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高超飞行器平滑再入倾侧角优化设计

任 洋, 曹林平, 肖 红, 王骁飞, 国海峰
(空军工程大学航空航天工程学院,陕西西安,710038)

摘要 针对高超声速飞行器准平衡滑翔再入问题,根据再入约束特点,分别把初始段和准平滑

段的过程约束转化成为倾侧角约束,并对其交接班问题进行了讨论;在倾侧角约束范围内,设计

了倾侧角文件,降低了问题的维数,提高了寻优速度;分别以最大纵程与最小总气动加热为性能

指标利用罚函数处理,终端约束,将再入约束问题转化为无约束问题;采用遗传算法寻猜测值、
模式搜索法求精确解的方式,提高了寻优精度。仿真结果显示,利用本文设计的倾侧角文件规

划出的轨迹,能够很好的满足再入过程中的各项约束,且再入轨迹平稳,可为再入轨迹和覆盖区

的研究提供参考借鉴。
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Optimizationdesign of Bank Angle for Hypersonic Gliding Vehicle Smooth Reentry

REN Yang,CAO Lin-ping,XIAO Hong,WANG Xiao-fei,GUO Hai-feng
(Aeronautics and Astronautics Engineering College,Air Force Engineering University,Xi'an 7 10038 ,China)

Abstract:In view of the hypersonic vehicle quasi-equilibrium glide reentry problem,the various constraints
in the process of reentry are analyzed.Process constraints are converted to a bank angle constraint at differ-
ent stages,and a bank angle file is designed based on the above described.With the performance indicators
of maximum cross-range and minimum aerodynamic heating,GA combined with pattern search method is
used to find the optimal solution for the reentry traj ectory while the terminal constraints are dealt by using
the penalty function.The simulation shows that the reentry traj ectory satisfactory to the various con-
straints can be planned by using the designed bank angle file.The speed of the algorithm optimization is
raised,and still more close to the online program.This method can be used for rapid traj ectory optimiza-
tion and research in the covered area.
Key words:hypersonic glide;quasi-equilibrium glide;traj ectory optimization;pattern search method

  通用航空运载器(CAV)都采用升阻比较高的

升力体、乘波体或翼身组合体面对称构型,具有较远

的航程和较强的再入机动能力;同时,CAV 在大气

层中飞行需要一段较长的时间,并且受到热流密度、



动压、过载和平衡滑翔条件的严格约束,给飞行器安

全、可靠的再入带来了巨大挑战,其在满足约束的情

况下的平滑再入问题已成为目前研究的重点。
在给定高度和马赫数条件下,CAV 无动力再入

的运动状态由攻角和倾侧角这 2 个控制量决定,通
俗的讲即是攻角决定升力的产生,倾侧角决定升力

的分配,传统 CAV 再入算法[1 ]采用小倾侧角假设

生成参考轨迹,牺牲了 CAV 的部分横向机动能力;
张冉、李惠峰等[2 ]在给定倾侧角的情况下对再入攻

角进行了分析,忽略了倾侧角变化;孙国庆等[3 ]提

出了再入过程约束向倾侧角约束转化,但没有考虑

再入过程中初始段和平滑段的交接问题。本文提出

一种倾侧角文件代替全范围倾侧角为优的方法,对
再入轨迹优化进行了研究。

1 CAV 运动问题建模

1.1 再入运动方程

考虑自转,滑翔式再入的三维无量纲运动方程

为(其中上标'表示归一化量纲)[4 ]:

V
·

'=-D'- sinγ/r'2( )

+Ω2r'cosφ(sinγcosφ-cosγsinφcosψ) (1)

γ
·

= L'cosσ+ V'2-1/r'( ) cosγ/r'( )+2ΩV'cosφsinψ[

+Ω2r'cosφ cosγcosφ+sinγcosψsinφ( ) ]/V (2)

ψ
·

= [L'sinσ/cosγ+V'2/r'cosγsinψtanφ- 2ΩV'

tanγcosψcosφ-sinφ( )+
Ω2r'
cosγsinψsinφcosφ

]/V (3)

 r
·

'=V'sinγ (4)  λ
·

=V'cosγsinψ/r'cosφ (5)

φ
·

=V'cosγcosψ/r' (6)
式中:V'为归一化速度;γ 为航迹角;ψ 为航向角;r'
为归一化地心距;λ为经度;φ为纬度;Ω、g、σ、L'、D'
分别为地球自转角速度、引力加速度、侧倾角、归一

化升力和阻力。

1.2 气动力模型

L'和D'可计算为:

L'=C LS refρV'2R 0 g 0/2mg
D'=C DS refρV'2R 0 g 0/2mg

(7)

式中:R 0 为地球平均半径;S ref为气动参考面积;ρ
为大气密度;升力系数 C L 和阻力系数 C D 为攻角α
和马赫数M 的函数,通过对 X-33 飞行数据进行拟

合得到[5 ]。
计算用指数大气模型近似代替:

ρ=ρ0 e-h
/H (8)

式中:ρ0 为海平面的大气密度;高度 h=(r'-1)R 0

=r-R 0;r 为有量纲地心距,H 为标量高度系数。
本文重点讨论倾侧角σ变化对再入轨迹的影

响,对于攻角α,采用文献[2]所述标称攻角文件:

α=

αC+Δα        V j <V≤V 0

α2 V 2≤V≤V j
α1-α2
V 2-V 1

(V-V 1)+α2 V 1≤V≤V 2

α1 V f≤V≤V 1

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

(9)

式中:V 表示有量纲速度;V 0 为初始速度;V j 为由

初始滑 翔 段 进 入 准 平 衡 滑 翔 段 时 的 速 度;αC =
18.6 5 6°;αC+Δα=20°;α1=8.9 6 1°;α2=16.06 9°;V 1

=4 9 1 2 m/s,V 2=6 810 m/s。

1.3 约束条件

1.3.1 终端约束

终端约束可描述为:h f =h d,V f =V d,下标 f
表示实际终端值,下标 d 表示期望终端值。

1.3.2 再入走廊约束

再入走廊(Reentry Corridor)为飞行器整个滑

翔再入过程所必须满足的各种约束条件的交集。其

确定应考虑如下因素:飞行器结构的承受极限、动压

对控制系统和侧向稳定性的影响、飞行器热防护系

统的承受能力、充分的机动能力以满足制导系统的

要求。因此,再入走廊的边界由驻点热流密度、过
载、动压和准平衡滑翔边界构成。

其中路径约束热流密度 Q
·
、过载 n 和动压 q 分

别为[6]:

Q
·

=
c
R d

ρ
ρ0
V'3.1 5≤Q

·

max (10)

n= L'2+D'2 ≤n max(总过载) (11)

q=
1
2ρV'

2≤q max (12)

式中:R d 为飞行器头部曲率半径;c 为与飞行器特

性相关的常数,本文取 c=11 030,R d=0.1。
换算到高度-速度(h-V)剖面有:

h⩾
H
n ln

cV'3.1 5

R dQ
·

max

æ

è
çç

ö

ø
÷÷=h Q·max(V)

h⩾H lnρ0V'
2S refR 0 g 0 C 2L+C 2D
2mgn max

æ

è
ç

ö

ø
÷=h n max(V)(13)

h⩾H lnρ0V'2/2q max( )=h q max(V)

取航迹角γ及其变化率γ
·

近似为 0,不考虑地

球自转,根据式(2)得到准平衡滑翔条件(QEGC)约
束的表达式为:

1/r'2-V'2/r'( )-L'cosσ=0 (14)
由式(15)可知,准平衡滑翔约束中,根据倾侧角

σ下界σEQ=5 o 可以确定 h-V 剖面的上界,本文取
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σEC=5°。且根据平滑性要求,γ及γ
·

不可能恒为 0,
在准平衡滑翔段,规定γ的变化范围在-1.5°~1.5°
之间。

θ̇,n,q 和准平衡滑翔边界对再入走廊的影响见

图 1。CAV 再入轨迹上界由准平滑条件确定,并随

着σEQ的增大而下降;下界在初始下降段主要受θ̇
度约束影响,中间段主要受 n 约束影响,再入飞行

的最后阶段主要受 q 约束影响,且 3 者所允许的最

大值越小,再入走廊越窄,本文取 Q
·

max=1 000 kW、

n max=3,q max=100 kPa。

图 1 再入走廊与飞行器参数的关系

Fig.1 The connection between re-entry
corridor and constraints

2 约束条件的转化

弹道分为初始下降段与准平衡滑翔段:从再入

接口(Entry Interface,EI)至有充分的大气密度使

得 CAV 能够滑翔的高度称为初始下降段,在初始

段末端的交接班状态,特别是倾侧角大小,对 CAV
能否利用气动力与地球引力的共同作用进行准平衡

滑翔飞行起着至关重要的作用。在滑翔段,如果直

接利用式(10)~(12)生成再入轨迹,计算量大,耗时

较长,无法满足快速、实时性要求。利用 QEGC 将

路径约束转化成控制量约束,能够显著降低问题的

维数与难度。

2.1 初始下降段约束的转化

初始下降段大气稀薄,QEQC 无法适用,其过

程约束主要为初始下降末端的热流密度约束,通常

将倾侧角当作常值处理,将约束可转化为初始倾侧

角σ0可行范围[σ0min,σ0max]的搜寻,使 CAV 能够安

全过渡到准平衡滑翔状态,且满足热流密度约束。
判断是否进入 QEGC 的条件[6 ]为:

dr'/dV'( ) 3DOF- dr'/dV'( ) QEGC ≤δ (15)
式中:δ为一个较小的整数,(dr'/dV')3DOF是 3 自由

度轨迹 r'对于V'的实际斜率,可由式(4)除以式(1)
求得;(dr'/dV')QEGC为拟平衡滑翔轨迹在高度-速度

剖面对应的斜率,具体求法见文献[7]。
取初始状态为 V 0,γ0,ψ0,h 0,λ0,φ0( )=(7 200

m/s,0°,0°,120 km,0°,0°)进行仿真,讨论初始倾

侧角σ0取值范围,结果见图 2。

图 2 倾侧角对初始下降段的影响

Fig.2 The inflwence about bank angle
to re-entry phase

  随着σ0 的增大,再入轨迹在初始下降段的末端

更接近热流边界,当σ0超过 3 9.8°时,将会超过热流

约束。因此,当初始状态固定时,会有一个最大初始

倾侧角|σ0|max。当|σ0|≤|σ0|max时,可保证 CAV
的下降轨迹不超过热流密度极限,并且达到准平衡

滑翔条件。
图 3 是当初始速度为 7 200 m/s 时,不同初始

高度所对应的最大初始倾侧角|σ0|max。

图 3 不同初始高度所对应的最大初始倾侧角

Fig.3 Different max initially bank angle related by altitude

  由图可知,随着 h 0 的增大,|σ0|max逐渐减小。

σ0太小会导致 CAV 到达平衡滑翔段后产生很大的

周期振荡,无法达到准平衡滑翔状态;太大会导致

CAV 达到准平衡滑翔状态时已经超出了驻点热流

密度边界。为减小再入轨迹在准平滑段高度方向上

的振荡,一般|σ0|取小于但接近|σ0|max的值。

2.2 准平衡滑翔段约束的转化

如果 CAV 处于准平衡状态,由式(4)可知,某一

固定的|σ|会对应唯一的 h-V 曲线,|σ|越小对应准平

衡滑翔再入轨迹在 h-V 剖面的位置越高;当|σ|不断

增大时,在某些速度范围内已超出了再入走廊的下边
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界。由此可知,如果再入飞行状态满足 QEGC,对于

某一速度V,为保证再入轨迹满足所有再入走廊约

束,σ0只能在一定的范围内变化。
将再入走廊的上边界条件(14)取等号代入公式

(15),在动态仿真中可解算出倾侧角的范围,转换为

倾侧角取值与再入速度之间的关系,见图 4。

图 4 准平衡再入约束转化成的倾侧角约束

Fig.4 The bank angle constraint by QEGC

  由图可知,如果再入轨迹处于准平衡滑翔状态,
再入走廊约束式(10)~(12)可转化为倾侧角约束:

σ(V) min≤ σ(V)≤ σ(V) max (16)

3 倾侧角优化

若用直接法[8]数值求解倾侧角σ,通常的做法

是在可行域内将其按时间离散成若干个节点,节点

之间用差值函数来近似,然后对离散点处的值进行

参数寻优。当足够离散时,优化结果与最优结果十

分接近,但寻优参数较多,算法速度慢且较难收敛。
考虑热防护等具体工程实际,提高优化倾侧角的工

程应用价值和优化算法的效率,本文将倾侧角近似

为分段线性函数,以形成倾侧角文件进行求解。

3.1 优化性能指标

本文分别取最大再入纵程和最小总气动加热为

优化性能指标:

J 1 =max λf -λ0 ;J 2 =min∫
t f

t 0
Q
·

dt (17)

3.2 倾侧角文件

记 h j 、V j 为准平衡滑翔接口的高度和速度,根
据 QEGC 条件,可唯一确定一个所需的倾侧角,记
为σj 。往往σ0≠σj ,为了保证 QEGC 条件的有效

性,准平衡滑翔段倾侧角的大小将从σj 开始变化。
同理,对于给定的终端速度V f 和高度 h f,由 QEGC
可得唯一确定的σf。

由前文分析可知,在初始下降段,一般保持一个

固定的初始倾侧角不变,当 CAV 再入到准平衡滑

翔接口时,根据 QEGC 条件,可唯一确定一个接口

倾侧角σj ,并利用σj 作为准平滑段控制量的初值,

由于σj 往往较大,接近倾侧角控制量上边界,因此

会出现控制量较大跳变的现象。
据此,考虑|σ(V)|为如下分段线性函数(倾侧

角文件 I):

|σ(V)|=

σ0        ,V>V j
σ1-σj
V 1-V j

(V-V j )+σj,V 1≤V≤V j

σf-σ1
V f-V 1

(V-V f)+σf,V f≤V≤V 1

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(18)

式中(V 1,σ1)为待寻优变量。这样保证倾侧角不违

背再入走廊约束,同时减少寻优参数,降低寻优空间

的维数。倾侧角的优化问题就转化为在满足再入过

程约束前提下的 2 个参数寻优问题。
由于在实际工程应用中,要尽量避免出现控制

量跳变的现象。因此,对倾侧角进行改进设计:

|σ(V)|=

σ0        ,V>V j
σ2-σ0
V 2-V j

(V-V j )+σ0,V 2≤V≤V j

σ1-σ2
V 1-V 2

(V-V 2)+σ2,V 1≤V≤V 2

σf-σ1
V f-V 1

(V-V 1)+σ1,V f≤V≤V 1

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ïï

(19)

即通过增加 2 个寻优参数(V 2,σ2),使控制量在较

短时间内平稳过渡到 QEGC 条件所要求的值,以使

CAV 尽快进入准平滑状态,这里要求 1 00 m/s≤V j
-V 2≤500 m/s。

3.3 优化算法

本文利用遗传算法初步获得(V 1,σ1)、(V 2,

σ2)的初始猜测值,然后用模式搜索法[3,9]在局部进

行快速精确搜索,以获得更加精确的优化值。
对于末端约束,采用罚函数的方法进行处理,并

将它们化为同一数量级,具体表示为:

p 1(x)=
0       ,V(t f)≥V f

V f-V(t f)
1 000

æ

è
ç

ö

ø
÷

2

,V(t f)<V f

ì

î

í

ïï

ïï

p 2(x)=
0       ,h(t f)≥h f
h f-h(t f)
10 000

æ

è
ç

ö

ø
÷

2

,h(t f)<h f

ì

î

í

ïï

ïï

(20)

p 3(x)=
0       ,|γ|max≤1.5°
(|γ|max-1.5)2 ,|γ|max>1.5°{

利用罚函数,对任意违犯约束的现象都在目标

函数中添加惩罚。这样,加上前一小节对再入走廊

约束的转化,此再入约束问题即转换成为只包含控

制量约束的单约束多数优化问题,有利于减少寻优

时间。
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4 仿真应用

取初 始 状 态 V 0,γ0,ψ0,h 0,λ0,φ0( ) =(7 200
m/s,0°,0°,120 km,0°,0°),飞行器质量m=907
kg,气动参考面积 S ref=0.48 m 2,由上文讨论可知,

σ0的取值范围在[5°,39.8°]之间,为安全考虑,设计

一定的安全裕度,取初始倾侧角σ0=35°。h j =48.6
km,V j =7 108 m/s,可得|σj|=80.2°。取终端状态

h f=25 km,V f=1 800 m/s,可得|σf|=42°。

4.1 最大纵程仿真

首先取最大纵程性能指标,分别对 2 个攻角文

件进行仿真,得到寻优结果为:倾侧角文件 I:V 1=
4 926 m/s,σ1=5°;倾侧角文件 II:V 1=5 86 1 m/s,

σ1=5°;V 2=6 96 7 m/s,σ2=78°仿真结果见图 5。

图 5 最大纵程寻优结果

Fig.5 The optimization of max lonyitudinal range

  文件 I 和文件 II 的终点经度分别为:104.12°,

133.49°;总气动加热分别为:5.26×10 5 kJ/m 2,5.40
×10 5 kJ/m 2。利用本文所述方法所规划的轨迹能

很好地满足各项约束。倾侧角文件 II 能在不违背

约束的情况下得到更好的最大纵程结果,且使轨迹

变化更加平稳,工程应用价值更强,虽然寻优时间相

对倾侧角文件 I 有所增加,但仍在可接受范围内。

4.2 最小总气动加热仿真

取最小总气动加热性能指标,分别对 2 个攻角

文件进行仿真,得到寻优结果为:倾侧角文件 I:V 1

=3 245 m/s,σ1=70°。倾侧角文件 II:V 1=3 550
m/s,σ1=66°,V 2=6 989 m/s,σ2=79°,仿真结果

见图 6。

图 6 最小总加热寻优结果

Fig.6 The optimization of min aerodynamic heatiny

  此时,文件 I 和 II 的终点经度分别为:18.67°,

25.03°;总气动加热分别为:3.53×10 5 kJ/m 2,3.94
×10 5 kJ/m 2。可以看出,倾侧角变化几乎贴近可变

范围的上边界,这是因为较大的倾侧角能使再入轨

迹更加平滑,以减小再入过程中的气动加热;但此时

带来的负面效应即是再入纵程较短,CAV 再入过程

中所受到的侧向过载较大,因此轨迹更加靠近过载

约束边界。根据仿真可知,倾侧角文件 II 在获得较

大纵程的同时,总气动加热也更大,但能够较好地满

足准平滑约束条件,总体效益要好于文件 I,更有利

于实际应用。

5 结语

本文根据再入轨迹特点,将再入过程中的各项

约束转化为倾侧角控制量的取值范围,再利用罚函

数的方法对终端约束进行处理,从而将 CAV 再入

约束问题转化为无约束问题;在此基础上,提出一种

用倾侧角文件代替全范围倾侧角寻优的方法,能够

根据性能指标要求,快速规划出一条满足各项约束

的优化轨迹,可为再入轨迹优化研究提供参考,并可

应用于地面覆盖区分析等研究。
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图 7 滚转角变化曲线

Fig.7 Plot of roll angle

4 结语

本文以建立的质量矩拦截弹变质心控制的数学

模型为基础,引入各类参数引起的不确定因素,设计

了滑模控制律,利用积分抑制控制作动阶段自适应

律的高频抖动。仿真结果验证了控制器设计的有效

性,但控制器的设计是建立在不确定性在一定范围

内变化的条件下,难以准确地模拟拦截弹真实飞行

的不确定参数,因此要考虑参数的自适应变化律,以
更接近实际。
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