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面向火箭子级精确回收的翼伞最优
航迹规划算法研究

邢小军， 韩逸尘， 樊国政， 陈梦萍， 李丰浩

（西北工业大学 自动化学院， 陕西 西安　 ７１００７２）

摘　 要：翼伞是实现运载火箭子级精确回收的一种新的重要手段，针对翼伞在火箭子级回收中易受风

场影响、落点误差大的问题，提出了一种基于天牛群算法的翼伞最优航迹规划算法。 根据翼伞和某型

火箭一子级组合体的动力学和运动学方程建立六自由度模型，并分析火箭一子级归航过程中不同转

弯下偏量对前向速度、垂直速度及翼伞航迹规划的影响。 在此基础上，将翼伞一子级组合体盘旋削高

段的盘旋圈数、盘旋半径和方位角作为寻优参数，应用天牛群算法对组合体进行最优航迹规划，将平

均风的影响转换为目标点的飘移，最终获得一条综合考虑能量以及落点精确度的归航航迹。 仿真结

果表明，所提出的基于天牛群算法的火箭一子级翼伞回收分段最优航迹规划算法收敛速度快，航迹落

点精度高。
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　 　 当前，运载火箭子级的无损精确回收及可重复

使用已经成为国际航天领域的研究热点。 运载火箭

子级回收的方式主要分为带翼飞回、垂直反推以及

伞降回收 ３ 种。 其中伞降回收方式主要有降落伞回

收和翼伞回收 ２ 种［１］。 相比于降落伞，翼伞具有出

色的滑翔性以及可操纵性，是实现火箭子级回收的

重要手段。 这其中如何规划合理的翼伞回收航迹以

实现子级的落点准确对保障地面人员的生命、财产

安全及航天器的安全回收尤为重要。
基于翼伞进行火箭一子级回收主要采用径向归

航、锥形归航和非比例控制等归航方式［２⁃３］，但这些

归航方式存在如下问题：①翼伞操纵比较频繁，难以

实现逆风着陆；②接近目标点时容易造成翼伞频繁

控制，消耗能量过多；③实现复杂，且归航精度较低。
当前，分段归航策略成为翼伞航迹设计的主要方

式［４］。 国内外学者对分段归航做了很多研究，如文

献［５⁃６］将最优控制与分段归航相结合，并且进行了

仿真验证。 文献［７⁃８］研究了翼伞的最优控制归航

方案，在分段归航的基础上考虑了地形威胁和风场

的影响，将航迹寻优问题转换成参数寻优问题，应用

粒子群算法实现了最优航迹规划等。
但上述研究未考虑翼伞不同转弯下偏量对火箭

子级速度的影响，且未将分段归航的盘旋削高圈数

作为规划目标，易导致翼伞控制机构能量过度消耗。
此外，粒子群算法计算耗时、迭代缓慢会降低航迹规

划效率。 为此，本文针对某固体运载火箭一子级翼

伞回收，主要研究翼伞不同转弯下偏量对一子级速

度及航迹的影响，并提出一种基于天牛群算法的低

能耗、高效率的翼伞一子级航迹规划算法。

１　 火箭一子级翼伞组合体建模

在翼伞航迹规划中可将翼伞和火箭一子级组合

体视为刚体，为更方便地分析翼伞运动对一子级及

组合体姿态和航迹的影响，本节首先根据火箭一子

级和翼伞的动力学和运动学方程建立组合体的六自
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由度模型，并分析翼伞在不同转弯半径下对组合体

速度的影响。
１．１　 假设条件

为简化分析，对翼伞建模做如下理想化假设：
１） 翼伞完全打开充满气后，展开形状为固定的

对称形（除去存在下拉量的情况）；
２） 伞衣质心与压心重合，位置在弦上距前缘

１ ／ ４。
１．２　 运动学和动力学方程

表 １ 列出了某型火箭一子级翼伞组合体的主要

气动系数，其他参数请参考文献［９］中的具体数据。

表 １　 火箭一子级翼伞组合体气动系数

ＣＬ０ ＣＬα ＣＬδα ＣＤ０ ＣＤα ＣＤδα

０．４５７ ９ ０．０３４ ４ ０．３２８ １ ０．０６９ ４ ０．０００ ６ ０．１２７ ５

翼伞一子级组合体运动学方程为
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式中： ［ｘ，ｙ，ｚ］ 表示大地坐标系内火箭一子级翼伞

组合体的位置坐标；［ｕ，ｖ，ｗ］ 分别为机体坐标系三

轴方向上速度分量；Ｂｄ
ｐ 表示为机体坐标系到大地坐

标系的转换矩阵，其表达式为
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式中， φ，θ，ψ 分别表示组合体的滚转角、俯仰角和

偏航角。
翼伞一子级组合体的动力学方程为
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式中： ＦＡ 为气动力在组合体三轴上的分量；ＦＷ 为重

力在机体坐标系上的分量；［ｐ，ｑ，ｒ］ 为机体坐标系

中组合体的角速度；ｍｐ 为翼伞的质量；ｍｂ 为一子级

的质量。
火箭一子级翼伞组合体的角运动方程为
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式中： ［ ｐ̇，ｑ̇，ｒ̇］ 为机体坐标系中组合体角速度的变

化率；ＩＴ 为组合体相对于刚体质心的转动惯量矩阵；
ＭＡ 为组合体总的气动力矩。

火箭一子级翼伞组合体的欧拉角变化率与机体

坐标系的 ３ 个角速度分量之间的关系式可以写为
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２　 基于天牛群算法分段最优航迹规划

火箭一子级翼伞组合体的航迹反映了组合体质

点的运动轨迹，航迹规划采用分阶段设计方式，可体

现出火箭一子级翼伞组合体的位置及航向角变化。
因此，本文首先通过火箭一子级翼伞组合体六自由

度模型分析翼伞不同转弯下偏量对组合体速度及航

迹的影响，并在航迹规划中予以考虑。 此外，为降低

翼伞航迹规划的复杂度，进一步将六自由度模型简

化为质点模型。
２．１　 质点模型

在风场方向水平、大小已知的情况下，取大地坐

标系，水平风向为 ｘ 轴方向，按照右手准则确定 ｙ 轴

方向，ｚ 轴为垂直于地面向上，则火箭一子级翼伞组

合体的模型可以简化为

ｘ̇ ＝ ｖｌ·ｃｏｓψ ＋ ｖｗｉｎｄ，ｘ
ｙ̇ ＝ ｖｌ·ｓｉｎψ ＋ ｖｗｉｎｄ，ｙ
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式中： ｖｌ 表示火箭一子级翼伞组合体的水平飞行速

度；ｖｚ 表示火箭一子级翼伞组合体的垂直下降速度；
ｖｗｉｎｄ，ｘ 表示水平风速在 ｘ轴的投影；ｖｗｉｎｄ，ｙ 表示为水平

风速在 ｙ 轴的投影；ψ，ψ̇ 分别为火箭一子级翼伞组

合体的转弯角度、转弯角速度；δ ａ 表示火箭一子级

３６
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翼伞组合体转弯下偏量，它可改变火箭一子级翼伞

组合体的滚转角，根据受力平衡及几何运动关系可

以得出滚转角与火箭一子级翼伞组合体的转弯角速

度正相关，滚转角和转弯下偏量存在一一对应关

系［７］，因此定义火箭一子级翼伞组合体转弯下偏量

数值上等于转弯角速度。
２．２　 航迹分阶段设计

基于分段归航方案［１０］，航迹分为飞行段、盘旋

削高段和雀降段［１１］，图 １ 为分段归航航迹示意图。

图 １　 分段归航航迹示意图

其中 ＢＣ段为飞行段， ＤＥ段为盘旋削高段， ＦＧ
段为雀降段，ＡＢ、ＣＤ、ＥＦ 段为圆弧过渡段，β １，β ２ 分

别表示圆弧过渡段弧度；β ３ 表示盘旋阶段的圆弧段

弧度；β ４ 为盘旋削高段和雀降段之间的过渡段弧

度，是盘旋削高段末尾速度方向和逆风方向的夹角，
可通过调整 β ４ 确保雀降段能够逆风着陆。 显然，根
据图 １ 可以很容易得出各段航迹的几何关系。

本文翼伞航迹规划的目标是确定盘旋削高段和

雀降段切入点的最优坐标，以保证组合体在雀降段

能够逆风着陆于目标点，同时能量消耗尽可能低。
由于不同的盘旋半径对应不同的前向速度和垂直速

度，盘旋阶段的盘旋半径表达式为

Ｒｅｐ ＝
ｖｌ
δａ

＝
ｖｌ
ψ̇

（７）

式中， ｖｌ 是关于 ψ̇的方程式。 根据上述分析，设置航

迹规划算法寻优的 ３ 个未知量分别为盘旋阶段的转

弯下偏量 ψ̇、盘旋阶段切入点相对于落点的方位角

θ ｅｐ 以及盘旋阶段的整圆周圈数 ｋ。
再以能量消耗最小以及落点偏差最小为优化目

标，首先构造如（８）式所示的函数

Ｆ１ ＝
Ｒｍｉｎ（β１ ＋ β２ ＋ β４）

ｆｍｉｎ

＋
Ｒｅｐβ３ ＋ ２ｋπ·Ｒｅｐ

ｆ
＋

　 ＤＢＣ

ｆ０
＋

（Ｒｅｐ － ２Ｒｍｉｎ） Ｒｅｐ

ｆ０
－ ｚ０

Ｆ２ ＝ ∫ｔ ｆ
ｔ０
δ２
ａｄｔ
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式中： ｆ０ 为组合体稳定滑翔状态下的滑翔比；ｆｍｉｎ 为

组合体最小转弯半径时的滑翔比；ｆ为组合体盘旋削

高阶段时的滑翔比；２ｋπ·Ｒｅｐ 为盘旋阶段过程中盘

旋段整圆周的水平距离；ｚ０ 为翼伞开始工作时一子

级高度。 Ｆ１ 为组合体着陆时的偏差，即设计的一子

级航迹的垂直海拔高度与不同阶段下各水平飞行距

离通过滑翔比转化成的高度总和之差的绝对值。
ＤＢＣ 为 ＢＣ 段的直线长度。

取最终目标函数为

Ｆ ＝ ｍｉｎ｛ｋ１Ｆ１ ＋ ｋ２Ｆ２｝ （９）
　 　 本节中设定 Ｆ１ 的权重系数为 ０．８，Ｆ２ 的权重系

数为 ０．２。
２．３　 天牛群算法

本文采用天牛群算法［１２⁃１３］对（９）式所示的目标

函数进行优化。
设有 Ｎ 只天牛，分别表示为 ｌ ＝ （ ｌ１，ｌ２，…，ｌＮ），

每只天牛的位置可以定义为 ｌｉ ＝ （Ｒｅｐｉ，θ ｅｐｉ，ｋｉ） Ｔ，也
表示一个可能的函数最优解；将其带入到设定的目

标函数中，得出每个天牛位置的适应度值；完成该位

置计算后，天牛的位置会发生变化，用 ｖｉ ＝ （ｖｉ１，ｖｉ２，
ｖｉ３） Ｔ 表示天牛位置变化时的速度，速度更新表达

式为

ｖｎ＋１ｉｓ ＝ ω·ｖｎｉｓ ＋ ｃ１·ｒ１·（ｐｎ
ｂｅｓｔｉｓ

－ ｌｎｉｓ） ＋

　 ｃ２·ｒ２·（ｇｎ
ｂｅｓｔｓ

－ ｌｎｇｓ） （１０）
式中： ｒ１ 和 ｒ２ 为［０，１］ 之间均匀分布的随机数；ｓ ＝
１，２，３；ｉ ＝ １，２，．．Ｎ；ｐｂｅｓｔｉ

＝ （ｐｂｅｓｔｉ１，ｐｂｅｓｔｉ２，ｐｂｅｓｔｉ３）
Ｔ 为当

前个体的最优值，并且将所有个体的最优解中的最

小值作为全局最优解 ｇｂｅｓｔ ＝ （ｇｂｅｓｔ１，ｇｂｅｓｔ２，ｇｂｅｓｔ３）
Ｔ；ｎ表

示当前正在进行的迭代次数，学习因子 ｃ１，ｃ２ 为常

数，惯性权重系数 ω 随过程变化，变化规律为

ｗ ＝ ｗｍａｘ － （ｗｍａｘ － ｗｍｉｎ）·ｉ ／ Ｉ （１１）
Ｉ 为最大迭代次数，天牛位置的更新规律为

ｌｎ＋１ｉｓ ＝ ｌｎｉｓ ＋ λｖｎ＋１ｉｓ ＋ （１ － λ）Ｙｎ
ｂｉｓ （１２）

（１２）式中的 Ｙｋ
ｂｉｓ 表示由天牛 ２ 个触角探测到的信息

强度决定的部分位移增量，表达式为

４６
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Ｙｂｉ
＝ ｓｔ·ｒ３·ｓｉｇｎ（ ｆｌｅｆｔ － ｆｒｉｇｈｔ） （１３）

式中， ｆ（ｘ） 表示天牛位置的气味浓度，也称为适应

度函数，其最大或最小值对应于气味源点，代表所求

目标函数。 ｒ３ 为［０，１］ 之间均匀分布的随机数组成

的 １ × ３向量；根据天牛位置计算每个天牛的左侧距

离 ｘｌｅｆｔ 和适应度 ｆｌｅｆｔ 及右侧距离 ｘｒｉｇｈｔ 和适应度 ｆｒｉｇｈｔ

ｆｌｅｆｔ ＝ ｆ ｌｉ ＋ ｖｉ·
ｓｔ

２ × ２
æ

è
ç

ö

ø
÷

ｆｒｉｇｈｔ ＝ ｆ ｌｉ － ｖｉ·
ｓｔ

２ × ２
æ

è
ç

ö

ø
÷

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（１４）

对天牛的步长以及 ２ 个触角的质心之间的距离进行

更新

ｓｎ＋１ｔ ＝ δ·ｓｎｔ （１５）

ｄ０ ＝
ｓｔ
ｅ

（１６）

（１５）式中 δ 为步长的衰减系数，ｄ０ 为天牛两须之间

的距离，ｅ 为自然常数。
基于天牛群算法对上述 ３ 个未知参数 Ｒｅｐ，θ ｅｐ，ｋ

寻优的具体流程如图 ２ 所示。

图 ２　 天牛群算法流程图

将寻优的结果代入到分段归航航迹中，得出每

段航迹起始点坐标，计算出每个分段航迹的期望控

制输入量（偏航角速率）、作用时间，再结合（６）式得

出归航航迹。

３　 仿真实验

３．１　 翼伞一子级组合体下偏量仿真结果

已知翼伞一子级组合体转动惯量矩阵为

ＩＴ ＝
１９ １２８ ０ ２ ７３２

０ １３ ８８０ ０
２ ７３２ ０ １２ ９１２

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

　 　 组合体总质量 ｍｐ ＋ ｍｂ 为 １ ９００ ｋｇ。 假设组合

体初始位置为（０，０，７ ０００）ｍ， 初始速度为（１０，０，
４０）ｍ ／ ｓ ，初始欧拉角为（ －６０°，０°，０°），初始欧拉角

速度为（０，０，０）（°） ／ ｓ，计算翼伞不同转弯下偏量的

组合体前向速度和垂直速度，并对前向速度、垂直速

度与转弯下偏量进行拟合，得出前向速度与转弯下

偏量之间的数学关系式为

ｖｌ ＝ ３．２５４ψ̇２ － １５．５１ψ̇ ＋ ３２．０８ （１７）
垂直速度与转弯下偏量之间的数学关系式为

ｖｚ ＝ １３９．６ψ̇２ － ２１．９９ψ̇ ＋ １４．１７ （１８）
３．２　 最优航迹规划仿真结果

设定目标落点为（－５ ０００，－４ ０００，０）ｍ，最小转

弯半径 Ｒｍｉｎ 为 １００ ｍ， 最小转弯半径时滑翔比为

１．５９４，算法寻优中的步长衰减系数 δ为０．９５，盘旋阶

段 时 的 滑 翔 比 为
ｖｌ
ｖｚ
。 由 于 目 标 函 数 中 存 在

Ｒｅｐ － ２Ｒｍｉｎ ，故令 Ｒｅｐ ＞ ２Ｒｍｉｎ，控制量取值范围为

ψ̇ ∈ ［０，０．９８］，θ ｅｐ ∈ ［ － π，π］，ｋ ∈ ［０，１０］。 以右

侧下偏控制为例，用天牛群算法和粒子群算法对目

标函数寻优，得到迭代结果如图 ３ 所示。

图 ３　 天牛群算法和粒子群算法收敛曲线

图 ３ 给出了天牛群算法和粒子群算法的收敛性

以及函数寻优结果。 可以看出，天牛群算法的收敛

速度更快。 此外通过多次算法寻优可知，天牛群算
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法的最优值收敛于 １６．７２５ 左右，而粒子群算法寻得

的最优值在 ２０．８９９ 左右。 由此可见，相对于粒子群

算法，天牛群算法由于在寻优过程中加入了天牛粒

子自身的判断，从而降低了陷入局部最优的概率，同
时收敛速度更快，寻优结果更好。

通过天牛群算法得到（９）式中的目标函数最优

值为 ０． ３１７ ３，其对应的 ３ 个参数最优值为 ψ̇ ＝
０．０３９ ９ ｒａｄ ／ ｓ，θｅｐ ＝ －２．５６０ ８ ｒａｄ，ｋ＝ １．０２５， ｋ 取整为

１，将求得的最优值带入到质点模型中，得到航迹以

及控制量曲线如图 ４ 所示。
由图 ４ａ ） 可 得， 最 终 航 迹 规 划 的 落 点 为

（－４８９ ９，－４０１ ７，０．３１６ １）ｍ，距离目标落点偏差为

１０２．４２ ｍ。 从期望转弯下偏量的变化曲线中可以看

出，组 合 体 的 盘 旋 削 高 段 期 望 转 弯 下 偏 量 为

－０．０３９ ９，转弯半径为 ７８８．６３ ｍ。 根据控制量曲线

可以算出归航的总能量消耗为 １．５８７ ５。
左侧下偏与右侧下偏的航迹结果如图 ５ 所示。

　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ４　 右侧下偏规划航迹 图 ５　 不同下偏方式规划航迹

　 　 由图 ５ 可知，无论是左侧下偏的逆时针转弯运

动还是右侧下偏的顺时针转弯运动，规划的航迹都

能准确到达目标点。
对不同转弯方法的落点偏差以及能量消耗统计

结果如表 ２ 所示。 可以看出，两者规划落点偏差仅

１０ ｍ，但能量消耗相差较大，这是因为目标点在初始

飞行方向的右侧，左侧转弯时需要以最小转弯半径

左转更大的角度，期望单侧转弯控制量作用时间长，
所以理论上应根据初始飞行方向和目标点决定采用

的转弯方式，目标点在初始飞行方向左侧时选择左

侧转弯，在右侧时选择右侧转弯。
表 ２　 左右下偏归航指标对比（拟合后）

转弯方式 落点偏差 ／ ｍ 能量消耗

右侧下偏 １０２．４２ １．５８７ ５

左侧下偏 ９１．７１ ２．５１２ ４

火箭一子级翼伞归航航迹若在持续沿 ｘ 轴正向

常值风情况下，会因为逆风导致到达目标点的时间

延长，进一步造成最终落点偏差位置较大，为解决这

一问题，本文将平均风的影响在航迹规划中予以考

虑，方法是在持续沿 ｘ 轴正向常值风情况下，调整无

风情况下规划落点的位置，使该落点叠加水平风场

产生的位移刚好等于任务要求落点。 在沿 ｘ 轴正向

平均风速为 ５ ｍ ／ ｓ 的常值风下，原目标点设置为

（－５ ０００，－４ ０００，０） ｍ，补偿风场引起的距离偏差

后，规划目标点修正为（ －７ ６０６，－４ ０００，０）ｍ，天牛

群算法对该目标点进行寻优，得出其中的最优参数

为，ψ̇＝ ０．０７６ ５ ｒａｄ ／ ｓ，θｅｐ ＝ －３．０２１ ６ ｒａｄ，ｋ ＝ ２．３５８，则
最终的规划路径如图 ６ 所示。

图 ６　 常值风下的分段归航航迹

由图 ６ 可知，最终规划落点坐标为（ － ４ ９９２，
４ ００３，－１．４０４）ｍ，速度为（－２４．４７，０，１０．７）ｍ ／ ｓ 火箭

一子级翼伞组合体的雀降段方向为 ｘ 轴负向，为逆

风雀降，满足要求。
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４　 结　 论

本文通过翼伞和火箭一子级组合体的六自由度

模型仿真得到翼伞转弯下偏量对前向速度、垂直速

度的影响并拟合出数学关系加入到航迹规划的过程

中，可以使各航迹段更贴近于高保真模型的飞行速

度，减少后续的航迹跟踪控制的难度；采用天牛须算

法进行航迹规划的参数寻优，相较于粒子群算法寻

优速度更快，并且优化了粒子群算法容易陷入局部

最优的缺点；在考虑能量最优的同时，将盘旋削高的

圈数作为寻优目标之一，仿真结果表明该航迹规划

算法能够在风场影响下规划出落点精准的火箭一子

级回收航迹。
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