则利用直接配点法求解了再入飞行器三维轨迹最优化问

题。文献[ 5- 7]利用Legendre伪谱法对再入飞行器的轨迹进行了优化。文献[ 8]基于总加热量约束下

终端速度最大, 对三自由度再入弹道进行了优化。文献[ 9]对两自由度跳跃滑翔式弹道进行了优化。在
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文献[ 10]中应用极大值原理,基于终端速度最大对三自由度跳跃滑翔弹道进行了优化。文献[ 11- 12]

在初始再入条件给定、终端速度和高度有约束的情况下,基于总加热量最小对三自由度跳跃滑翔弹道进

行了优化。文献[ 13]利用高斯伪谱法对通用航空飞行器的再入轨迹进行了优化。

1  轨迹优化问题描述

本文研究的是高超声速飞行器再入段的弹道,飞行器的发动机推力为零,靠气动力来实现对飞行器

的控制。

111  三自由度再入运动方程

考虑地球为旋转圆球的三自由度再入运动模型, 且侧滑角为零。其中位置参数在地心球面固连坐

标系中描述,即地心距 r、经度 K和纬度<三个参数。速度参数由速度大小 V、航迹角 C和航向角 V 确

定。由上述参数表示的无动力三自由度再入运动方程为
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其中, X, g , M, L , D 分别为地球自转角速度、地球引力、侧倾角、升力和阻力; 升力和阻力为攻角 A的函

数。

112  约束条件

11211  终端条件约束

到达指定点的终端状态约束为包括经纬度、地心距的终端位置约束。若飞行器作为对地打击武器

平台,根据需要,还可对终端航迹角和速度有要求。本文主要考虑终端位置约束。

11212  过程约束

过程约束主要考虑以下几种约束: 航路点约束,禁飞区约束, 动压约束,热流密度约束和过载约束。

这里着重介绍航路点约束和禁飞区约束的模型和处理方法。

( 1)航路点约束

本文中的航路点指设计的弹道必须从该点上方经过, 以满足观测或校正等要求。为便于优化时处

理,认为弹道在水平面的投影到该点的最短距离小于一临界值时即满足约束: 设 rwaypoint表示航路点的矢

量, r trajectory表示弹道上任一点的矢量,则

min| rwaypoint- r trajectory| < E

其中, E按设计要求的精度选取。仿真结果表明, E越小,优化结果精度越高,但优化收敛速度越慢。

( 2)禁飞区约束

禁飞区指设计的弹道不能从其上方经过的区域,本文采用无限长圆柱模型,所设计的弹道和该圆柱

不能相交:设 rnoflyzone表示禁飞区圆心矢量, R 表示禁飞区半径, r trajectory表示弹道上任一点的矢量,则

min| r trajectory- r noflyzone | > R

113  优化目标

按照设计要求可选择不同的优化目标。对高超声速再入飞行器而言, 防热问题是飞行器系统设计

的难点之一。再入轨迹优化的一个重要目标就是减小气动加热, 降低防热系统的质量, 增加有效载荷

比。可以选择驻点热流密度最小或选择总加热量最小作为优化性能指标。对于武器系统而言, 再入点

和目标点确定后,飞行时间是一个重要指标,所以也可选取到达目的地飞行时间最短作为优化性能指
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标。

弹道优化设计的目标是根据给定的性能指标的要求, 在一定约束条件下寻找最优的控制量,即攻

角、侧滑角。本文同时选取驻点热流密度最小和飞行时间最短为优化性能指标。

2  优化方法

从再入运动方程可以看出,高超声速滑翔式再入飞行器轨迹优化问题有如下特点
[ 13]

:

( 1) 运动方程形式复杂,控制变量隐含于运动方程。

( 2) 再入轨迹对气动力控制变量较敏感。

( 3) 再入飞行过程中受航路点、禁飞区、热流密度、动压、过载的严格约束,再入轨迹的可行域限制

在较为狭窄的范围内。

上述特点决定了高超声速再入飞行器轨迹优化问题求解难度,为此必须选择和发展一种行之有效

的方法。目前大多数轨迹优化的数值方法都可以归结为间接法和直接法两种基本类型。

间接法基于 Pontryagin极小值原理将最优控制问题最终转换为两点边值问题,但该问题求解过程中

存在对共轭变量初值高度敏感且难以估计的问题。从已有的文献看,采用该方法一般都对控制方程进

行了一定程度的简化。此外, 对于有路径约束的最优控制问题, 采用间接法存在一定困难。

211  伪谱方法

近年来,一类离散控制变量和状态变量的伪谱方法( Pseudospectral Method)备受关注。伪谱方法利

用全局插值多项式的有限基在一系列离散点上近似状态变量和控制变量,而不是采用分段多项式。从

插值多项式的角度, 伪谱法被称为全局方法, 而用分段多项式近似的方法称为局部方法。通过利用插值

多项式拟合状态变量和控制变量, 伪谱法将动力学微分方程约束转化成一组代数约束,将轨迹优化问题

最终转化为非线性规划问题, 但该非线性规划问题存在多个等式约束、等式约束的个数与设计变量相当

的问题。

本文认为, 伪谱法对于一般的最优控制问题是一个较好的解决方法,但对于高超声速再入滑翔轨迹

优化问题而言, 具有一定的局限性。

首先, 由于伪谱法采用全局插值多项式( Lagrange插值多项式)来逼近状态变量, 就认为其逼近精度

比一般的分段多项式逼近的精度高,这一观点对于高超声速滑翔式飞行器轨迹优化问题有失偏颇。对

高超声速滑翔式飞行器轨迹优化问题而言,不存在解析解, 对于给定的控制率只能通过数值方法求解对

应的动力学方程组来获得对应的飞行轨迹,一般常用的 Runge-Kutta方法的精度为 4阶, 而伪谱方法采

用的配点数都在 10以上,虽然可以获得数学意义上的 10次以上的多项式逼近,但逼近效果不理想。

图1为对于确定了初始状态和控制变量后获得的数值解以及利用配点方法在求解区间内的/配点0
处的数值解进行 Lagrange多项式逼近的比较。左图为高度 ) 时间曲线的拟合结果比较,右图为热流密

度 ) 时间曲线的结果比较,可以看出,对热流密度利用多项式逼近时, 在初始阶段还出现了负值。当以

驻点处总加热量为优化目标时,需要对驻点热流密度进行时间积分获得。对于本弹道而言,利用数值方

法获得的总加热量为 1124 @ 10
10
WPm2

,利用伪谱法拟合的结果为: 10阶结果为111 @ 10
10
WPm2

, 20阶结果

为1136 @ 10
10
WPm2

, 40阶结果则为 1127 @ 10
10
WPm2

。可以看出,若利用伪谱法进行优化,势必和真实解

有较大差别。

伪谱法不适合于再入轨迹优化的另一个原因是难以处理路径约束。伪谱法可以保证在配点处满足

禁飞区等约束, 但其高次插值多项式不能保证在整个飞行区间内满足禁飞区约束。而对于航路点约束,

伪谱法同样难以处理,因为很难保证飞行器在离散时间点经过航路点, 实际上这是很困难的, 一个可能

的方法是利用几何分析法将问题分解为几个子问题
[ 14]

,利用伪谱法对其串行求解,但这要求对所优化

问题有充分的了解, 并且额外增加了相当大的计算量。

212  基于 Akima样条插值的直接法

直接法无需求解最优性必要条件, 而是将连续最优控制问题离散并参数化,将问题转化为非线性规

79陈小庆, 等:高超声速滑翔式飞行器再入轨迹多目标多约束优化



图 1  数值解和高斯点插值结果比较
Fig . 1 Comparison between numerical results and global interpolation

划( NLP)问题,直接应用数值方法对性能指标寻优。本文采用直接法中只离散控制变量的直接打靶法

进行轨迹优化, 状态变量通过积分动力学方程获得,进而获得性能指标, 将最优控制问题转变为非线性

规划问题。

选取Akima样条函数对控制变量进行插值计算。Akima 样条插值采用三次多项式, 边界点的一阶

导数通过Akima几何条件获得,和传统的样条插值相比, 可以有效地避免插值越界的现象
[ 15]

, 因为该算

法最初就是为了解决传统样条插值结果在处理地球物理数据时的越界现象而提出的。

213  优化算法

优化算法采用经过改进的多目标进化算法
[ 16]
。该进化算法的进化操作采用差分进化算法( DE) ,其

本质是一种基于实数编码的具有保优思想的贪婪遗传算法, 但其操作较简单,降低了遗传操作的复杂

性。同时, DE特有的记忆能力使其可以动态跟踪当前的搜索情况, 以调整其搜索策略,具有较强的全局

收敛能力和鲁棒性, 且不需要借助问题的特征信息,适于求解一些利用常规的数学规划方法无法求解的

复杂环境中的优化问题。

采用罚函数处理优化过程中的约束:对不满足约束要求个体的, 利用罚函数对适应度进行调整。比

如对于航路点约束的处理如下式所示, 其中 F X 为性能指标, P X 为罚函数。

F X =
F X , min| rwaypoint- r trajectory| < E

F X P X , otherwise

214  数值验证

本算例为 Bang-Bang控制问题
[ 17]

,为终端自由有约束最优控制问题,运用极大值原理可以求其最优

解为 tf = 716904, 数学模型及控制率为:

           数学模型                  最优控制律
       J= mintf

s. t. Ûx 1 t = x 2 t ,  x 1 0 = 1, x 1 tf = 0

  Ûx 2 t = u t ,  x 2 0 = 3, x 2 tf = 0  | u t | [ umax= 1
  u t =

- 1,  t [ 513452
1,   t> 513452

分别利用高斯伪谱法( GPM)以及基于 Akima 样条插值的直接法( Akima)对这一问题进行了求解。

各方法中的插值点数均选为 20,其中高斯伪谱方法中离散后得到的NLP 问题采用非线性求解器 SNOPT

进行求解。高斯伪谱法得到的时间为 7171s,本文提出的方法结果为 7170s。优化得到的控制率如图 2

所示。如果只看优化结果在离散点上的取值,高斯伪谱法在离散点上也收敛到最优解,但由于采用高次

插值,高斯伪谱法产生了龙格现象。而一般的文献
[ 17- 18]

利用其做算例时, 只给出离散点上的值, 并且用

线段将其连接起来, 这样容易产生误解,认为这样得到的结果在全区间内都满足控制约束。
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3  优化计算结果分析

311  参数设置

以远程高超声速滑翔式再入飞行器为仿真对象,气动参数采用2003年公布的 CAV- H气动参数
[ 19]

拟合得到。大气模型采用拟合法得出的从海平面到 91km 范围内的标准大气参数分段计算公式
[ 20]

,运

用该公式计算的参数值与原表之值的相对误差小于三万分之一,高于 91km 的部分则由大气参数表线

性插值获得。飞行器任务描述(初始状态、目标点位置和航路点、禁飞区等)如表 1所示。

图 2 优化控制率
Fig. 2 Optimized control law

表 1 任务描述

Tab. 1 Mission description

约束 经度 纬度 半径

初始点 W8016b N2816b

航路点 1 W2713b N3410b

禁飞区 1 W3145b N20125b 1778km

航路点 2 E4117b N3312b

禁飞区 2 E58155b N5517b 2778km

目标点 E6517b N3116b

h0= 122km, V 0= 731512mPs, C0= 115b, V 0= 86b

  选取无量纲升力系数 cl 和倾侧角M作为控制变量,其中 cl 的变化范围为[ 0, 2] , cl = 1时升阻比取

最大值,为 3125;倾侧角 M变化范围为[ - 60b, 60b]。
选取的第一个优化指标为飞行时间。由于热流密度除了与来流参数相关外,还与外形的钝化曲率

半径相关,在没有参照的条件下本文选取最大驻点热流密度最小作为优化的另一个指标。

312  优化结果分析比较

文献[ 14]优化得到的最短时间为 2719s。采用本文方法优化得到的 Pareto 前沿如图 3所示。从结

果可以看出,飞行时间和驻点热流密度之间相互矛盾, 飞行时间较短时其对应的驻点热流密度较大。优

化结果中最短时间为 2705s,对应的驻点热流密度为 11378 @ 10
7
WPm2

, 最长时间为 2820s,对应的驻点热

流密度为 11055 @ 10
7
WPm2

。本文得到的结果具有良好的分布性,在初步设计时能够给设计者较大的选

择余地。

      图 3 优化 Pareto 前沿

Fig. 3 Optimized Pareto front
             图 4  飞行轨迹地面投影

Fig. 4  Trajectoryps projection on ground

图4为所得解集中最短时间和驻点热流密度最小对应的再入轨迹在地面的投影, 可以看出,两条轨

迹的投影基本重合, 先后经过第一个航路点, 从第一个禁飞区的切线飞过, 经过第二个航路点再切线经

过第二个禁飞区直至抵达目标点。二者的不同主要是不同地点的高度不同,如图 5( a)所示。
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图 5 优化结果

Fig. 5 Optimized results

从图 5可以看出,最短时间对应的飞行轨迹的每个跳跃周期中飞行的距离要大于驻点热流密度最

小飞行轨迹中每个跳跃周期对应的距离,最短时间飞行轨迹中飞行器共经历了 8个跳跃周期,而驻点热

流密度最小飞行轨迹经历了 9个跳跃周期;多经历了一个跳跃周期, 虽然射程一样大, 但飞行器所经历

的距离较多,气动阻力做功较多,对应的飞行器末速度较小, 飞行器平均速度较小, 对应的飞行时间较

长。

可以看出, 飞行时间较小的轨迹在飞行初始阶段的最低点较低, 对应的过载、动压和热流相对较大。

但二者对应的动压和过载很好地满足了设计约束。

图 6 控制变量变化曲线

Fig. 6 Control law of optimized results

图6为对应的控制变量的变化曲线。可以看出,对应的控制变量严格限制在约束范围之内,验证了

本文所采用的Akima样条插值方法的效果。从无量纲升力系数变化曲线可以看出, 最短飞行时间对应

的飞行过程中, 在中间一大段都以接近最大升阻比的状态飞行, 这表明射程相同时, 最大升组比飞行对

应的飞行时间较少, 这间接验证了文献[ 21]中的结论:飞行条件相同时, 最大升阻比滑翔飞行是射程最
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大的最佳控制方式。而驻点热流密度最小的飞行轨迹中, 为了控制飞行轨迹每个跳跃周期中的最低高

度,其升阻比变化规律不明显,和飞行时间最小轨迹相比,其变化较剧烈。

4  结 论

本文主要应用了直接优化方法中的直接打靶法将再入最优轨迹控制问题转化为非线性规划问题。

该方法将动态优化问题转化为静态参数优化问题,从而避免了传统间接优化方法对变量初始猜测值较

敏感等缺点。利用Akima样条插值方法对离散的控制变量进行全区间的插值,对动力学方程进行积分

运算,从而获得性能指标。仿真结果表明,该插值方法可以减少插值过程中的控制变量越界问题。最后

利用多目标优化算法对非线性规划问题进行了以最短时间和驻点热流最小的多目标的求解。研究表

明:利用本文所提出的优化策略对再入轨迹进行优化, 不但对变量初始猜测不敏感, 寻优能力较强,且能

够处理禁飞区、航路点等传统方法难以处理的约束,编程易于实现,能够提供较多的设计选择。
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