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摘 要:运载火箭弹道设计对初值的选取敏感,需要设计人员具备相应经验,新构型或新任务

下迭代设计易发散,设计过程依靠人员手动调整,效率较低。应用权衡空间探索及全局优化思

想,给出了多约束弹道设计初值确定方法,并在此基础上重新建立了弹道设计流程,自动完成

初值选取及精确设计,降低了设计过程对人员经验的依赖性,提升了弹道设计方法的智能化程

度,提高了论证及设计效率。
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Abstract:Trajectorydesignoflaunchvehicleissensitivetotheselectionofinitialvalues,requiring
designerstohavecorrespondingexperience.Iterativedesignundernewconfigurationsortasksis
easytodiverge.Thedesignprocessreliesondesignertoadjustmanuallyandislessefficient.By
applyingtrade-spaceexplorationandglobaloptimizationideas,amethodfordeterminingtheinitial
valuesofmulti-constrainedtrajectorydesignisproposed,andonthisbasis,theengineeringtrajec-
torydesignprocessisrebuilt.Theinitialvaluesselectionandaccuratedesignareautomatically
completed,reducingthedependenceofthedesignprocessondesignerexperience,andimproving
theintelligentlevelandefficiencyofdemonstrationanddesign.
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0 引言

智慧火箭研制的目标是实现设计和试验效率

的提升,具体表现为:1周完成总体构型优化、1
个月完成总体方案设计且一次成功率100%[1]。而

在火箭总体设计中,弹道设计起着极其重要的作

用,火箭总体方案、设计参数、运载性能与飞行

方案都是根据弹道设计的结果而确定的[2]。运载火

箭弹道设计是一种典型的非线性规划问题[3],设计

过程除了要符合火箭自身构型特点和有效载荷入

轨要求外,还要满足发射场、落区、飞行安全、
地面跟踪测量与控制等约束条件。算法对初值的

设置较为敏感,常出现运算发散的情况[4],特别是
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在发射任务类型变化时,现有工程设计方法还较

为依赖人员的自身经验,需要进行部分手动调整

和优化。
本文从解决上述问题出发,对不同初值给定

方法[5-8]进行了大量仿真研究。最终通过引入多属

性权衡空间探索及全局优化思想,结合弹道设计

需求建立了权衡空间中方案的评价指标,给出了

初值搜索方法并据此重塑了工程弹道设计流程。
同时,以较为复杂的三级半且末级两次启动的液

体运载火箭为对象进行了仿真验证。

1 弹道设计模型

1.1 弹道计算

弹道计算采用旋转椭球地球模型,考虑摄动

项影响,所用动力学模型和飞行程序设计方法参

见文献 [9]。
工程弹道计算中使用 “弹道级”的概念以提

升设计配置的通用性和适用范围,每一个飞行段

即为一个弹道级,包括结构级 (含质量特性、加

注诸元、动力参数等)、导引、关机、控制、气

动、飞行程序、分离和通用属性等对象。每个弹

道级按图1所示流程进行计算并积分,全部弹道级

积分完成即完成了一条弹道的计算。

1.2 迭代设计

弹道迭代设计的思路为通过对控制矢量X =
[x1,x2,…,xn]的摄动来计算对入轨参数,即

目标矢量Y=[y1,y2,…,yn]的影响,通过Y与

入轨要求的偏差解算X 的增量,直至偏差符合精

度要求[3,10]。针对半长轴、近地点高度、远地点高

度、入轨点矢径等长度目标变量,通常精度要求

取1×10-1m;针对轨道倾角、近地点幅角、升交

点经度、弹道倾角、分离时刻攻角等角度目标变

量,通常精度要求取1×10-4°。

图1 弹道级计算流程

Fig.1 Calculationprocessoftrajectorystage
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数学模型为构建雅克比矩阵
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设计流程如图2所示。

图2 弹道迭代设计流程

Fig.2 Designprocessoftrajectory

针对低轨圆轨道,Y 的各分量一般选取半长轴

a、入轨点地心矢径r、入轨点速度v、入轨点弹道

倾角θ 等;针对高轨地球同步转移轨道,Y 的各分

量一般选取近地点高度hp、远地点高度ha、近地

点幅角ω、轨道倾角i等。而X 的各分量一般在考

虑火箭构型特点、设计约束及对Y 敏感度的基础

上,选取射向A0、不同弹道级的俯仰程序角φi、
偏航程序角ψi、关机时间ti 等参数。

X 和Y 的选取和对应关系,以及其对设计收敛

性的影响,也体现出了任务类型变化对火箭弹道

设计过程的影响,以及人为经验在设计过程中起

到的作用。

2 初值确定方法

2.1 问题描述

如图2所示,弹道设计流程最初要选定控制矢

量X 的分量并给定初值,参数选择适当则算法收

敛,得到满足入轨精度要求的弹道设计结果。该

算法及流程的优点在于可快速得到精确解,缺点

在于对初值敏感,若初值距真值较远、不在收敛

域内,则计算发散。因此,面向试样或应用飞行

阶段的运载火箭转换常规任务类型、承接特殊轨

道任务等工程实际场景,或开展新型运载火箭构

型论证时,往往无法通过直接将目标矢量Y 更改至

有效载荷入轨要求的方式自动得到设计结果,而

需要人为手动调整,结合设计人员的经验对初值

进行探索直至其进入收敛域内。方法的自动化、
智能化程度低,设计效率有待提升。

2.2 方法与流程

结合权衡空间探索与全局优化的思想确定弹

道设计的初值。
根据多属性权衡空间探索方法[11],控制矢量

X 的不同取值可达到不同的效用和成本。这就构

成了一个权衡空间,代表了决策者所有的设计选

择,空间中每个点都是一个备选方案,探索权衡

空间就是对备选方案进行权衡评估寻找最优解[12]。
为兼顾局部收敛及全局搜索能力,采用改进粒子

群算法 (PSO算法)[13]对权衡空间进行全域搜索。
即将每个控制矢量Xi(i=1,2,…,m)抽象为没

有质量和体积的微粒,并延伸到n 维空间,粒子

Xi 在n 维空间里的位置表示为一个矢量[xi,1,

xi,2,…,xi,n], 每个粒子还有一个速度矢量

[vi,1,vi,2,…,vi,n]决定了它们的搜索方向和

距离。所有粒子都有一个由被优化函数决定的评

价指标值f, 粒子知道自身到目前为止发现的最

好位置 (pbest)和现在的位置,即自身经验;也知

道整体粒子群体发现的最好位置 (gbest),即同伴

经验。粒子通过自身经验和同伴经验来决定下一
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步的搜索运动,以达到全局探索和局部开采的

平衡。
取评价指标

f=∑
n

j=1
ξj

yj -y*
j

y*
j

æ

è
ç

ö

ø
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2

(3)

式中,y*
j 为有效载荷入轨要求Y* 的分量,ξj 为各

入轨参数的权重调节系数。
权衡空间搜索的步骤如下:

1)随机生成权衡空间中m 个控制矢量Xi 的

位置和速度;

2)将当前每个Xi 的位置和评价值fi 存在Xi

的pbest中,将所有pbest中fi 最小的Xi 的位置和评

价值存在gbest中;

3)用式 (4)更新每个Xi 的速度和位置;

vi,j(t+1)=wvi,j(t)+c1r1[pi,j -xi,j(t)]+
c2r2[pg,j -xi,j(t)]

xi,j(t+1)=xi,j(t)+vi,j(t+1),j=1,2,…,n
(4)

式中,t=1,2,…,k,k为预先设置的迭代轮次

数;w 为惯性权重,决定了对Xi 当前速度的继承

度,为兼顾全局与局部搜索能力,本文采用线性

递减权重ωw=wmax-
t×(wmax-wmin)

k
;c1 和c2

为学习因子,通常取值在0~4之间;r1 和r2 为0
~1均布的随机数;pi,j 为pbest中存储的各位置分

量,gi,j 为gbest中存储的各位置分量;

4)将每个Xi 的评价值fi 与其经历过的最小

值比较, 若较小则更新其pbest, 比较当前所有

pbest和gbest,若较小则更新gbest;

5)若满足停止条件 (迭代轮次达到k, 或

gbest中的f 值小于等于预设的截至条件f*), 则

输出结果,否则返回3)步。
将初值确定方法嵌入设计流程,重塑的工程

弹道设计流程见图3。可以看出,初值确定方法与

现行成熟的工程设计算法有机衔接 (利用现有流

程中的弹道计算进行评价值计算,得到收敛域内

的初值后交还给迭代设计),程序复杂度低,使得

该方法完全符合工程实际应用需要。

3 仿真计算效果

3.1 仿真条件

以较为复杂的三级半、末级两次启动、常规

发射任务为高轨 GTO载荷的液体运载火箭为对

图3 增加初值计算后的弹道设计流程

Fig.3 Designprocessoftrajectorywithinitial

valuescalculation

象,完成新低轨任务弹道设计,在满足各项约束

的同时,终端入轨条件如表1所示。

表1 终端条件

Tab.1 Terminalconditions

hp/m ha/m w/ (°) i/ (°)

常规任务 200000 35991000 179.3 28.5

新任务 500000 560000 178.0 27.5

精度要求 0.1 0.1 0.0001 0.0001

采用分解策略[4]对三级半运载火箭进行弹道设

计,求解策略及控制 矢 量、目 标 矢 量 的 选 取 见

表2。

3.2 仿真结果分析

火箭常规GTO任务控制矢量X 的设计结果为

[-15.1241°,-85.4520°,2.4346°,177.0440s],
以此作为初值,应用工程现行设计流程 (图2)的

收敛性如图4所示。可以看出,目标变量在迭代约

10轮以后开始发散。
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表2 求解策略

Tab.2 Solutionstrategy

目标及约束 设计变量 X Y

一级最大攻角αm

助推器落区

助推关机时间tk0

助推俯仰程序角φcx0
— —

一二级分离攻角α1
一级落区

一级关机时间tk1

一级单独工作段俯仰程序角φcx1
— —

有效载荷热流限制

整流罩落区

二级落区

抛整流罩时间tz

二级关机时间tk2

二级俯仰程序角φcx2

— —

停泊轨道近地点高度 三级一次关机时间tk3 — —

近地点高度hp 三级一次俯仰程序角φcx3 x1 y1

近地点幅角ω
滑行段时间tk4 —

三级二次俯仰程序角φcx5 x2
y2

轨道倾角i
射向A0 —

滑行段偏航程序角ψcx4 x3
y3

远地点高度ha 三级二次关机时间tk5 x4 y4

有效载荷入轨姿态

调姿段俯仰/偏航/
滚动程序角

φcx7,ψcx7,γcx7

— —

图4 工程现行设计流程的收敛性曲线

Fig.4 Convergencecurveusingoriginaldesignprocess

应用2.2节权衡空间搜索方法进行初值计算,
取粒子数m=30,迭代轮次k=500,评价值截止

条件f* ≤1×10-8,权重调节系数ξj 均取1,惯

性权重w 的计算中wmax=0.9和wmin=0.4,学习

因子c1 和c2 均取1.5。
经仿真计算,得到评价值f 的变化曲线如图5

所示。最小值fmin=1×10-6,对应gbest中控制矢

量X 的位置为 [19.6971°,-97.7193°,25.9830°,

44.9967s],以此为初值进行弹道迭代设计的收敛

性如图6所示。由图6可以看出,迭代约30轮左右

收敛,目 标 矢 量Y 最 终 收 敛 至 [500.0000km,

178.0000°,27.5000°,560.0000km],满足终端条

件精 度 要 求,X 的 最 终 设 计 结 果 (真 初 值)为

[19.6754°,-97.8143°,25.7194°,44.8941s]。
由图7可以看出,X 逐步接近真初值的收敛过程。

图5 评价值f曲线

Fig.5 Curveofevaluationvalue

图6 新流程下的目标矢量收敛性曲线

Fig.6 Convergencecurveoftargetvector

usingnewdesignprocess

图7 新流程下的控制矢量收敛性曲线

Fig.7 Convergencecurveofcontrolvector

usingnewdesignprocess

4 结论

本文着重解决多约束运载火箭弹道设计的初
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值敏感问题。在梳理了当前工程弹道计算及迭代

设计详细流程的基础上,将多属性权衡空间探索

和全局优化思想有机结合,提出了弹道设计初值

确定方法,并重塑了弹 道 设 计 流 程。仿 真 结 果

表明:

1)按新流程设计的弹道满足全部过程约束条

件及最终入轨精度要求。

2)针对不同终端约束条件,可在不改变控制

和目标变量选取,且不改变设计初值的情况下,
自动收敛得到设计结果。

3)方法解决了初值敏感性问题,具有快速、
全局的特点,并与现行成熟的工程设计算法有机

衔接,复杂度低,符合工程实际应用需要。
应注意的是,在火箭应用发射常规任务弹道

设计时,依然是传统设计方法计算效率更高,本

文给出的方法及流程主要面向新构型、新任务类

型下的设计工作。同时,方法针对如评价值f 的

截至条件等参数的取值,目前尚未形成统一的标

准,要结合具体的任务问题来设置,因此,还需

继续深入探索,不断提高方法的计算效率。
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