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满足大动压模拟要求的试验弹道优化设计

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摘　要：为了解决弹道导弹在高海拔发射场进行飞行试验时的大动压检验问题，提出一种模拟大动压条
件的试验弹道设计方法。针对发射场的实际特点，建立残骸再入的动力学模型与落区边界模型；将大动压模

拟条件转化为过程约束，提出一种主动段联合优化策略。基于自适应模拟退火算法，分别设计了三组满足不

同大动压模拟条件和各项约束的试验弹道，并给出了对应的落区调整方案，验证了该方法的可行性。设计结

果表明，最大动压主要出现在一级，一级最大负攻角增加，则最大动压也明显提高；同时调整发射方位角和

二、三级程序角可以保证试验弹道满足弹头落点约束条件。
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　　飞行试验是弹道导弹生产研制过程中的一个
重要阶段。通过飞行试验，导弹总体设计方案和

各分系统设计方案的正确性以及各项性能指标等

均可以得到充分验证。由于发射场条件的限制，

为了考核某些项目或指标，设计人员需要根据实

际条件设计特殊的试验弹道，这些特殊弹道可以

构造正常弹道难以达到的某些环境条件［１］。其

中，结构强度对于导弹而言是一项非常重要的性

能指标，而动压对导弹的结构载荷（用过载衡量）

具有直接影响，因此在飞行试验时可以通过模拟

大动压环境条件进而考核导弹结构的最大承载

能力。

由于动压与导弹的飞行高度有关，因此发射

点高度的变化也将对主动段的最大动压产生影

响，且当发射点高度增加时，由于大气密度的降

低，将导致导弹的最大动压值明显降低，如图１所
示。此时如果仍然采用原有的飞行程序，显然已

经无法满足大动压模拟的条件，进而无法真实检

验导弹的结构承载能力［２－３］。因此，有必要研究

大动压模拟条件下弹道设计问题的特点与方法，

并提出针对高海拔发射场的大动压模拟试验弹道

设计问题的解决方案。

目前，关于弹道导弹的弹道设计问题主要着

重于对改进型算法的应用与研究，而对于考虑发

射场实际约束条件下的弹道设计问题，公开的研

究资料还比较少见［４－５］。同时，在对动压约束的
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处理上，传统弹道设计仅对最大动压的上界进行

约束，要求飞行过程中动压不能超过该限制值，这

是一个单边不等式约束［６］；但针对本文提出的问

题，试验弹道设计的目的正是为了模拟大动压条

件，因此为了使最大动压达到预期值，需对其施加

双边不等式约束，这在具体采用优化方法进行求

解时，减小了解空间范围，增加了求解难度［７－８］。

针对上述问题，本文建立了发射场残骸再入动力

学与落区边界模型，并采用ｉＳＩＧＨＴ优化平台中的
自适应模拟退火算法进行问题的求解［９］，以达到

预期目的。

图１　不同发射点高度下的动压曲线
Ｆｉｇ．１　Ｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｃｕｒｖｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｌａｕｎｃｈｓｉｔｅａｌｔｉｔｕｄｅ

１　弹道导弹飞行程序设计

目前弹道导弹以固体导弹居多，在导弹性能

参数确定后，其运动轨迹和弹道参数主要由主动

段各级飞行程序确定，主动段关机点状态也将直

接影响弹头的落点位置，因此设计科学合理的飞

行程序对于弹道导弹尤为重要［１０］。由于侧向运

动参数很小，一般不予考虑，因此这里仅给出在工

程上主动段俯仰程序角的一般设计方法。

１．１　一级飞行段

一级一般在稠密大气层中飞行，该段弹道可

分为四段［１］：

１）初始校正段（０～ｔ１）。弹道导弹一般采用
垂直发射，因此该段俯仰程序角为常值９０°。校
正段结束时，导弹的飞行速度不宜过大，以减小重

力损失和弹道转弯的困难，也不宜过小，以保证转

弯段的飞行稳定性。根据经验，初始校正段的时

间一般为 ４～１０ｓ，速度为 ３０～４０ｍ／ｓ，高度为
１００～２００ｍ。实际选择 ｔ１时，需经过反复计算分

析后确定。

２）亚音速段（ｔ１～ｔ２）。从初始校正段结束时
间ｔ１开始到０７Ｍａ～０８Ｍａ时结束（ｔ２）。此段开
始程序转弯，导弹以负攻角飞行，在该段结束前要

求攻角收敛至０°左右。工程上一般采用如下攻
角变化规律：

α（ｔ）＝４珔αｅａ（ｔ１－ｔ）（ｅａ（ｔ１－ｔ）－１） （１）
其中，珔α表示亚音速段攻角绝对值的最大值，ａ为
常系数。

在已知攻角后，结合瞬时平衡假设可得俯仰

程序角计算方法如下：

δφ＝α
Ｃαｙ１ｑＳｒ（ｘｐ－ｘｇ）
Ｒｃ（ｘｂ－ｘｇ）

Δφ＝
δφ
αφ０

φ＝θ＋α
φｃｘ＝φ－Δφ＋ωｚ















ｔ

（２）

其中，Ｃαｙ１为法向气动力对攻角的导数，ｑ为动压，
Ｓｒ为参考面积，ｘｐ为压心，ｘｇ为质心，Ｒｃ为控制力
梯度，ｘｂ为控制力作用中心，αφ０为俯仰放大系数，
θ为速度倾角，ωｚ为地球自转角速度分量。
３）弹道转弯段（ｔ２～ｔ３）。转弯段导弹将先后

经历跨音速段与超音速段，且处于大动压飞行状

态，一般要求攻角接近于０°，以减小气动载荷和
气动干扰。该段的俯仰程序角计算方法与亚音速

段相同，参考式（２），此时α≈０°。
４）关机分离段（ｔ３～ｔｋ）。时间 ｔｋ为一级弹道

结束时间。为了减小关机分离时造成的干扰，在

这段俯仰程序角以常值姿态角飞行，可表示为

φｃｘ＝φｃｘ１３ （３）
其中，φｃｘ１３为 ｔ＝ｔ３时的 φｃｘ，即弹道转弯段终点的
俯仰程序角。

１．２　二级及以上飞行段

导弹进入二级飞行段以后即认为进入稳定飞

行，此时为了简化设计难度，飞行程序一般采取按

一定斜率的线性变化形式［１１］，如式（４）所示：
φｃｘ（ｔ）＝φｃｘ０ ０≤ｔ＜ｔｉ１
φｃｘ（ｔ）＝φｃｘ０＋φｃｘｉ（ｔ－ｔｉ１） ｔｉ１≤ｔ＜ｔｉ２
φｃｘ（ｔ）＝φｃｘｉｋ ｔｉ２≤ｔ＜ｔ

{
ｉｋ

（４）

其中，ｉ＝２，３，…表示当前级数，固体弹道导弹一
般最大取２或３；φｃｘ０为上一级关机分离段的程序
角，即当前级初始段程序角；ｔｉ１为当前级初始段程
序角保持时间；φｃｘｉ为当前级俯仰程序角斜率；ｔｉ２
为俯仰程序角下降段结束时间；φｃｘｉｋ为下降段结
束时的俯仰程序角，亦可称为当前级关机分离程

·４３·
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序角；ｔｉｋ为当前级关机时间。
对于二级弹道导弹的二级弹道设计和三级弹

道导弹的二、三级弹道设计，其俯仰程序角均可采

用式（４）所示的函数形式进行设计。

２　残骸再入与落区约束建模

２．１　残骸再入动力学模型

远程火箭在级间分离时，下面级将作为火箭

残骸进入再入段飞行。在再入过程中，残骸主要

受空气动力与引力作用，但由于残骸一般具有再

入初始状态偏差大、形状不规则等特点，准确分析

残骸的再入运动轨迹是十分困难的，工程上一般

采用零攻角无控再入模型［１０］：

ｄＶａ
ｄｔ＝－ｋｒＣｘｌｒ

ρ
ρ０
Ｖａ Ｖａ＋ｇａ

ｄｒａ
ｄｔ＝Ｖａ

ｋｒ＝
ρ０Ｓｒ
２ｍｒ

ｎｘ＝
ＣｘｌｒｑＳｒ
ｍｒ

















ｇ

（５）

其中，ｒａ、Ｖａ、ｇａ分别表示发射惯性系下的位置矢
量、速度矢量和引力加速度矢量，Ｃｘｌｒ为再入零攻
角阻力系数，ρ０为海平面大气密度，ｎｘ为轴向过
载系数。需要注意：在计算气动力时需采用发射

坐标系中的速度大小。由于分离的影响，残骸的

质量ｍｒ和特征面积Ｓｒ一般采用等效的数值。
对式（５）进行弹道积分时，当残骸距地面的

高度ｈ≤０或小于给定的落点高程时，则认为残骸
已经落地。

２．２　残骸落区约束模型

由于残骸再入轨迹难以准确确定，因此在实

际任务中，残骸落点的仿真计算结果可能与真实

飞行情况有较大差别。为保证航区的安全，需要

在沿射向及其垂直方向定义残骸落点的前后左右

边界，并要求残骸必须落在所划定的范围内。

图２　残骸落区示意图
Ｆｉｇ．２　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｉｍｐａｃｔａｒｅａ

图２给出了一个矩形的残骸落区示意图，Ｂ
表示残骸落点，落区大小由（δＬ，δＨ）衡量。计算

落区边界即是求解边界点（Ｃ，Ｄ，Ｅ，Ｆ）的经纬度。
下面给出Ｃ点经纬度（λ′，Φ′）的计算模型，

其余求解方法与此基本相同。

ｃｏｓβ＝ｃｏｓπ２－Φ( )０ ｃｏｓπ２－( )Φ ＋

　　　ｓｉｎπ２－Φ( )０ ｓｉｎπ２－( )Φ ｃｏｓ（λ－λ０）
ｓｉｎα＝ｓｉｎ（λ－λ０）ｓｉｎ

π
２－Φ( )０ ／ｓｉｎβ

θ＝ａｒｃｔａｎ（ΔＨ／ΔＬ）
φ＝α＋θ

δ＝ δＬ２＋δＨ槡
２

Ｒｅ

Φ′＝π２－ａｒｃｃｏｓｃｏｓ
π
２－( )Φ ｃｏｓδ[ ＋

　　ｓｉｎπ２－( )Φ ｓｉｎδｃｏｓ]φ
λ′＝λ－ａｒｃｓｉｎ（δｓｉｎφ）／ｓｉｎπ２－Φ( )[ ]{ }

























 ′

（６）
其中，（λ０，Φ０）为发射点经纬度，（λ，Φ）为残骸落
点经纬度，Ｒｅ表示地球平均半径。

残骸落区一般根据实际任务的标准弹道残骸

落点进行划定，当任务改变时，如果原有的落区不

能满足任务要求，此时需要根据新的残骸落点重

新划定落区。新落区与原有落区之间的关系如

图３所示。

图３　落区调整方案示意图
Ｆｉｇ．３　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｉｍｐａｃｔａｒｅａａｄｊｕｓｔｅｄｐｌａｎ

图３中，Ｂ１表示新的残骸落点，Ｂ０表示原有
残骸落点，它们也是残骸落区中心点。Ｂ０Ｐ表示
落区纵向调整距离，Ｂ１Ｐ表示落区横向调整距离，
上述距离均定义在地球为理想球体的假设上，

图３将球体上的位置关系进行了平面投影。

３　问题描述

由于导弹飞行试验均在专业的发射场进行，

相比一般的弹道设计，试验弹道的设计需紧密结

合发射场实际特点，后面考虑的弹头落点约束与

残骸落区均具有明显的发射场实际应用背景。

·５３·
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３．１　目标函数

本文所提出的大动压模拟试验弹道设计，旨

在寻找一条既满足预设的大动压模拟条件，同时

又满足发射场各项约束的试验弹道。经初步计

算，同时符合上述要求的可行弹道是十分有限的。

对于一个可行解范围很小的问题进行某个目标的

寻优，其性能指标的提升空间一般也很小［１２］，因

此，原问题可近似为寻找一条满足各项约束指标

的可行弹道，这显然是一个求解非线性方程根的

问题。为了使得试验弹道严格满足弹头落点约束

条件，基于优化的思想方法，以弹头落点偏差最小

为目标函数，即

ｍｉｎ［ΔＲ］ （７）
其中，ΔＲ表示弹头落点偏差，该优化目标使得弹
头落点距离参考落点的偏差最小，显然，在满足各

项约束条件的范围内，该最小值应该等于０，则该
目标函数与终端状态约束是等价的。

３．２　优化设计变量

主动段弹道设计变量一般由参数化的飞行程

序角表示，除此之外，为了保证弹头落点的侧向偏

差满足约束，引入发射方位角作为优化变量。综

上分析，本文针对三级固体弹道导弹建立一种主

动段联合优化方案［１３－１４］，将发射方位角与参数化

后的各级俯仰飞行程序共同作为优化设计变量，

具体可表示为

Ｕ＝（Ａ０，珔α，ａ，φｃｘ２，φｃｘ３，ｔ２２，ｔ３２）Τ （８）
其中，Ａ０表示发射方位角，其余参数含义见第 １
节飞行程序设计部分。

３．３　约束条件

３３１　路径约束
为了使飞行动压达到预设检验值，必须对最

大动压施加约束

ｑｍａｘβ－≤ｑｍａｘ≤ｑｍａｘβ＋ （９）
其中，ｑｍａｘ表示预设的最大动压检验值，也是优化
后试验弹道的最大动压期望值；其上下边界分别

由系数β－和β＋控制，其中，β－∈（０，１］，β＋∈［１，
＋∞），当β－＝β＋＝１时，上述不等式约束退化为
等式约束，为了保证设计试验弹道的最大动压接

近期望值，一般取β－略小于１，而β＋略大于１。
３３２　控制量约束

弹道设计时的控制变量也需要加以约束，主

要指最大负攻角和俯仰程序角速率的约束

珔α≤珔αｍａｘ，－（φｃｘ）ｍａｘ≤φｃｘ≤０ （１０）
其中，珔αｍａｘ表示最大负攻角边界的绝对值，
（φｃｘ）ｍａｘ表示俯仰角斜率绝对值的最大值，而且俯

仰角斜率不能为正，以保证整个俯仰角程序是单

调递减的。

４　设计结果与分析

在仿真分析中，导弹动力学模型采用基于瞬

时平衡假设的伪六自由度动力学模型，重点关注

导弹质心运动规律［１０］。

选定参考弹道，发射点高度 Ｈ０＝１５００ｍ，一
级初始校正段时间ｔ１＝８ｓ，在参考程序角下的最
大动压为Ｑｍａｘ０＝３５８２００６Ｐａ。在此基础上预设
最大动压提高百分比分别为５％、１０％和２０％，即
选择三组不同的大动压约束条件，算例中取β－＝
０９９９，β＋＝１００１。采用自适应模拟退火算法进
行参数寻优，该算法能够处理任意系统和目标函

数，能有效搜索全局最优解，且具有较好的收

敛性［１５－１６］。

优化结束后得到三组不同大动压模拟条件下

的设计参数，如表１所示，其对应的弹道参数如
表２所示，设计俯仰程序角与参考俯仰程序角的
比较如图４所示，高度变化规律如图５所示，一级
攻角变化规律如图６所示，一二级动压变化规律
如图７所示。

表１　设计参数比较结果
Ｔａｂ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 ５％ １０％ ２０％

Ａ０／（°） ９５．６０４５２３ ９５．８０１２４３ ９５．８３６３７１

珔α／（°） ２．２３７８ ２．９６９３ ４．２９０９

ａ ０．３３６０ ０．３４９１ ０．４１７５

φｃｘ２／（（°）／ｓ） －１．０７８３ －１．５９７５ －０．７００８

φｃｘ３／（（°）／ｓ） －３．２３２３ －３．６４３０ －４．２０２９

ｔ２２／ｓ ２９．７８２ ２７．４９６ ３７．１０２

ｔ３２／ｓ ３７．５８６ ２８．４４５ ２５．５３８

表２　不同试验弹道参数比较结果
Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｓｔ

ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

预设动压提高

百分比／％
实际动压提高

百分比／％
弹头落点偏差／

ｍ

０ ０ ０

５ ５．００１７ ０．１５

１０ １０．００２６ ０．１８

２０ ２０．００５２ ０．２０
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图４　俯仰程序角比较结果
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｉｔｃｈｐｒｏｇｒａｍａｎｇｌｅ

图５　高度随射程变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｂｅｔｗｅｅｎｈｅｉｇｈｔａｎｄｒａｎｇｅ

图６　一级攻角随时间变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｂｅｔｗｅｅｎａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋａｎｄ

ｔｉｍｅｉｎｔｈｅｆｉｒｓｔｓｔａｇｅ

　　表１中各个优化参数共同影响试验弹道的最
大动压及落点位置。若不考虑地球自转，在一定

条件下导弹的纵向运动和侧向运动之间可实现完

图７　一、二级动压随时间变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｂｅｔｗｅｅｎｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄ

ｔｉｍｅｉｎｔｈｅｆｉｒｓｔａｎｄｔｈｅｓｅｃｏｎｄｓｔａｇｅ

全解耦，即调整俯仰程序角时并不影响侧向运动

参数，基于此，将落点约束分解为射程约束和侧向

约束，此时满足落点侧向约束的发射方位角可通

过球面三角关系唯一确定，进而仅调整俯仰程序

角即可同时满足最大动压模拟要求与落点射程约

束，从而实现任务要求。为了更真实模拟导弹飞

行环境，在弹道仿真时考虑了地球自转，从而使得

导弹纵向运动与侧向运动耦合性明显加强，具体

表现为在动力学方程中离心惯性力和哥氏惯性力

的引入，导致在通过俯仰程序角调节最大动压及

纵向射程时也将引起导弹侧向状态参数显著变

化，为了同时满足大动压模拟要求、落点射程及侧

向约束，必须共同调整发射方位角Ａ０和俯仰程序
角参数，这是选择上述参数作为优化变量的主要

原因。发射方位角主要调整落点侧向约束，其余

参数主要通过调整俯仰程序角改变最大动压和射

程，两组参数共同决定满足大动压模拟要求及落

点约束的试验弹道。

表２第１行数据表示参考弹道，第２～４行数
据为设计弹道结果，可以看出，三组大动压模拟条

件下的设计结果均能严格满足弹头落点约束，使

得弹头落点偏差达到“最小”，且大动压指标均达

到了预期要求，这说明本文提出的基于ｉＳＩＧＨＴ的
大动压模拟试验弹道设计方法是完全可行的。

由图５可以看出，导弹在主动段由于推力作
用弹道形态比较“陡”，通过改变俯仰程序角“压

低”主动段弹道可提高最大动压，这是因为弹道

被“压低”增加了导弹在稠密大气层内的飞行时

间，大气密度的增加对提高最大动压是非常有利

的。同时为了保证射程要求，被动段弹道最大高

度也相应变低。最大动压提升后，主动段和被动

·７３·
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段由于受力不同引起的弹道形态差异也明显“变

大”，但实际上主动段关机点前后弹道仍然是光

滑连续的。

由图７可以看出，最大动压均出现在５０ｓ附
近，处于一级飞行段。结合图 ６可以说明，影响
最大动压的主要设计参数是一级最大负攻角；

二、三级俯仰程序角对最大动压并无影响，其主

要保证弹头落点满足纵向射程约束；发射方位

角主要修正弹头落点的横向偏差；而常数 ａ一
般用于保证攻角在跨音速段前收敛至 ０°，可取
值范围很小。

根据前面获得的不同大动压提升的弹道，进

而可得对应一、二级残骸落点的变化规律。表３
和表４分别给出了大动压提升后的一级残骸落区
和二级残骸落区的调整方案。

表３　一级落区调整方案
Ｔａｂ．３　Ｉｍｐａｃｔａｒｅａａｄｊｕｓｔｅｄｐｌａｎｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｓｔａｇｅ

ｋｍ

弹道 射程 纵向距离 横向距离

参考 ２７．４３４ ０ ０

５％ ６０．１９１ ３２．８０６ ０．２１４

１０％ ７３．７６９ ４６．４０４ ０．２８８

２０％ ８５．２０７ ５７．８６０ ０．２８０

表４　二级落区调整方案
Ｔａｂ．４　Ｉｍｐａｃｔａｒｅａａｄｊｕｓｔｅｄｐｌａｎｏｆｔｈｅｓｅｃｏｎｄｓｔａｇｅ

ｋｍ

弹道 射程 纵向距离 横向距离

参考 １０３４．１６７ ０ ０

５％ １９３１．３８１ ８９８．５２１ １．３０２

１０％ ２０４４．１２３ １０１１．４２７ －０．４６８

２０％ ２１０３．６５１ １０７１．０４２ －０．６４８

由表３和表４可以看出，在参考弹道基础上
提高最大动压２０％的范围以内，随着最大动压的
提升，一、二级残骸落点射程逐渐增大，且随着大

动压的提升，射程变化幅度有所减小。另外，纵向

调整距离也远大于横向调整距离，这说明大动压

模拟条件主要影响残骸落点的纵向射程，对残骸

横向距离的影响基本可以忽略。

图８和图９给出了大动压模拟条件下的残骸
落区与参考落区的地理位置分布，图中从左至右

四个方形点分别表示参考落区，最大动压分别提

升５％、１０％和２０％条件下的落区，坐标经纬度仅
用来表示落区的相对位置关系。

图８　一级残骸落区分布
Ｆｉｇ．８　Ｉｍｐａｃｔａｒｅａｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｓｔａｇｅｗｒｅｃｋａｇｅ

图９　二级残骸落区分布
Ｆｉｇ．９　Ｉｍｐａｃｔａｒｅａｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｅｃｏｎｄｓｔａｇｅｗｒｅｃｋａｇｅ

５　结论

本文研究了面向高海拔发射场大动压模拟条

件下的试验弹道设计问题，主要结论如下：

１）针对传统弹道设计未能考虑发射场实际
特点等不足，引入零攻角无控残骸再入模型，并建

立了残骸落区边界计算模型，为考虑残骸落区约

束的试验弹道设计建立了基础；

２）最大动压一般出现在一级，其主要影响参
数是一级最大负攻角，随着该攻角的增大，弹道形

态被“压低”，最大动压也逐渐提高，同时调整二、

三级俯仰程序角与发射方位角可以保证试验弹道

满足弹头落点约束；

３）对于大动压模拟试验任务，原有落区条件
已经不能满足新的残骸落点要求，必须以新的残

骸落点为落区中心重新划定落区范围。

·８３·
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