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摘　 要:针对亚轨道飞行器初期返回段不确定性导致末端落点散布范围较大、从而无法满足

ＴＡＥＭ 段窗口的问题ꎬ提出一种基于轨迹数据库的轨迹设计方案ꎮ 给出纵向质点动力学方程ꎬ
研究不确定性和约束条件对轨迹设计的要求ꎻ在充分考虑飞行器飞行能力的前提下ꎬ根据 ＳＬＶ
进入初期返回段时的状态规划速度－迎角剖面ꎬ同时分析不确定性对轨迹设计结果的影响ꎻ通
过将不确定性重新组合进行轨迹数据库设计ꎮ 综合仿真表明:采用该方法进行轨迹设计不仅

可以满足动压和过载等过程约束以及终端约束ꎬ并且对不确定性具有良好的适应能力ꎬ具备一

定的实用价值ꎮ
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０　 引言

亚轨道飞行器[１－２]( ｓｕｂｏｒｂｉｔａｌ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅꎬＳＬＶ)在

初期返回段高度、速度跨度范围大ꎬ返回过程中存在较大

的不确定性ꎬ这不仅会导致动压、过载等约束超出限制ꎬ影
响飞行安全ꎬ还会导致 ＳＬＶ 在初期返回段末端的落点散

布范围较大ꎮ 而 ＳＬＶ 进入能量管理段(ＴＡＥＭ)的窗口[３]

约束条件十分严苛ꎬ因此如何提高轨迹对不确定性的适应

能力是 ＳＬＶ 初期返回段轨迹设计亟需解决的问题ꎮ
国内外研究人员针对 ＳＬＶ 初期返回段轨迹设计做了

一定的研究工作ꎮ 文献[４]根据 ＳＬＶ 返回过程的特点ꎬ将
返回轨迹划分为初始返回段和机动转弯段ꎬ分段设计轨

迹ꎻ文献[５]对亚轨道飞行器返场技术展开研究ꎬ设计了

一种制导参数迭代算法ꎻ文献[６]给出了一种基于高斯伪

谱法的返回段轨迹设计优化方法ꎻ文献[７]设计了一种实

时算法ꎬ能够在各种终止条件下选择合适的着陆点设计轨

迹ꎬ此外ꎬ该文还参考了可重复使用运载器的一些轨迹设

计方法ꎻ文献[８]给出了一种预测校正制导中攻角剖面的

在线规划方法ꎻＬＵ Ｐ 在拟平衡滑翔假设条件下ꎬ提出了一

种将再入过程不等式约束转化为对倾侧角幅值约束的在

线轨迹生成方法[９] ꎮ 采用在线轨迹规划和预测－校正方

法设计轨迹虽然在一定程度上考虑了不确定性的影响ꎬ但
是计算较为复杂ꎬ而采用离线轨迹设计方法ꎬ虽然对不确

定性的适应性不足ꎬ但是设计简单ꎬ对设备要求较低ꎮ
综上所述ꎬ本文针对 ＳＬＶ 在返回过程中不确定性导

致末端落点散布范围较大甚至无法满足 ＴＡＥＭ 段窗口条

件的问题ꎬ设计了基于轨迹数据库的初期返回段轨迹ꎬ使
得飞行器在不确定性影响下也能满足约束条件ꎬ安全进入

ＴＡＥＭ 段窗口ꎮ

１　 问题描述

亚轨道飞行器初期返回段轨迹规划除了要考虑动压、
过载等过程约束和 ＴＡＥＭ 段窗口约束ꎬ重点要考虑气动参

数和大气密度不确定性对轨迹末端落点散布范围的影响ꎮ

１.１　 纵向质点动力学方程

飞行器的运动规律可以通过运动方程进行描述ꎬ即可

􀅰０６􀅰



􀅰机械制造􀅰 冯巍ꎬ等􀅰亚轨道飞行器初期返回段轨迹设计研究

由当前状态和输入量通过积分运算求解出下一时刻的飞

行状态ꎮ 式(１)给出了运动学方程的数学表达式ꎮ

ｘ
􀅰＝ ｆ( ｔꎬｘꎬｕ)
ｙ＝ｇ( ｔꎬｘꎬｕ){ (１)

式中:ｔ 表示时间ꎻｘ 表示状态量ꎻｕ 表示输入量ꎻｙ 表示输

出量ꎮ 且状态量 ｘ ＝ [ＶꎬγꎬＰＮꎬＨ] ＴꎬＶ、γ、ＰＮ、Ｈ 分别表示

空速、轨迹角、纵向位移和高度ꎻ输入量 ｕ ＝ [α] Ｔꎬα 表示

迎角ꎮ
为了简化 ＳＬＶ 轨迹的设计与分析ꎬ只考虑 ＳＬＶ 纵向

运动ꎬ忽略横侧向ꎬ假设重力加速度为常数ꎮ ＳＬＶ 三自由

度质点动力学方程可以描述为
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式中:ｍ 为 ＳＬＶ 的质量ꎻＶ 是速度ꎻｒ ＝ ６ ３７１ ０００ｍꎬ是地球

平均半径ꎻｇ 为重力加速度ꎻＤ、Ｌ 分别为气动阻力与升力ꎬ
具体计算公式为
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式中:Ｓ 为参考面积ꎻＣＬ、ＣＤ 和 ρ 分别为考虑存在不确定

性时的升力系数、阻力系数和大气密度ꎬ定义为

ρ＝ ｋρ􀅰ρ
－

ＣＬ ＝ ｋＣＬ􀅰Ｃ
－

Ｌ

ＣＤ ＝ ｋＣＤ􀅰Ｃ
－

Ｄ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(４)

式中:ρ
－
为标准大气密度ꎻＣ

－

Ｌ 和 Ｃ
－

Ｄ 分别为标称状态下的升

力系数和阻力系数ꎻｋρ、ｋＣＬ和 ｋＣＤ分别为大气密度、升力系

数和阻力系数不确定性系数ꎬ定义如下:
ｋρ ＝ ρ(Ｈ) (５)

ｋＣＬ∈[ｋＣＬꎬｍｉｎ
ꎬｋＣＬꎬｍａｘ

] (６)
ｋＣＤ∈[ｋＣＤꎬｍｉｎ

ꎬｋＣＤꎬｍａｘ
] (７)

１.２　 再入过程约束和终端约束

亚轨道飞行器初期返回过程中的约束条件主要是指

过程约束和终端约束ꎮ 其中ꎬ过程约束包括最大动压和最

大过载约束:
ｎｚ≤ｎｚꎬｍａｘ

ｑ
－
≤ｑ

－

ｍａｘ
{ (８)

式中:ｑ
－
和 ｎｚ 分别为动压和过载ꎻｑ

－

ｍａｘ和 ｎｚꎬｍａｘ分别为动压和

过载允许的最大值ꎮ
初期返回段终端约束是指 ＴＡＥＭ 窗口约束ꎮ 式(９)

给出了具体的约束条件ꎮ
Ｖｍｉｎ≤Ｖｆ≤Ｖｍａｘ

Ｈｍｉｎ≤Ｈｆ≤Ｈｍａｘ

Ｒｍｉｎ≤Ｒｆ≤Ｒｍａｘ

{ (９)

式中:Ｖｆ、Ｈｆ 和 Ｒｆ 分别为飞行器再入终端的速度、高度和

航程ꎻＶｍｉｎ、Ｖｍａｘ、Ｈｍｉｎ、Ｈｍａｘ、Ｒｍｉｎ和 Ｒｍａｘ分别为 ＴＡＥＭ 段窗口

初始速度、高度和航程允许的最小值和最大值ꎮ

２　 ＳＬＶ 初期返回轨迹设计

２.１　 标称轨迹设计

本文将 ＳＬＶ 初期返回段轨迹用迎角描述ꎬ将初期返

回过程分为迎角保持段和迎角过渡段ꎬ式(１０)给出了初

期返回段迎角剖面的数学表达式ꎮ

α＝
α０ꎬ ＶＴｒａｎ≤Ｖ

(αｅｎｄ－α０)
Ｖ－ＶＴｒａｎ

ＶＴＡＥＭ－ＶＴｒａｎ
ꎬ ＶＴＡＥＭ≤Ｖ≤ＶＴｒａｎ{ (１０)

式中:α０ 为初始迎角ꎻαｅｎｄ为末端迎角ꎻＶＴｒａｎ为迎角转折点

处对应的速度值ꎻＶＴＡＥＭ为进入 ＴＡＥＭ 段窗口时的速度值ꎮ
图 １ 给出了标称迎角剖面示意图ꎮ
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图 １　 标称迎角剖面示意图

由于 ＳＬＶ 进入初期返回段时的高度和速度主要由飞

行任务决定ꎬ所以迎角剖面的主要参数有初始迎角、迎角

转折点处速度值和末端迎角ꎮ 当不确定性导致轨迹末端

落点与标称情况相比出现较大偏差时ꎬ可以通过调整上述

参数改变轨迹设计结果ꎬ从而减小不确定性对轨迹的影

响ꎬ尽可能减小末端落点的散布偏差范围ꎮ

２.２　 不确定性对轨迹设计结果的影响

１)不确定性对动压和过载的影响

ＳＬＶ 在初期返回过程中存在较多的不确定性ꎬ本文主

要分析升力系数偏差、阻力系数偏差和大气密度偏差对轨

迹设计结果的影响ꎮ 式(１１)和式(１２)分别给出了动压和

过载的表达式ꎮ

ｑ
－
＝ １

２
ρＶ２ (１１)

ｎｚ ＝

１
２ ρＶ２Ｓ(ＣＬｃｏｓα＋ＣＤｓｉｎα)

ｍｇ
(１２)

由于 ＳＬＶ 是无动力返回ꎬ在返回过程中只受重力和

气动力作用ꎬ而升力系数偏差、阻力系数偏差和大气密度

偏差直接影响到飞行器动压和过载的大小ꎬ且升力系数、
阻力系数和大气密度越大ꎬ动压和过载越大ꎬ严重时甚至

会导致动压和过载超限ꎬ从而影响飞行安全ꎮ
２)不确定性对末端高度和航程的影响

由式(２)得:

Ｈ
􀅰􀅰＝ Ｌｃｏｓγ－Ｄｓｉｎγ

ｍ
－ｇ＋ Ｖ２

Ｈ＋ｒ
ｃｏｓ２γ (１３)
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Ｐ
􀅰􀅰

Ｎ ＝ －Ｌｓｉｎγ＋Ｄｃｏｓγ
ｍ

－ Ｖ２

２(Ｈ＋ｒ)
ｓｉｎ２γ (１４)

由式(１３)－式(１４)可知ꎬ当升力增大时ꎬ飞行器在垂

向的加速度减小ꎬ下沉率减小ꎬ末端高度增加ꎬ同时在水平

方向的加速度增大ꎬ航程增加ꎻ反之ꎬ升力减小时ꎬ末端高

度降低ꎬ航程减少ꎮ 当阻力增大时ꎬ飞行器在垂向的加速

度增大ꎬ下沉率增加ꎬ末端高度降低ꎬ同时在水平方向的加

速度减小ꎬ航程减少ꎻ反之ꎬ末端高度增加ꎬ航程增加ꎮ

２.３　 轨迹设计方案

轨迹设计首先对不确定性进行分类ꎬ在分类的时候尽

可能地对不确定性组合情况进行简化ꎬ然后按照重新组合

的不确定性分别设计单一维度内满足不确定性范围的轨

迹ꎬ最后对全部轨迹进行编码ꎬ形成 ｎ 维轨迹数据库ꎮ
图 ２ 给出了轨迹设计方案框图ꎮ
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图 ２　 轨迹设计方案框图

２.４　 轨迹数据库设计

轨迹数据库设计方案中最关键的是如何确定轨迹条

数ꎮ 由于单条轨迹对不确定性的适应能力是有限的ꎬ所以

进行多轨迹设计时需要保证在给定的不确定性范围内ꎬ无
论是何种不确定性情况都可以找到一条满足条件的轨迹ꎮ
本小节给出了轨迹数据库的设计方案ꎮ

由式(３)和式(４)可知ꎬ升力系数、阻力系数和大气密

度偏差可以组合为升力偏差和阻力偏差ꎬ即在进行轨迹数

据库设计时只需考虑升力偏差和阻力偏差对轨迹设计结

果的影响ꎮ 定义 ｋＬ 和 ｋＤ 分别为升力偏差系数和阻力偏

差系数ꎬ则:
ｋＬ ＝ ｋρ􀅰ｋＣＬ (１５)
ｋＤ ＝ ｋρ􀅰ｋＣＤ (１６)

由式(５)－式(７)可知ꎬｋＬ 和 ｋＤ 的取值范围分别为:
ｋＬ∈[ｋρ􀅰ｋＣＬꎬｍｉｎ

ꎬｋρ􀅰ｋＣＬꎬｍａｘ
] (１７)

ｋＤ∈[ｋρ􀅰ｋＣＤꎬｍｉｎ
ꎬｋρ􀅰ｋＣＤꎬｍａｘ

] (１８)
则式(３)中升力和阻力的计算公式可以替换为

Ｄ＝ ｋＤ􀅰
１
２ ρ－Ｖ２􀅰Ｓ􀅰Ｃ－ Ｄ

Ｌ＝ ｋＬ􀅰
１
２ ρ－Ｖ２􀅰Ｓ􀅰Ｃ－ Ｌ

ì

î

í

ï
ï

ïï

(１９)

由式(１７)可知ꎬ在给定的升力偏差范围内共取 Ｍ 个

点ꎬ令 ｉ∈[１ꎬＭ]ꎬ且 ｉ 为正整数ꎬ则
ｋｉ∈[ｋρ􀅰ｋＣＬꎬｍｉｎ

ꎬｋρ􀅰ｋＣＬꎬｍａｘ
] (２０)

图 ３ 给出了末端高度和航程窗口示意图ꎬ图中符合末

端窗口条件的点构成了一个集合ꎬ记该集合为 Ｓꎮ 在点 ｉ
处设计一条轨迹ꎬ定义轨迹末端点处的高度和航程分别为

Ｈｉ 和 Ｒｉꎬ则

(ＨｉꎬＲｉ)∈Ｓ (２１)
当升力偏差发生变化时ꎬ令:

ｋｉ＋ ＝ ｋｉ＋Δｉ (２２)
ｋｉ－ ＝ ｋｉ－Δｉ (２３)

定义式(２２)和式(２３)两种情况下轨迹末端高度和航

程分别为 Ｈｉ＋、Ｒｉ＋和 Ｈｉ－、Ｒｉ－ꎬ若:
(Ｈｉ＋ꎬＲｉ＋)∈Ｓ (２４)
(Ｈｉ－ꎬＲｉ－)∈Ｓ (２５)

则说明该轨迹能够适应[ ｋｉ －Δｉꎬｋｉ ＋Δｉ]范围内的升力偏

差ꎮ 即在区间[１ꎬＭ]中任取一点 ｉꎬ在该点处设计的轨迹

均能适应区间[ｋｉ －Δｉꎬｋｉ ＋Δｉ]内的升力偏差情况ꎬ且全部

Ｍ 个点处轨迹适应的升力偏差区间满足下述条件:
[ｋ１－Δ１ꎬｋ１＋Δ１]∪􀆺∪[ｋＭ－ΔＭꎬｋＭ＋ΔＭ] ＝

[ｋρ􀅰ｋＣＬꎬｍｉｎ
ꎬｋρ􀅰ｋＣＬꎬｍａｘ

] (２６)
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图 ３　 末端高度和航程窗口示意图

因此ꎬ在升力偏差范围内ꎬ共需设计 Ｍ 条轨迹ꎬ使得

当升力偏差区间为[ｋρ􀅰ｋＣＬꎬｍｉｎ
ꎬｋρ􀅰ｋＣＬꎬｍａｘ

]时ꎬ总能找到

满足窗口条件的轨迹ꎮ
同理ꎬ在式(１８)给定的阻力偏差范围内共取 Ｎ 个点ꎬ

令 ｊ∈[１ꎬＮ]ꎬ且 ｊ 为正整数ꎬ则
ｋ ｊ∈[ｋρ􀅰ｋＣＤꎬｍｉｎ

ꎬｋρ􀅰ｋＣＤꎬｍａｘ
] (２７)

在区间[１ꎬＮ]中任取一点 ｊꎬ在该点处设计的轨迹均

能适应区间[ｋ ｊ －Δｊꎬｋ ｊ ＋Δｊ]内的阻力偏差情况ꎬ且全部 Ｎ
个点处轨迹适应的阻力偏差区间满足下述条件:

[ｋ１－Δ１ꎬｋ１＋Δ１]∪􀆺∪[ｋＮ－ΔＮꎬｋＮ＋ΔＮ] ＝
[ｋρ􀅰ｋＣＤꎬｍｉｎ

ꎬｋρ􀅰ｋＣＤꎬｍａｘ
] (２８)

因此ꎬ在阻力偏差范围内ꎬ共需设计 Ｎ 条轨迹ꎬ使得

当阻力偏差区间为[ ｋρ􀅰ｋＣＤꎬｍｉｎ
ꎬｋρ􀅰ｋＣＤꎬｍａｘ

]时ꎬ总能找到

满足窗口条件的轨迹ꎮ
综上所述ꎬ在给定的升力和阻力偏差范围内ꎬ轨迹数

据库共需设计 Ｍ􀅰Ｎ 条轨迹ꎮ 由于轨迹数据库中的轨迹

数量较多ꎬ且适应的不确定性范围各不相同ꎬ为了便于实

际的应用ꎬ需要对轨迹进行编号ꎮ 由前文分析可知ꎬ将点 ｉ
和 ｊ 处对应的组合偏差下的轨迹用 ｋＬｉｋＤｊ表示ꎮ

图 ４ 给出了基于轨迹数据库的迎角剖面示意图ꎬ其
中ꎬ剖面 １ 表示末端点高度低于标称高度时的调整情况ꎬ
剖面 ２ 表示标称迎角剖面ꎬ剖面 ３ 表示末端点高度高于标

称高度时的调整情况ꎮ
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图 ４　 基于轨迹数据库的迎角剖面示意图
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３　 综合仿真验证
图 ５ 给出了综合仿真曲线ꎬ图中ꎬ动压、过载均满足约

束ꎬ且基于标称轨迹下末端落点高度散布范围为 ２４.４８ ｋｍ~
３０.８２ ｋｍꎬ基 于 轨 迹 数 据 库 下 末 端 落 点 散 布 范 围 为

２６.６ ｋｍ~２８.５ ｋｍꎮ 表 １ 给出了不确定性偏差的范围ꎮ 因

此采用基于轨迹数据库的轨迹设计方案明显减小了高度

散布误差ꎬ大大提高了轨迹对不确定性的适应能力ꎮ
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图 ５　 综合仿真曲线

表 １　 不确定性偏差范围

不确定性类型 不确定性范围

升力系数偏差 －２０％~２０％

阻力系数偏差 －２０％~２０％

大气密度偏差 由高度插值决定

４　 结语

亚轨道飞行器由于飞行任务的不同ꎬ在进入返回段的

窗口时高度、速度跨度大ꎬ返回过程中存在较大的不确定

性干扰ꎮ 本文针对初期返回段的不确定性提出了一种基

于轨迹数据库的轨迹设计方案ꎬ根据当前的不确定性情况

选择最合适的轨迹ꎬ以保证飞行器在满足动压、过载和

ＴＡＥＭ 段窗口约束的条件下安全返回着陆场ꎬ最后通过综

合仿真验证了该方案具有一定的实用性和鲁棒性ꎮ
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