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摘 要: 针对多约束条件下的高超声速飞行器再入轨迹的优化问题,考虑多个具有不同重要性等级的优化指标,提

出基于模糊多目标的轨迹设计方法. 首先,利用直接配点法,将最优控制问题转化为带优先级的非线性多目标规划问

题;然后,基于模糊满意优化的思想,根据更重要目标具有更高满意度的原则,将优先级表示为满意度序,并设计两步

式优化模型. 通过调节参数,能获得同时满足优化和重要性等级要求的最优轨迹. 仿真结果表明了所提出方法的有效

性.
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Abstract: Considering multiple performance indices with different importance levels, a trajectory design method based

on fuzzy multi-objective optimization is proposed for reentry trajectory optimization of hypersonic vehicles with multi-

constraints. Firstly, the optimal control problem is transformed into the nonlinear multi-objective programming problem

with preemptive priorities by using the direct collocation method. Then, based on fuzzy satisfactory optimization and the

principle that the more important objective has higher satisfactory degree, preemptive priorities are modeled into an order

of satisfactory degrees. The two-step optimization models are designed. By adjusting the parameter, the optimal reentry

trajectory satisfying the requirements of optimization and importance of the performance indices can be generated. Finally,

the simulation result shows the effectiveness of the proposed method.

Key words: hypersonic vehicle； reentry trajectory optimization； direct collocation method； fuzzy multi-objective

optimization；satisfactory degree

0 引引引 言言言

高超声速飞行器一般是指飞行马赫数大于 5、能

在大气层中进行远程飞行的飞行器. 由于其良好的气

动性能,高超声速飞行器在军事打击及侦察等领域都

具有非常好的应用前景,并逐渐成为当前研究的热点.

轨迹优化技术是飞行器设计的关键技术之一,是保证

飞行器稳定飞行的先决条件.在再入过程中, 复杂的

环境因素可能会对飞行器产生许多负面影响,因此飞

行轨迹需要满足一定的约束条件,从而将飞行器的状

态限制在安全范围内.

传统的再入轨迹设计通常只针对单个目标进行

优化, 如最大航程或最大终端速度等[1]. 针对此类问

题,多种直接或间接的方法[2]已得到广泛应用. 如基

于 Pontryagin极小值原理的传统间接法,是将最优控

制问题转化为Hamiltonian边值问题求解来获得最优

轨迹. 然而,由于推导过程非常繁琐,而且难以对没有

物理意义的协调变量进行初值估计,导致算法不易收

敛[3]. 因此,直接法得到了广泛应用,它通过将连续的

最优控制问题参数化,从而转变为一个非线性规划问

题,再利用数学方法求解得到最优轨迹[4]. 常用的直

接法有直接打靶法[5]、伪谱法[6]和直接配点法[7-8]等.

其中: 直接打靶法将连续的控制变量离散,通过对运
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动方程进行数值积分来获得状态变量;伪谱法通过某

类全局多项式来近似状态变量和控制变量,然后用多

项式的导数逼近运动方程; 直接配点法与伪谱法类

似, 也是同时离散状态变量和控制变量, 不同点是利

用区域多项式来近似状态变量.

除常规单个性能指标外,在飞行轨迹设计中,还

往往需要满足多种性能指标要求,以尽可能实现不同

飞行任务.因此, 多目标优化成为高超声速飞行器再

入轨迹设计过程中的一个关键问题.虽然传统加权方

法简单易行[9], 但由于高超声速飞行器的特殊性, 给

权值的确定带来了较大难度.为此,雍恩米等[10]将物

理规划方法应用于滑翔式再入弹道设计, 折衷了多

个优化目标,以满足设计者的偏好;而陈刚等[11]则结

合NSGA-II遗传算法,引入快速分类、约束支配和精

英策略等技术,以得到多目标再入轨迹的Pareto最优

解, 再通过权衡比较来选择满足要求的点.这些方法

虽然能在一定程度上解决再入轨迹优化的多目标问

题,但都不能很好地反映重要性等级要求;而且,要么

模型转化过程繁琐, 模型非线性增强; 要么计算过于

复杂,迭代优化无法保证最优收敛. 因此,针对再入轨

迹多目标优化问题,在不同重要性等级的要求下, 如

何设计简单有效的优化算法,是一个亟待解决的问题.

基于上述问题, 本文首先采用实时性和鲁棒性

较强、且较为实用的直接配点法,以离散后节点处和

配点处的攻角和侧倾角为控制变量, 并结合热流密

度、动压、过载等过程约束、边值约束、状态和控制变

量约束等条件以及性能指标的重要性等级,将动态最

优控制问题转化为带优先级的静态非线性多目标规

划问题.然后,引入模糊满意度的概念,以表征对每个

性能指标优化的满意程度,并根据更重要目标具有更

高满意度的原则[12],建立基于满意度序的目标优先级

结构[13-14]. 在此基础上,建立两步式优化模型,通过调

节松弛参数Δ𝛿, 以获得能同时满足优化和重要性等

级要求的再入飞行轨迹.最后, 通过仿真结果验证了

所提出方法的有效性.

1 再再再入入入轨轨轨迹迹迹优优优化化化问问问题题题

1.1 运运运动动动方方方程程程

假设地球是一个均匀对称的球体,再入飞行器为

一个质点,忽略地球自转、公转等影响,并保持侧滑角

为零,则运动方程建立如下[15]:

𝑟̇ = 𝑣 sin 𝛾, (1)

𝜙̇ =
𝑣 cos 𝛾 sin𝜒

𝑟 cos 𝜃
, (2)

𝜃 =
𝑣 cos 𝛾 cos𝜒

𝑟
, (3)

𝑣̇ = −𝐷

𝑚
− 𝑔 sin 𝛾, (4)

𝜒̇ =
𝐿 sin𝜎

𝑚𝑣 cos 𝛾
+

𝑣

𝑟
cos 𝛾 sin𝜒 tan 𝜃, (5)

𝛾̇ =
𝐿 cos𝜎

𝑚𝑣
− 𝑔 cos 𝛾

𝑣
+

𝑣 cos 𝛾

𝑟
. (6)

其中: 𝑟, 𝜙, 𝜃, 𝑣, 𝜒, 𝛾为状态变量,分别表示地心距、纬

度、经度、速度、航向角和航迹角; 𝛼和𝜎为控制变

量,分别表示攻角和侧倾角; 𝑔 = 𝜇/𝑟2为重力加速度;

𝜇 = 1.407 653 9× 1016ft3/s2为地球引力常数; 𝑚为飞

行器质量.

升力𝐿与阻力𝐷由下式计算:

𝐿 =
1

2
𝜌𝑣2𝐶𝐿𝑆, (7)

𝐷 =
1

2
𝜌𝑣2𝐶𝐷𝑆. (8)

其中: 𝑆为飞行器参考面积, 𝜌为大气密度,这里运用

指数大气模型计算[15],即

𝜌 = 𝜌0e
−𝑘(𝑟−𝑅0). (9)

其中: 𝜌0 = 0.002 378 slug/ft3, 𝑘 = 4.201 68× 10−5/ft,

𝑅0 = 20 902 900 ft为地球平均半径.

𝐶𝐿和𝐶𝐷分别表示升力系数与阻力系数,有[15]

𝐶𝐿 = 𝐶𝐿0 + 𝐶𝐿1𝛼, (10)

𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0 + 𝐶𝐷1𝛼+ 𝐶𝐷2𝛼
2. (11)

其中: 𝐶𝐿0 = −0.207 0, 𝐶𝐿1 = 1.676, 𝐶𝐷0 = 0.078 54,

𝐶𝐷1 = −0.352 9, 𝐶𝐷2 = 2.040.

1.2 性性性能能能指指指标标标及及及重重重要要要性性性等等等级级级

1.2.1 性性性能能能指指指标标标

对于飞行器而言, 不管是应用于作战还是侦查,

总是期望能够获得更大的飞行距离或航程 (包括横向

距离和纵向距离), 这样不仅能够合理地衡量飞行器

的飞行能力, 在进行远程攻击时还非常有利于突防.

此外,还要考虑飞行器的热载. 由于再入过程中飞行

器的速度非常高, 与大气发生剧烈的摩擦,因而产生

严重的气动加热,这无疑是飞行器结构设计中的一大

难题.从轨迹的稳定性角度看, 过大的振荡会给飞行

过程的实现带来巨大困难.而较大的终端速度会使飞

行器具备更加充裕的动能,从而在执行任务的过程中

更具主动性. 综合以上各方面考虑,选取以下各指标

作为优化性能指标:

1)终端横向距离最大,即

max 𝑓1 = 𝜃(𝑡𝑓 ); (12)

2)总气动加热最小,即

min 𝑓2 =
w 𝑡𝑓

𝑡0
𝑄̇(𝑡)d𝑡; (13)

3)弹道振荡最小,即

min 𝑓3 =
w 𝑡𝑓

𝑡0
𝛾̇2(𝑡)d𝑡; (14)
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4)终端速度最大,即

max 𝑓4 = 𝑢(𝑡𝑓 ). (15)

1.2.2 重重重要要要性性性等等等级级级

显然,对于高超声速再入飞行器而言,实现更大

的打击范围和更强的打击能力是非常重要的, 这就

需要飞行器具备更大的飞行距离和终端速度. 在实

现上述要求的同时, 保证较小的气动加热和弹道振

荡同样非常重要.因此, 设置各优化目标的重要性等

级如下: 式 (12)和 (15)为第 1级, 式 (13)为第 2级, 式

(14)为第 3级.

1.3 约约约束束束条条条件件件

出于安全性和稳定性的考虑,同时受飞行器自身

结构和材料的限制,再入过程的轨迹设计必须满足一

些约束条件.这些约束条件主要包括边值约束、过程

约束和变量范围约束.

1.3.1 边边边值值值约约约束束束

边值约束即初始点及终止点约束,规定了对于整

个再入过程的起始状态和终止状态的要求.再入过程

初始状态要求为 𝑟0, 𝜙0, 𝜃0, 𝑣0, 𝜒0, 𝛾0; 终止状态要求

为 𝑟𝑓 , 𝛾𝑓 , 𝑣𝑓 .其中下标“0”和“𝑓”分别表示初始时刻

和终端时刻.

1.3.2 过过过程程程约约约束束束

1)热流密度约束.

为了防止再入飞行器的表面温度过高而导致的

热防护系统损坏,需要将热流密度限制在一定的范围

内,即

𝑄̇ = 𝑄𝑎𝑄𝑟 ⩽ 𝑄̇max, (16)

𝑄𝑎 = ℎ0 + ℎ1𝛼+ ℎ2𝛼
2 + ℎ3𝛼

3,

𝑄𝑟 = 𝐶𝜌0.5𝑣3.07. (17)

其中: 𝑄̇max为热流密度最大允许值, 𝐶 = 9.289 ×
10−9Btu⋅s2.07/ft3.57/slug0.5, ℎ0 = 1.067, ℎ1 = −1.101,

ℎ2 = 0.698 8, ℎ3 = −0.190 3.

2)动压约束.

为了保护再入飞行器的结构, 同时便于姿态控

制,需要将动压限定在一定范围以内,即

𝑞 =
1

2
𝜌𝑣2 ⩽ 𝑞max, (18)

其中 𝑞max表示最大允许动压值.

3)过载约束.

为了保证飞行过程的安全性,过载同样也要受到

如下限制:

𝑛 =

√
𝐿2 +𝐷2

𝑚𝑔
⩽ 𝑛max, (19)

其中𝑛max表示最大允许过载.

1.3.3 变变变量量量约约约束束束

要保证飞行器能及时地完成姿态变换,即执行机

构能对机动飞行作出相应反应,状态变量和控制变量

也要限制在一定范围内,具体如下:

1)状态变量约束有

𝑟min ⩽ 𝑟 ⩽ 𝑟max, 𝜃min ⩽ 𝜃 ⩽ 𝜃max,

𝜙min ⩽ 𝜙 ⩽ 𝜙max, 𝑣min ⩽ 𝑣 ⩽ 𝑣max,

𝜒min ⩽ 𝜒 ⩽ 𝜒max, 𝛾min ⩽ 𝛾 ⩽ 𝛾max; (20)

2)控制变量约束有

𝛼min ⩽ 𝛼 ⩽ 𝛼max, 𝜎min ⩽ 𝜎 ⩽ 𝜎min. (21)

2 基基基于于于模模模糊糊糊多多多目目目标标标的的的再再再入入入轨轨轨迹迹迹优优优化化化方方方法法法

2.1 直直直接接接配配配点点点法法法

直接配点法[7-8]是一种同时离散控制变量和状态

变量的直接法, 离散后所得到的点称为节点.该方法

的基本思想是: 采用Gauss-Lobatto多项式族表示节

点之间的状态变量随时间的变化关系,然后选择配点

并计算多项式在配点处的导数,继而用所得导数逼近

运动方程的右端式,从而将运动方程约束转化为一组

代数约束. 经过上述变换,轨迹优化问题便转化为一

般的非线性规划问题,其中优化变量为节点处的状态

变量、控制变量以及配点处的控制变量.

根据多项式的不同选择,直接配点法也被分为很

多类型,本文采用三阶Simpson法.

将整个时间区间 [𝑡0, 𝑡𝑓 ]分为𝑁段, 则每个子区

间为 [𝑡𝑖−1, 𝑡𝑖], 𝑖=1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑁 . 定义每段子区间长度为

ℎ𝑖 = 𝑡𝑖 − 𝑡𝑖−1,记 𝑠 = (𝑡 − 𝑡𝑖−1)/ℎ𝑖, 𝑠 ∈ [0, 1]. 记状态

变量为

𝑥 = [𝑥1, 𝑥2, 𝑥3, 𝑥4, 𝑥5, 𝑥6]
T.

其中

𝑥1 = 𝑟, 𝑥2 = 𝜙, 𝑥3 = 𝜃,

𝑥4 = 𝑣, 𝑥5 = 𝜒, 𝑥6 = 𝛾.

控制变量为

𝑢 = [𝑢1, 𝑢2], 𝑢1 = 𝛼, 𝑢2 = 𝜎.

取各子区间的两个端点为节点,则节点处的状态变量

和控制变量分别为

(𝑥𝑗,0, 𝑥𝑗,1, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑥𝑗,𝑁 ), 𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 6;
(𝑢𝑘,0, 𝑢𝑘,1, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑢𝑘,𝑁 ), 𝑘 = 1, 2.

在每个子区间上状态变量都能由Hermite多项

式表示,即

𝑥 = 𝑐0 + 𝑐1𝑠+ 𝑐2𝑠
2 + 𝑐3𝑠

3. (22)

边界条件如下:

𝑥𝑖−1 = 𝑥(0), 𝑥𝑖 = 𝑥(1),
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𝑥̇𝑖−1 =
d𝑥

d𝑠

∣∣∣
𝑠=0

, 𝑥̇𝑖 =
d𝑥

d𝑠

∣∣∣
𝑠=1

, (23)

此处下标表示节点位置.由边界条件建立方程组, 求

解 𝑐0, 𝑐1, 𝑐2和 𝑐3可得
𝑐0 = 𝑥𝑖−1,

𝑐1 = 𝑥̇𝑖−1,

𝑐2 = −3𝑥𝑖−1 − 2𝑥̇𝑖−1 + 3𝑥𝑖 − 𝑥̇𝑖,

𝑐3 = 2𝑥𝑖−1 + 𝑥̇𝑖−1 − 2𝑥𝑖 + 𝑥̇𝑖. (24)

取每个子区间的中点作为配点, 即令 𝑠 = 1/2, 将式

(24)代入 (22)可得

𝑥𝑐𝑖 =
𝑥𝑖 + 𝑥𝑖−1

2
+

ℎ𝑖(𝑑𝑖−1 − 𝑑𝑖)

8
,

𝑥̇𝑐𝑖 =
3(𝑥𝑖 − 𝑥𝑖−1)

2ℎ𝑖
− (𝑑𝑖−1 + 𝑑𝑖)

4
. (25)

其中: 下标“𝑐”表示在配点处, 𝑑为由运动方程在节点

处计算得到的状态变量导数.

为了确保式 (22)能很好地拟合状态量变化,三阶

Simpson方法要求由式 (25)和状态方程计算得到的配

点处状态量的导数相等. 对此可以利用 Simpson积分

公式在整个小区间上对状态方程积分,形成Defect向

量,即

𝑫 =𝑥𝑖−1 − 𝑥𝑖 +
ℎ𝑖

6
[𝑑(𝑥𝑖−1, 𝑢𝑖−1, 𝑡𝑖−1)+

4𝑑(𝑥𝑐𝑖, 𝑢𝑐𝑖, 𝑡𝑐𝑖) + 𝑑(𝑥𝑖, 𝑢𝑖, 𝑡𝑖)], (26)

其中 𝑑(𝑥𝑐𝑖, 𝑢𝑐𝑖, 𝑡𝑐𝑖)为在配点处的状态方程右端式. 令

𝑫 = 0,飞行器运动方程可转化为非线性等式约束.

选择节点处的状态变量、控制变量以及配点处

的控制变量作为优化变量,则轨迹优化问题转化为一

个含有多个代数约束的非线性多目标规划问题.

2.2 再再再入入入轨轨轨迹迹迹模模模糊糊糊多多多目目目标标标优优优化化化模模模型型型

由于在再入轨迹设计过程中,各优化指标具有不

可公度性,而且指标之间存在矛盾冲突性,同时,重要

性等级的要求也造成了各指标之间的不平衡, 所以,

采用常规方法往往不能得到满意的结果.因此, 本文

采用模糊优化思想,通过建立指标的隶属度函数计算

满意度值,以目标满意程度代替目标最优化[13].

由于目标的最大化也可转化为最小化的结构形

式, 第 1.2.1节中所涉及的指标都可采用如下与最小

化相对应的隶属度函数来定义模糊目标函数:

𝜇𝑓𝑖(𝑥, 𝑢) =⎧⎨⎩
1, 𝑓𝑖(𝑥, 𝑢) ⩽ 𝑓∗

𝑖 ;

1− 𝑓𝑖(𝑥, 𝑢)− 𝑓∗
𝑖

𝑓max
𝑖 − 𝑓∗

𝑖

, 𝑓∗
𝑖 ⩽ 𝑓𝑖(𝑥, 𝑢) ⩽ 𝑓max

𝑖 ;

0, 𝑓𝑖(𝑥, 𝑢) ⩾ 𝑓max
𝑖 .

(27)

其中: 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 4表示第 1.2.1节中所涉及的 4个

目标; 𝑥和𝑢同第 2.1节中所述一致,分别表示状态变

量和控制变量; 𝑓𝑖(𝑥, 𝑢)为各目标的函数形式,则 𝑓∗
𝑖 为

𝑓𝑖(𝑥, 𝑢)的期望值, 𝑓max
𝑖 为 𝑓𝑖(𝑥, 𝑢)的容许度极限值,

可利用单目标最优值辅助得到. (𝑥∗
𝑖 , 𝑢

∗
𝑖 )表示第 𝑖个目

标的最优解, 𝑓𝑖(𝑥, 𝑢)表示第 𝑖个目标,则有

𝑓max
𝑗 = max

𝑖=1,2,⋅⋅⋅ ,4
𝑓𝑗(𝑥

∗
𝑖 , 𝑢

∗
𝑖 ), 𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 4. (28)

将第 1.2.2节的重要性等级表示为优先级结构,

并结合式 (27)建立基于模糊多目标的再入轨迹优化

模型如下:

max [𝑃1(𝜇𝑓1(𝑥, 𝑢), 𝜇𝑓4(𝑥, 𝑢)),

𝑃2(𝜇𝑓2(𝑥, 𝑢)), 𝑃3(𝜇𝑓3(𝑥, 𝑢))].

s.t. 𝜇𝑓𝑖(𝑥, 𝑢) = 1− 𝑓𝑖(𝑥, 𝑢)− 𝑓∗
𝑖

𝑓max
𝑖 − 𝑓∗

𝑖

,

𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 4;
𝑄𝑎𝑄𝑟 ⩽ 𝑄̇max;

1

2
𝜌𝑣2 ⩽ 𝑞max;

√
𝐿2 +𝐷2

𝑚𝑔
⩽ 𝑛max;

𝑥 ∈ [𝑥min, 𝑥max], 𝑢 ∈ [𝑢min, 𝑢max];

𝑥(𝑡0) = 𝑥0, 𝑥(𝑡𝑓 ) = 𝑥𝑓 . (29)

其中: 𝑃𝑖(𝑖 = 1, 2, 3)为优先因子, 表示与之对应的

目标所属的优先级, 且𝑃𝑖的优先级高于𝑃𝑖+1; [𝑥min,

𝑥max]和 [𝑢min, 𝑢max]分别为状态变量和控制变量的

范围约束; 𝑥0和𝑥𝑓分别表示状态变量在初始点和终

止点的边值约束.

2.3 基基基于于于满满满意意意度度度序序序的的的优优优先先先级级级结结结构构构

经过上述处理后,基于更高优先级目标拥有更高

满意度的原则,利用隶属度的大小来表示优先级的高

低. 比如𝜇𝑓𝑠(𝑥, 𝑢) ⩽ 𝜇𝑓𝑘(𝑥, 𝑢)可描述目标 𝑓𝑘(𝑥, 𝑢)的

优先级高于 𝑓𝑠(𝑥, 𝑢),但以其作为约束条件过于严格,

很难找到初始可行解; 而且条件固定,难以保证得到

高满意度解;同时,目标间的优先级差别难以量化. 因

此,引入变量 𝛾作为优先级变量来放松严格的满意度

约束,形成松弛的优先级关系,即

𝜇𝑓𝑠(𝑥, 𝑢)− 𝜇𝑓𝑘(𝑥, 𝑢) ⩽ 𝛾,

𝑠, 𝑘 ∈ {1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 4}, 𝑠 ∕= 𝑘. (30)

当 𝛾 ⩽ 0时, 式 (30)满足优先级的要求; 当 𝛾 > 0时,

则不符合.

2.4 两两两步步步式式式满满满意意意优优优化化化算算算法法法

为了同时满足优化与优先级要求,设计如下两步

式优化模型,从而将带有优先级和模糊多目标轨迹优
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化问题分解为两个子模型, 然后按顺序分别求解[14].

第 1.3节中所述的各种约束条件的交集表示如下:

𝐺 =

⎧⎨⎩

𝑄𝑎𝑄𝑟 ⩽ 𝑄̇max,
1

2
𝜌𝑣2 ⩽ 𝑞max,√
𝐿2 +𝐷2

𝑚𝑔
⩽ 𝑛max,

𝑥 ∈ [𝑥min, 𝑥max],

𝑢 ∈ [𝑢min, 𝑢max],

𝑥(𝑡0) = 𝑥0, 𝑥(𝑡𝑓 ) = 𝑥𝑓 .

(31)

第 1步优化模型为

max 𝛼.

s.t. 𝜇𝑓𝑖(𝑥, 𝑢) ⩾ 𝛼, 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 4;
𝜇𝑓𝑖(𝑥, 𝑢) ⩽ 1, (𝑥, 𝑢) ∈ 𝐺. (32)

该模型所求得的结果𝛼∗为最大综合满意度, 表示在

无偏好的情况下,所有目标中最差目标所能达到的最

大满意度值.

以𝛼∗为已知条件, 以松弛变量Δ𝛿为调节参数,

对模型 (32)进行适当放松,定义变量 𝛾表示优先级程

度,通过使 𝛾最小来尽力满足优先级顺序.

设目标 𝑓𝑘(𝑥, 𝑢)的优先级高于 𝑓𝑠(𝑥, 𝑢),同样以𝐺

为各约束条件的交集,建立第 2步优化模型如下:

min 𝛾.

s.t. 𝜇𝑓𝑖(𝑥, 𝑢) ⩾ 𝛼∗ −Δ𝛿, 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 4;
𝜇𝑓𝑠(𝑥, 𝑢)− 𝜇𝑓𝑘(𝑥, 𝑢) ⩽ 𝛾;

𝑠, 𝑘 ∈ {1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 4}, 𝑠 ∕= 𝑘;

𝜇𝑓𝑖(𝑥, 𝑢) ⩽ 1, (𝑥, 𝑢) ∈ 𝐺. (33)

对于上述模型,采用以下步骤进行优化求解.

Step 1: 根据多目标轨迹优化问题的模糊关系,建

立相应的隶属度函数.

Step 2: 根据隶属度函数, 建立第 1步优化模型,

求解最大综合满意度𝛼∗.

Step 3: 根据优先级要求按照式 (33)建立第 2步

优化模型,设置Δ𝛿的初值为 0.

Step 4: 求解第 2步优化模型,得到变量 𝛾的值.

Step 5: 判断变量 𝛾的值,若 𝛾 > 0,则不满足所设

置的优先级要求,直接跳到Step 6;若 𝛾 ⩽ 0,则继续判

断解的满意程度.如果所得解满足飞行器的飞行任务,

则结束优化;否则,跳到Step 6.

Step 6: 增大Δ𝛿的取值, 从而进一步放松𝛼∗, 然

后返回Step 4.

3 仿仿仿真真真研研研究究究

给定飞行器的质量𝑚 = 7008 slugs, 飞行器有

效面积𝑆 = 2690 ft2. 热流密度、动压和过载的最

大允许值分别限定为 𝑄̇max = 200Btu/ft2/s, 𝑞max =

280 lb/ft2, 𝑛max = 2.5. 边值约束和变量范围约束如

表 1所示.设定整个再入飞行过程总时间为 2 010 s,取

21个离散点.

表 1 边值约束及变量范围约束

变量 初始点 终止点 最小值 最大值

𝑟/ft 𝑅0 + 260 000 𝑅0 + 80 000 𝑅0 𝑅0 + 300 000

𝜃/deg 0 −90 90

𝜙/deg 0 −89 89

𝑣/(ft/s) 25 600 ⩾2 000 1 30 000

𝜒/deg 90 −180 180

𝛾/deg −1 −5 −89 89

𝛼/deg −10 50

𝜎/deg −80 80

仿真计算在内存为 2G的普通 PC机上进行, 在

Matlab 2010a的环境下编程实现算法. 按照本文方法

建立轨迹优化模型,并求解得到不同的目标满意度以

及对应的最优轨迹,结果如表 2和图 1所示.

表 2 不同Δ𝛿值时的优化结果

Δ𝛿 𝛾 目标满意度

0.018 6 −0.012 4 (0.724 8, 0.712 4, 0.700 0, 0.724 8)

0.118 6 −0.074 5 (0.749 1, 0.674 5, 0.600 0, 0.749 1)

0.318 6 −0.203 1 (0.806 2, 0.603 1, 0.400 0, 0.806 2)

0.418 6 −0.265 8 (0.831 5, 0.565 8, 0.300 0, 0.831 6)

由表 2可以看出, 各性能指标满意度随着Δ𝛿的

增大而逐渐凸显重要性等级. 当Δ𝛿 = 0.018 6时, 各

指标满意度大约都维持在 0.7左右, 优化程度比较均

衡, 此时满意度虽然区别不大,但重要性顺序已经稍

有显现. 随着Δ𝛿的增大,性能指标中的终端横向距离

和终端速度对应的满意度同时逐渐增加,而总气动加

热及弹道振荡的满意度逐渐减小,并且维持后者的减

小速度大于前者, 这样则与第 1.2.2节中设置的重要

性等级完全吻合. 当Δ𝛿增至 0.418 6时, 终端横向距

离和终端速度的满意度均增至 0.83左右,说明对于这

两个性能指标而言已经达到较好的优化,而对应的弹

道振荡满意度却减至 0.3,没有达到充分的优化,说明

各指标之间存在强烈的冲突性.

由图 1可知,在不同Δ𝛿值的情况下,各变量都具

有基本一致的变化趋势. 由图 1(a)可知, 地心距在再

入的初期都会出现较大的振荡, 随着时间推移逐渐

平缓.图 1(b)和图 1(c)所示的纬度与经度都平滑地逐

渐增大,而图 1(c)中小图所示终端经度的情况则代表

了终端横向距离这一指标, 与表格所示变化趋势完

全吻合.图 1(d)和图 1(e)所示的速度与航向角均呈减

小趋势,图 1(f)的航迹角也都维持在一定范围内振荡,

且图 1(d)小图中所示的终端速度也反应了随着Δ𝛿增

大,终端速度这一指标的满意度逐渐增大,相应的终

端速度也在增大.图 1(g)中攻角的变化也维持在限定
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图 1 仿真结果

的范围内,再入初期攻角较大,这样可以减小气动加

热,而后期攻角减小,以获得较大的航程. 图 1(h)中的

侧倾角都在前期有较大的振动,后期逐渐变为 0. 由以

上各状态变量以及控制变量计算过程约束的变化趋

势, 经计算可知, 各过程约束都严格限制在规定范围

以内.

通过分析表 2和图 1可知,当Δ𝛿 = 0.318 6时,不

仅各性能指标之间的重要性等级恰当,而且终端横向

距离与终端速度这两个指标都得到了足够的优化,与

实际需要相符,故作为最终再入轨迹的满意优化结果.

4 结结结 论论论

本文针对包含多约束多目标的高超声速飞行器

再入轨迹的设计问题,基于模糊满意度的思想,提出

了两步式优化模型, 并结合直接配点法, 将带有重要

性等级的连续轨迹优化问题转化为静态规划问题.该

方法不仅可以避免传统多目标轨迹优化方法中的计

算过程复杂、非线性过强等弊端,而且可求得同时满

足目标优化与重要性等级要求的最优轨迹.
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