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高超声速飞行器多目标复杂约束滑翔弹道优化
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摘　要：针对气动热、过载、动压、控制量、航路点、禁飞区以及终端状态等复杂约束条件，提出高超声速
飞行器多目标滑翔弹道优化方案。建立换极运动模型，简化部分约束条件的处理，并规避了传统运动模型的

奇异问题；在此基础上，引入物理规划方法将多目标优化问题转换为反映设计者不同偏好的单目标优化问

题；进一步基于分段Ｇａｕｓｓ伪谱方法将弹道单目标优化的最优控制问题转换为非线性规划问题进行求解。仿
真结果表明，该方法获得的滑翔优化弹道能满足复杂约束要求，同时能够反映设计者的不同偏好。
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　　高超声速飞行器是一种飞行速度超过５马赫
的大升阻比无动力滑翔飞行器。它一般通过助推

火箭发射到一定高度或从空间轨道释放后，利用

自身气动升力在临近空间作远距离高超声速机动

滑翔飞行。高超声速飞行器飞行高度相对较低、

飞行速度快、机动变轨能力强，使得防御方难以进

行弹道预测和拦截，具有广阔的军事应用前景。

滑翔弹道优化技术是高超声速飞行器的关键

技术之一。高超声速飞行器在飞行过程中要受到

过载、气动热、动压、控制量、终端状态等诸多复杂

飞行约束条件的限制。此外，为满足飞行任务需

要，通常还需考虑诸如航路点、禁飞区、射程等要

求。上述这些约束条件是在弹道优化中需要加以

考虑的。对滑翔弹道优化问题来说，设计者通常

不是追求单个性能指标最优，而是期望同时考虑

多个相关的性能指标，而这些性能指标之间往往

又是相互影响和制约的，只能在各个指标之间进

行协调和折中，这就是多目标弹道优化问题。

多目标优化方法可以分为产生式方法

（ｇｅｎｅｒａｔｉｎｇａｐｐｒｏａｃｈ）和 基 于 偏 好 的 方 法
（ｐｒｅｆｅｒｅｎｃｅｂａｓｅｄａｐｐｒｏａｃｈ）［１］。产生式方法用于
确定整个Ｐａｒｅｔｏ解集或解的近似，主要优化方法
包括进化算法、粒子群算法、蚁群算法、模拟退火

算法、人工免疫算法、禁忌搜索算法等。例如，进

化算法中的ＮＳＧＡ－ＩＩ［２］在求解可重复使用运载
火箭（ＲｅｕｓａｂｌｅＬａｕｎｃｈＶｅｈｉｃｌｅ，ＲＬＶ）最优再入
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弹道、无人飞行器最优弹道规划以及考虑弹道

优化的飞行器多学科优化设计等方面得到了广

泛应用［３－５］。基于偏好的方法将多目标优化问

题转换为单目标优化问题求解，能够获得反应

设计者偏好的折中解。主要包括加权法、理想

点法、主要目标法及物理规划方法［６］等。例如，

雍恩米等［７］将物理规划法用于再入飞行最优攻

角设计中；Ｌｕｏ等［８］将物理规划方法应用于多目

标最优交会轨道规划中，结合 Ｌａｍｂｅｒｔ交会算法
和模拟退火算法，获得了满足设计者偏好指标

的满意解。

本文在上述研究工作的基础上，针对高超声

速飞行器复杂约束下多目标优化的特点，提出一

套滑翔弹道优化方案，能够获得满足各种复杂约

束要求的滑翔优化弹道，同时能够反映设计者的

不同偏好。

图１　多目标复杂约束滑翔弹道优化方案
Ｆｉｇ．１　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｗｉｔｈｍｕｌｔｉｐｌｅ

ｏｂｊｅｃｔｉｖｅｓａｎｄｃｏｍｐｌｉｃａｔｅｄｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

１　基本方案

复杂约束多目标滑翔弹道优化方案如图１所
示。首先以飞行器再入平面作为“赤道平面”重

新定义地心坐标系，以此为参考系建立换极运动

模型，以简化弹道规划算法，并规避传统运动模型

的奇异问题；以此为基础，建立复杂约束条件及性

能指标模型，并引入物理规划方法将复杂约束多

目标优化问题转换为反映设计者不同偏好的单目

标优化问题。其中，偏好结构通过单目标弹道优

化加以确定；进一步基于分段 Ｇａｕｓｓ伪谱方法将
弹道优化的最优控制问题转换为非线性规划问题

进行求解，获得优化滑翔弹道。

２　换极运动建模

基于合适的参考坐标系建立运动模型，不仅

可以方便问题的分析，更能简化弹道优化算法。

目前，一般在半速度坐标系中建立运动模型，描述

飞行器运动状态的变量包括地心距 ｒ、经度 λ、地
心纬度、速度Ｖ、当地速度倾角 θ和航迹偏航角
σ。以时间ｔ为自变量的高超声速飞行器运动方
程为［９］：
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式中：υ为倾侧角；ｇ为地球引力加速度；而 Ｌ，Ｄ
分别为升力和阻力加速度的大小。地球旋转对应

的哥氏加速度项Ｃσ，Ｃθ以及牵连加速度项Ｃ
～

σ，Ｃ
～

θ

和Ｃ
～

Ｖ分别为：

Ｃσ＝２ωｅ（ｓｉｎ－ｃｏｓσｔａｎθｃｏｓ）
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其中ωｅ为地球旋转角速度。
基于上述运动模型开展弹道优化时主要存在

两个问题：一是对航路点、禁飞区等复杂路径约束

的描述和处理较为复杂；二是过地球南极和北极

点（＝±π／２）时运动模型存在奇异点。为此，本
文基于极点变换的思想重新建立考虑地球旋转影

响下的飞行器运动模型。

如图 ２所示，Ｏｅ和 Ｏ１分别为地心和飞行器
质心位置。定义一个再入大圆弧平面作为新的赤

·０１·
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道平面，方法为：①对目标点 Ｔ确定的情况，将过
滑翔起点Ｉ和目标点 Ｔ的大圆弧平面（即滑翔起
点和目标点地心矢径构成的平面）作为新的赤道

平面；②对于目标点未确定的情况，则根据滑翔起
点位置及方位角确定对应的再入大圆弧平面。基

于新的赤道平面重新定义一个地心坐标系Ｏｅ－

Ｘ＾Ｙ＾Ｚ＾，Ｘ＾轴沿飞行起始点地心矢径方向，Ｙ＾轴在再

入大圆弧平面内垂直于 Ｘ＾轴指向目标方向，Ｚ＾轴

与Ｘ＾轴、Ｙ＾轴构成右手系。

图２　换极地心坐标系及状态参数的重定义
Ｆｉｇ．２　Ｐｏｌｅｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｄｇｅｏｃｅｎｔｒｉｃｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍａｎｄ

ｔｈｅｒｅｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｓ

由定义可知，坐标系Ｏｅ－Ｘ
＾Ｙ＾Ｚ＾实际上可由一

般地心坐标系经过坐标变换得到。一般地心坐标

系Ｚ轴指向北极点Ｎ，而坐标系Ｏｅ－Ｘ
＾Ｙ＾Ｚ＾的Ｚ＾轴

指向新的极点 Ｐ。上述坐标变换称为“极点变

换”，坐标系Ｏｅ－Ｘ
＾Ｙ＾Ｚ＾为“换极地心坐标系”。定

义旋转坐标系Ｏｅ－^ｘ^ｙ^ｚ，^ｘ轴沿飞行器当前位置向

量方向，^ｙ轴在平面Ｘ＾ＯｅＹ
＾
内垂直于 ｘ^轴指向目标

方向，^ｚ轴与 ｘ^轴和 ｙ^轴构成右手坐标系。在一般
地心坐标系中的状态参数分别为 λ，，σ，Ｖ，θ和
ｒ。如图２所示，基于坐标系 Ｏｅ－ｘ^^ｙ^ｚ可定义换极

地心坐标系中对应的状态参数分别为 λ＾，＾，^σ，Ｖ＾，

θ＾和 ｒ^。显然，通过坐标转换关系，可以推导出换
极前后两个坐标系对应状态参数的相互转换关

系［１０］。根据换极地心坐标系的定义可知，＾＝０
的平面包含了滑翔起点和终点（对终点位置未确

定的情况，则 ＾＝０的平面即为飞行器的再入平

面），且起点经度 λ＾０和地心纬度 
＾
０始终为０，并

可用λ＾和 ＾分别描述纵程角和横程角。利用这
些特性，可极大地简化弹道规划算法。

以换极地心坐标系为参考系，根据文献［９］
的方法可推导换极运动模型为：

ｄ^σ
ｄｔ＝

Ｌｓｉｎυ
Ｖ＾ｃｏｓθ

＋^Ｖ
＾

ｒ^ｔａｎ
＾ｃｏｓθ＾ｓｉｎ^σ＋Ｃσ＋Ｃ

～

σ

ｄθ＾

ｄｔ＝
Ｌｃｏｓυ
Ｖ＾
－ｇｃｏｓθ

＾

Ｖ＾
＋Ｖ
＾ｃｏｓθ＾

ｒ^ ＋Ｃθ＋Ｃ
～

θ

ｄＶ＾

ｄｔ＝－Ｄ－ｇｓｉｎθ
＾＋Ｃ

～

Ｖ

ｄ^ｒ
ｄｔ＝Ｖ

＾ｓｉｎθ＾

ｄλ＾

ｄｔ＝
Ｖ＾ｃｏｓθ＾ｓｉｎ^σ
ｒ^ｃｏｓ＾

ｄ＾

ｄｔ＝
Ｖ＾ｃｏｓθ＾ｃｏｓ^σ
＾























ｒ

（３）

其中，地球旋转对应的哥氏加速度项 Ｃσ，Ｃθ以及

牵连加速度项Ｃ
～

σ，Ｃ
～

θ和Ｃ
～

Ｖ分别为：

Ｃσ＝［２ωｅｘ－２ｔａｎθ（^ωｅｙｓｉｎ^σ＋ωｅｚｃｏｓ^σ）］

Ｃθ＝２（ωｅｚｓｉｎ^σ－ωｅｙｃｏｓ^σ）

Ｃ
～

σ＝－
ｒ^
Ｖ^ｃｏｓθ＾

（ωｅｘωｅｙｃｏｓ^σ－ωｅｘωｅｚｓｉｎ^σ）

Ｃ
～

θ＝
ｒ^
Ｖ^
［ωｅｘωｅｙｓｉｎθｓ^ｉｎ^σ＋ωｅｘωｅｚｓｉｎθｃ^ｏｓ^σ＋（ω

２
ｅｙ＋ω

２
ｅｚ）ｃｏｓθ］^

Ｃ
～

Ｖ＝^ｒ［－ωｅｘωｅｙｃｏｓθｓ^ｉｎ^σ－ωｅｘωｅｚｃｏｓθｃ^ｏｓ^σ＋（ω
２
ｅｙ＋ω

２
ｅｚ）ｓｉｎθ

＾















］

（４）
对比式（１）和式（３）可发现，虽然换极运动模

型和一般运动模型对应的哥氏加速度项和牵连加

速度项不同，但两套模型在形式上是完全一致的，

便于理解和理论分析。此外，由于飞行器侧向机

动能力有限，基于换极运动模型获得的再入滑翔

弹道保持在 ＾＝０对应的再入平面附近，不会出

现＾＝±π／２的情况，避免了一般运动模型的奇
异问题。

以一条考虑禁飞区和航路点约束情况下的滑

翔弹道为例进行仿真分析，说明一般运动模型和

换极运动模型对应状态参数间的映射关系。假设

禁飞区为半径１０００ｋｍ的圆柱形，滑翔弹道在距
目标点待飞航程为１００ｋｍ时结束。考虑到两个
运动模型中速度、当地速度倾角和高度定义是一

致的，故仅给出滑翔弹道弹下点航迹和航迹偏航

角的映射关系，分别如图３和图４所示。
可以看出，一般运动模型和换极运动模型中

各个参数均具有一一映射关系。由图 ３可看出，
不管实际射向如何变换，换极运动模型中滑翔起

点经度和地心纬度以及目标点地心纬度均为０，

整个滑翔弹道在 ＾＝０的“赤道平面”附近。此
外，换极运动模型可分别用经度和地心纬度来描

·１１·
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图３　换极变换前后弹下点航迹映射关系
Ｆｉｇ．３　Ｍａｐｐｉｎｇｂｅｔｗｅｅｎｐｒｅａｎｄｐｏｓｔｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋ

图４　换极变换前后航迹偏航角映射关系
Ｆｉｇ．４　Ｍａｐｐｉｎｇｂｅｔｗｅｅｎｐｒｅａｎｄｐｏｓｔｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｈｅａｄｉｎｇａｎｇｌｅ

述纵程角和横程角，因此，航路点和禁飞区中心的

经度即为它们与滑翔起点的距离，而地心纬度即

为它们偏离射面的距离。由图 ４可看出，换极运
动模型中航迹偏航角保持在 ９０°附近变化。可
见，换极运动模型能够大大简化弹道规划算法，并

规避一般运动模型的奇异问题，为复杂约束条件

下的弹道规划奠定基础。

为了描述的简便，在不引起混淆的情况下，换

极运动模型对应的状态参数仍采用 ｒ，λ，φ，Ｖ，θ
和σ来描述。后文中，在没有特别说明的情况
下，弹道规划算法采用换极运动模型描述，而弹道

规划结果均采用一般运动模型对应参数来描述。

３　物理规划方法

物理规划方法是由 Ｍｅｓｓａｃ［６］提出的一种处
理多目标优化问题的有效方法，它能从本质上把

握设计者的偏好，大大减轻大规模多目标设计问

题的计算负担。物理规划根据从设计者那里获取

的信息，将设计问题描述成一个能够反映设计者

对设计指标偏好程度的真实框架结构，使设计过

程更加自然灵活。与加权法等传统基于偏好的方

法相比，该方法通过引入偏好函数，将不同物理意

义的多个设计指标转换为具有相同量级的无量纲

化满意度指标，并将各设计指标的偏好函数综合

起来获得综合偏好函数，进而通过对综合偏好函

数的优化，寻求对综合目标满意度最优的设计点

作为问题的最优解。

３．１　偏好函数的数学模型

滑翔弹道优化设计问题可转换为 Ｃｌａｓｓ－１Ｓ
的偏好类型，其对应的偏好函数区间划分如图 ５
所示。

图５　Ｃｌａｓｓ－１Ｓ型偏好函数区间划分
Ｆｉｇ．５　ＩｎｔｅｒｖａｌｓｅｔｔｉｎｇｏｆｐｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｕｎｃｔｉｏｎｆｏｒＣｌａｓｓ－１Ｓ

·２１·
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设第ｉ个设计指标ｆｉ的偏好函数为ｐｉ（ｋ为区

间划分），当 ｆｉ≤ｆｉ１为区间１（记为 ｋ＝１），并依次
类推。当 ｋ＝１时，偏好函数表示为衰减的指数
函数：

ｐｉ＝ｐｉ１ｅｘｐ
ｓｉ１
ｆｉ１
（ｆｉ－ｆｉ１( )） ，　ｆｉ≤ｆｉ１ （５）

当ｋ＝２，３，４，５时，偏好函数用分段样条函数
表示，即

ｐｋｉ＝Ｔ０（ξ
ｋ
ｉ）ｐｉ（ｋ－１）＋Ｔ１（ξ

ｋ
ｉ）ｐｉｋ＋Ｔ

—

０（ξ
ｋ
ｉ，χ

ｋ
ｉ）ｓｉ（ｋ－１）＋

Ｔ
—

１（ξ
ｋ
ｉ，χ

ｋ
ｉ）ｓｉｋ （６）

其中，ｓｉｋ，ｐｉｋ分别为区间端点处的斜率和偏好函数
值，有：

ｓｉｋ＝
ｐｋｉ
ｆｋｉ ｆｋｉ＝ｆｉｋ

（７）

ξｋｉ＝
ｆｉ－ｆｉ（ｋ－１）
ｆｉ（ｋ）－ｆｉ（ｋ－１）

χｋｉ＝ｆｉ（ｋ）－ｆｉ（ｋ－１
{

）

（８）

Ｔ０（ξ）＝
１
２ξ

４－１２（ξ－１）
４－２ξ＋３２

Ｔ１（ξ）＝－
１
２ξ

４＋１２（ξ－１）
４＋２ξ－１２

Ｔ
—

０（ξ，χ）＝χ
１
８ξ

４－３８（ξ－１）
４－１２ξ＋[ ]３８

Ｔ
—

１（ξ，χ）＝χ
３
８ξ

４－１８（ξ－１）
４－１２ξ＋[ ]















 １

８
（９）

设ｎｓｃ为设计目标的个数，珋ｐ
ｋ
ｉ为经过第ｋ个区

间偏好函数值的改变量，即 珋ｐｋｉ＝ｐｉｋ－ｐｉ（ｋ－１）；珋ｓ
ｋ
ｉ为

第ｋ个区间的平均斜率。区间端点信息确定方法
如下。

Ｓｔｅｐ１：令ｐｉ１＝珋ｐ
１
ｉ＝０．１；

Ｓｔｅｐ２：珋ｐｋｉ＝βｎｓｃ珋ｐ
ｋ－１
ｉ （ｋ＝２，３，４，５；β＞１）；

Ｓｔｅｐ３：ｐｉｋ＝ｐｉ（ｋ－１）＋珋ｐ
ｋ
ｉ；

Ｓｔｅｐ４：珋ｓｋｉ＝珋ｐ
ｋ
ｉ／χ

ｋ
ｉ（ｋ＝２，３，４，５）（Ｃｌａｓｓ－１Ｓ）；

Ｓｔｅｐ５：ｓｉ１ ＝ 珔α珋ｓ
２
ｉ；ｓｉｋ ＝

４珋ｓｋｉ－ｓｉ（ｋ－１）
３ ＋

珔α
８［珋ｓｋｉ－ｓｉ（ｋ－１）］

３ ，其中０＜珔α＜１，ｋ＝２，３，４，５。

３．２　物理规划的优化模型

为了获得反映设计者偏好的折中解，对各设

计指标的偏好函数进行综合，以综合偏好函数作

为物理规划优化模型的目标函数。对 Ｃｌａｓｓ－１Ｓ
型偏好结构，优化模型可描述为：

ｍｉｎｐ＝ｌｏｇ１０
１
ｎｓｃ∑

ｎｓｃ

ｉ＝１
ｐｉ（ｆｉ（ｘ[ ]））

ｓ．ｔ．　ｆｉ（ｘ）≤ｆｉ５
　 　ｘｍｉｎ≤ｘ≤ｘ

{
ｍａｘ

（１０）

其中，ｘ为设计变量，ｘｍａｘ和ｘｍｉｎ分别为设计变量的
上下限。

４　多目标复杂约束滑翔弹道优化

物理规划方法能获得反映设计者偏好的最优

解，这是通过设计不同的偏好结构来体现的。然

而，在飞行器方案设计阶段，由于工程经验的缺乏

使得确定偏好结构具有一定的盲目性。为此，可

先分别以所关注的单个性能指标为优化目标进行

滑翔弹道的优化设计，获得对应的最优性能指标

值，进而确定出反映设计者偏好的偏好结构［７］。

利用物理规划方法，可将滑翔弹道的多目标优化

问题转换为以综合性能指标为优化目标函数的单

目标优化问题，进而采用单目标优化算法进行弹

道设计。

４．１　约束条件模型

１）驻点热流密度 Ｑ
·
、动压ｑ和过载ｎ。设飞行

器允许最大驻点热流密度、最大动压和最大总过载

分别为Ｑ
·

ｍａｘ，ｑｍａｘ和ｎｍａｘ，则根据文献［９］可知：

Ｑ
·
＝
Ｃ１
Ｒ槡 ｄ

ρ０．５Ｖ３．１５≤Ｑ
·

ｍａｘ

ｑ＝１２ρＶ
２≤ｑｍａｘ

ｎ＝ Ｌ２＋Ｄ槡
２

ｍｇ０
≤ｎ















ｍａｘ

（１１）

其中，Ｒｄ为飞行器头部曲率半径，Ｃ１为与飞行器
特性相关的常数，ρ为大气密度。
２）控制量约束。控制量取攻角和倾侧角，对

控制量约束主要限制控制量幅值和变化率，即

α∈［αｍｉｎ，αｍａｘ］

υ∈［υｍｉｎ，υｍａｘ］
α≤αｍａｘ
υ≤υ










ｍａｘ

（１２）

４．２　性能指标

以几种典型性能指标为例进行滑翔弹道的优

化设计：①纵程最大；②总加热量最小；③弹道跳
跃幅度最小。上述各性能指标可分别描述为：

１）纵程最大。由于换极运动模型可用经度
来表示纵程角，故纵程最大对应性能指标可表

示为：

·３１·
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Ｊ＝ｍａｘ（λｆ） （１３）
其中λｆ为换极运动模型对应的滑翔终点经度。
２）总加热量最小。总加热量最小的性能指

标可描述为：

Ｊ＝ｍｉｎ（∫
ｔｆ

ｔ０
Ｑ
·
ｄｔ） （１４）

３）弹道跳跃幅度最小。弹道跳跃幅度可通过
调整当地速度倾角的变化率来控制。性能指标可

表示为：

Ｊ＝ｍｉｎ∫
ｔｆ

ｔ０
θ
·２ｄｔ （１５）

４．３　分段Ｇａｕｓｓ伪谱方法

考虑采用轨迹分段优化设计的思想［１１］，即根

据弹道特性或优化需要，将整个飞行轨迹分为若

干段，对每段轨迹，按 Ｇａｕｓｓ伪谱方法进行离散
化，各段轨迹之间满足段间连接条件。整个轨迹

分段离散化后，将所有的离散点状态变量、控制变

量作为优化参数同时进行优化设计，获得对应的

最优控制及最优轨迹。限于篇幅，具体分段策略

及求解方法参见文献［１１］和文献［１２］。

５　仿真分析

５．１　仿真条件

以高性能通用航空飞行器（Ｈｉｇｈｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ＣｏｍｍｏｎＡｅｒｏＶｅｈｉｃｌｅ，ＣＡＶＨ）模型［１３－１４］为例进

行仿真分析。优化指标包括弹道跳跃幅度最小

（Ｊ１）、射程最大（Ｊ２）和总加热量最小（Ｊ３）。考虑
的约束条件不仅包括驻点热流密度、动压、过载

等，还包括航路点和禁飞区约束。基本仿真参数

设置如表１所示。

表１　弹道优化约束条件
Ｔａｂ．１　Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

约束条件 约束大小

过
程
约
束

ｑｍａｘ＝６５ｋＰａ，Ｑ
·
ｍａｘ＝１７００ｋＷ／ｍ

２，ｎｍａｘ＝３ｇ
控制量：α∈［０°，２０°］，υ∈［－８５°，８５°］，
α≤５°／ｓ，υ≤１０°／ｓ
航路点１：ｚ１＝０°，λｚ１＝２５°
航路点２：ｚ１＝０°，λｚ１＝６０°
禁飞区１（圆柱形）：中心点坐标 λｎ１＝４５°，
ｎ１＝２°；半径５００ｋｍ
禁飞区２（半椭球形）：中心坐标 λｎ１＝８０°，
ｎ１＝－３°；半径５００ｋｍ，高度Ｒｈ＝５０ｋｍ

端
点
约
束

起始点：Ｖ０＝６５００ｍ／ｓ，θ０＝０，σ０＝９０°，
０＝λ０＝０°，ｈ０＝８０ｋｍ
终端点：Ｖｆ＝（２５００±１０）ｍ／ｓ，θｆ∈［－２°，
２°］，σｆ∈［８０°，１００°］，ｆ＝０°，ｈｆ≥３０ｋｍ

５．２　偏好结构的确定

通过优化计算，得到各最优性能指标分别为：

弹道跳跃幅度指标为 １４４６３，最大射程为
１１８７７９７９ｋｍ（即 １８６４ｒａｄ），总加热量为
１７８７×１０６ｋＪ／ｍ２。为便于对比分析，图 ６给出
了各最优弹道对应的控制量及主要弹道参数。从

图６（ａ）可看出，虽然优化性能指标不同，但为了
满足驻点热流密度约束，初始再入段均以大攻角

飞行，随后，最小弹道（Ｊ１）和射程最大弹道（Ｊ２）
基本保持在大升阻比攻角附近飞行，而总加热量

最小弹道（Ｊ３）攻角较大，且变化较为复杂。由图
６（ｂ）和图６（ｃ）可看出，通过调整攻角，总加热量
最小弹道在纵平面大幅度跳跃，对应的当地速度

倾角变化幅度也比较大，使得总加热量（即

图６（ｄ）所示驻点热流密度曲线下面区域的面
积）很小。弹道跳跃幅度最小弹道十分平滑，对

应当地速度倾角几乎为０，但对应的总加热量却
很大，可见，这两个性能指标之间是相互矛盾的。

射程最远弹道有一定的跳跃，并且由于飞行时间

较长，总加热量也较大。可见，三个性能指标间是

相互影响和矛盾的，在综合考虑三个性能指标的

情况下，只能获得一个折中解。

（ａ）攻角和倾侧角
（ａ）Ａｔｔａｃｋａｎｄｂａｎｋａｎｇｌｅｓ

（ｂ）高度
（ｂ）Ａｌｔｉｔｕｄｅ
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（ｃ）当地速度倾角
（ｃ）Ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅ

（ｄ）驻点热流密度
（ｄ）Ｈｅａｔｉｎｇｒａｔｅｏｆｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔ

图６　不同性能指标单目标弹道优化结果比较
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｂｊｅｃｔｉｖｅｓ

为了获得反映设计者偏好的最优滑翔弹道，

采用物理规划方法进行多目标弹道优化设计。假

设优化指标取弹道跳跃幅度最小、射程最大和总

加热量最小三个指标，基于前面的单个性能指标

优化结果，确定偏好结构的各指标区间端点的量

级。假设弹道跳跃幅度指标对应的偏好结构区间

边界不变，其他两个性能指标对应的偏好结构区

间取不同的两组偏好结构：偏好１为设计者期望
总加热量较小，偏好２为期望弹道跳跃幅度较小，
两者偏好结构对应的区间设置如表２所示。

表２　偏好区间设置

Ｔａｂ．２　Ｐｒｅｆｅｒｅｎｃｅｉｎｔｅｒｖａｌｓｅｔｔｉｎｇ

设计指标
偏好区间边界（偏好１／偏好２）

ｆｉ１ ｆｉ２ ｆｉ３ ｆｉ４ ｆｉ５

Ｊ１ ５０／１５ １００／３０ １５０／６０ ２００／１２０ ５００／２４０

Ｊ２／ｒａｄ －１．８ －１．７ －１．６ －１．５ －１．４
Ｊ３／

（１０６ｋＪ／ｍ２）
１．８／２．２２．０／２．４２．２／２．６２．４／２．８２．６／３．０

５．３　结果分析

利用表 ２所示的偏好设置，将三个性能指标
的多目标优化问题转化为反映设计者偏好的单目

标优化问题，进而基于分段 Ｇａｕｓｓ伪谱方法进行
求解，得到目标函数如表３所示。

表３　不同偏好多目标最优弹道对应性能指标
Ｔａｂ．３　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ

Ｊ１ Ｊ２／ｒａｄ Ｊ３／（１０
６ｋＪ／ｍ２）

偏好１ ５３．７０９ －１．７４７ １．８５３

偏好２ １６．３８０ －１．７９６ ２．２０２

对比表３所示的优化结果及表２所示的偏好
结构可知，两组设计结果对应的各优化指标均位

于“满意”的区间范围内（ｆｉ１≤Ｊｉ≤ｆｉ２），可满足设
计者要求，且能够反映设计者对性能指标的偏好。

上述两种不同偏好结构对应的最优三维滑翔弹道

及最优控制量分别如图 ７和图 ８所示。两组偏
好情况下最优滑翔弹道各状态参数及飞行约束对

比如图９所示。由图７和图９（ａ）可以看出，两种
不同偏好结构的最优滑翔弹道均通过了航路点并

成功实现了对禁飞区的规避，满足预期飞行任务

的要求。

从弹道跳跃幅度方面来看，对比分析两条弹

道的弹道特性可知，在气动加热最为严重的飞行

阶段（即对应高度为 ４０～５０ｋｍ、飞行时间为
２００～９００ｓ的飞行阶段），偏好１对应的弹道跳跃
幅度相对较大，通过弹道跳跃达到减小总加热量

的目的；而偏好２对应的弹道跳跃幅度较小，以反
映设计者减小弹道跳跃幅度的偏好要求。在通过

气动加热严重的飞行阶段后，两条弹道跳跃幅度均

很小，这是因为这一飞行阶段气动加热已不再严

重，通过弹道跳跃来减小总加热量变得得不偿失。

从总加热量方面来看，在气动加热较为严重

的区域，偏好１对应的弹道通过采用比偏好２弹
道更大的飞行攻角，实现跳跃飞行，能大大降低总

加热量。为了兼顾弹道跳跃幅度最小的性能指

标，在通过气动加热严重的区域后，采用较为平滑

的弹道飞行。从图 ９（ｆ）的对比结果可以看出，由
于两条弹道飞行过程中驻点总加热量分别为图中

两条曲线下面部分的面积。由图可知，偏好１对
应的总加热量要远小于偏好２，体现了设计者期
望降低总加热量的偏好。由图 ８可以看出，攻角
在通过气动加热严重的区域后，保持在最大升阻

比附近。由于大升阻比攻角飞行对应射程更远，

·５１·
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可见设计结果体现了设计者期望获得较大射程的

设计需求。

综上所述，相比单个性能指标的滑翔弹道优

化设计，基于物理规划的多目标优化设计能够综

合考虑多个性能指标，并获得反映设计者偏好的

多个性能指标的折中解。因此，在实际工程应用

中能够获得与实际需要更加接近的最优滑翔弹道

设计结果。

图７　不同偏好最优空间弹道
Ｆｉｇ．７　３Ｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ

图８　不同偏好最优弹道的控制量
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｔｒｏｌｖａｒｉａｂｌｅｓｆｏｒｏｐｔｉｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｆｅｒｅｎｃｅ

（ａ）地面航迹
（ａ）Ｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋ

（ｂ）航迹偏航角
（ｂ）Ｈｅａｄｉｎｇａｎｇｌｅ

（ｃ）当地速度倾角
（ｃ）Ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅ

（ｄ）速度
（ｄ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙ

（ｅ）高度
（ｅ）Ａｌｔｉｔｕｄｅ
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（ｆ）驻点热流密度
（ｆ）Ｈｅａｔｉｎｇｒａｔｅｏｆｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔ

（ｇ）过载
（ｇ）Ｏｖｅｒｌｏａｄ

（ｈ）动压
（ｈ）Ｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

图９　不同偏好弹道优化结果比较
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｏｐｔｉｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ

６　结论

针对复杂约束条件下高超声速飞行器滑翔弹

道多目标优化的特点，提出了一套优化方案。为

简化复杂路径约束条件的描述和处理并规避传统

运动模型的奇异问题，推导了换极变换运动模型。

以此为基础，通过对设计者所关注的各性能指标

分别进行优化求解，获得设计者的偏好结构，将多

目标优化问题转换为单目标优化问题，并基于分

段Ｇａｕｓｓ伪谱方法进行参数化处理，进而转换为
非线性规划问题进行求解。以美国 ＣＡＶＨ为例
进行仿真分析，验证了所提优化方案能够较好地

处理复杂约束条件，并可获得反映设计者特定偏

好的最优滑翔弹道。
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