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摘　 要：针对火箭基组合循环（ＲＢＣＣ）高超声速飞行器上升段轨迹设计所具有的动力系统工作模态

复杂、推力与飞行状态存在强耦合、模型强非线性且存在多种复杂约束限制等典型特征，设计了一种

基于序列凸优化的 ＲＢＣＣ 动力上升段轨迹快速优化方法。 针对攻角控制系统是否存在二阶滞后情

况，分别建立了适用于 ＲＢＣＣ 高超声速飞行器上升段轨迹优化的数学模型。 基于凸优化理论对原优

化模型进行凸化和离散化处理，进而设计了改进的轨迹优化求解策略。 以末端机械能最大为优化指

标，针对攻角控制系统存在 ／ 不存在二阶滞后的情况分别进行了上升段轨迹优化仿真。 结果表明，所
构建模型和轨迹优化方法可以快速、有效地完成 ＲＢＣＣ 高超声速飞行器上升段轨迹优化，优化结果符

合 ＲＢＣＣ 动力系统工作特点，且可为 ＲＢＣＣ 动力运用和攻角控制系统设计提供参考。
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　 　 近年来，高超声速飞行器的多样化发展和复杂

任务需求对助推上升段动力系统的设计提出了许多

新的要求，如较强的短时加速、全程多次开关机、宽
域工作能力等。 与传统火箭动力相比，火箭基组合

循环（ｒｏｃｋｅｔ ｂａｓｅｄ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｃｙｃｌｅ，ＲＢＣＣ）动力系统

将高推重比、低比冲的火箭发动机和低推重比、高比

冲的冲压发动机有机地组合在一起，具有低成本、技
术先进、使用灵活等特征，可用于执行广空域、宽速

域运载及新质作战等飞行任务［１⁃２］。
然而，ＲＢＣＣ 动力系统的引入给高超声速飞行

器的上升段轨迹设计带来了新的挑战［３⁃４］。 首先，
ＲＢＣＣ 动力系统工作模态多，各模态性能迥异、动态

切换；其次，上升段状态参数变化范围大，动力性能

与飞行状态耦合程度高，且面临多种复杂的过程及

终端约束限制。 上述因素使得上升段轨迹设计的可

行域极小、设计难度极大，传统火箭助推运载器的轨

迹设计方法和经验规律已难以胜任，有必要针对其

动力系统特点开展相应的数值优化求解算法及策略

研究。
目前，典型的上升段轨迹优化方法可分为间接

法［５］和直接法［６⁃９］。 其中，间接法由于模型精度低、
通用性不高且收敛性较差，难以应用于具有复杂、高
保真模型的 ＲＢＣＣ 上升轨迹优化问题。 随着计算机

技术的发展，直接法中的配点法、伪谱法以及粒子群

等数值优化方法在上升段轨迹优化设计中得到广泛

应用［６⁃９］，然而，上述方法均未能满足上升段轨迹快

速优化的需求。 因此，为提升轨迹优化设计的计算

效率，部分学者将凸优化方法［１０⁃１４］ 引入上升段轨迹

设计中。 Ｓｚｍｕｋ 等［１２］以推力方向作为控制量，利用

无损凸化技术求解运载火箭上升段轨迹优化问题，
但其忽略了运载器所受升力。 Ｌｉｕ 等［１３］将推力方向

和气动系数作为控制量，但考虑的气动力模型较为

简单。 王嘉炜等［１４］ 在对固体火箭助推飞行器轨迹

优化问题进行建模时，选择攻角作为唯一控制量，有
效处理了飞行器气动力的计算。 虽然基于凸优化的

方法已逐步用于解决上升段轨迹设计问题，然而现

有公开文献较少涉及 ＲＢＣＣ 动力上升段轨迹优化

问题。
因此，本文以 ＲＢＣＣ 动力高超声速飞行器为研

究对象，提出了一种考虑复杂约束、高非线性及强耦
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合模型限制的动力上升段轨迹快速优化方法。 针对

攻角控制系统是否存在二阶滞后情况，构建了完整

的 ＲＢＣＣ 动力上升段轨迹优化模型；设计了基于序

列凸优化的上升段轨迹快速优化策略及算法。 仿真

结果表明，该方法在保证可行性的同时，突破了传统

轨迹优化方法求解该类复杂约束问题时效率低或无

法找到可行解的局限，能够提高 ＲＢＣＣ 动力飞行器

的轨迹优化设计效率。

１　 上升段轨迹优化问题描述

１．１　 上升段运动模型

考虑飞行器的上升段运动主要保持在纵向平面

内，故不考虑侧向运动。 假设地球为不旋转圆球，建
立纵向平面内上升段质心运动方程

ｒ̇ ＝ Ｖｓｉｎθ

Ｖ̇ ＝ Ｐｃｏｓα － Ｄ
ｍ

－ ｇｓｉｎθ

θ̇ ＝ Ｐｓｉｎα ＋ Ｌ
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（１）

式中： ｒ，Ｖ，θ，ｍ，α，ｇ，ｍｓ，Ｐ，Ｄ，Ｌ 分别为地心距、 速

度、当地弹道倾角、飞行器质量、攻角、当地重力加速

度、发动机燃料秒流量、推力、气动阻力及升力。 对

于上述模型而言，其状态量 ｘ ＝ ［ ｒ，Ｖ，θ，ｍ］ Ｔ，控制量

ｕ ＝ ［α，ｍｓ］ Ｔ。
若考虑攻角控制存在二阶滞后，则攻角实际值

与指令值并不完全一致。 此时，补充如下方程

α̇ ＝ β

β̇ ＝ － ２ωｎξ（β － α̇ｃ） － ω２
ｎ（α － αｃ）

{ （２）

式中： α ｃ，α̇ｃ，α̇ 分别为飞行器的攻角指令值、指令变

化率和实际攻角变化率；ξ 为控制系统阻尼系数，ω ｎ

为自然频率。 该模型引入实际攻角和攻角变化率作

为新的状态量，同时引入 α̇ｃ 作为控制量，此时，ｘ ＝
［ ｒ，Ｖ，θ，ｍ，α，β］ Ｔ，ｕ ＝ ［α ｃ，ｍｓ］ Ｔ。

气动力 Ｄ，Ｌ 可由（３）式计算得到

Ｄ ＝ ｑＳｒｅｆＣＤ

Ｌ ＝ ｑＳｒｅｆＣＬ
{ （３）

式中： ｑ ＝ ０．５ρＶ２ 为飞行动压；ρ 为大气密度；Ｓｒｅｆ 为

飞行器气动参考面积；升、阻力系数 ＣＬ，ＣＤ 均为高

度、攻角和马赫数的函数，可通过插值得到。
本文研究的高超声速飞行器采用 ＲＢＣＣ 动力系

统助推，该系统由火箭发动机与冲压发动机分系统

组合而成，因此，其推力与燃料秒流量可表示为

Ｐ ＝ ＰＲ ＋ ＰＡ

ｍｓ ＝ ｍｓｒ ＋ ｍｓａ
{ （４）

式中： ｍｓｒ 和 ｍｓａ 分别为火箭发动机和冲压发动机的

燃料秒流量；ＰＲ 和 ＰＡ 分别代表火箭发动机与冲压

发动机推力。
火箭发动机推力 ＰＲ 计算如（５）式所示

ＰＲ ＝ ｍｓｒＩｓｐｒ
Ｉｓｐｒ ＝ ｆＩｓｐｒ（ｈ）

{ （５）

式中， Ｉｓｐｒ 为火箭发动机比冲，可表征为关于高度的

函数 ｆＩｓｐｒ（ｈ）。
冲压发动机推力计算为

ＰＡ ＝ ｍｓａＩｓｐａ
ｍｓａ ＝ ρＳＶφＥｒ

Ｉｓｐａ ＝ ｆＩｓｐａ（Ｍａ，ｈ）

φ ＝ ｆφ（Ｍａ，α）

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（６）

式中， Ｓ，Ｅｒ，φ，Ｉｓｐａ 分别为冲压发动机进气道横截面

积、燃油流量比、流量系数及比冲。 可见，冲压推力

与高度、马赫数、攻角及发动机参数均相关，即动力

性能与飞行状态存在高度的非线性和强耦合关系。
为避免人为划分模态引起的性能下降，本文暂

不给定模态划分准则，而是将火箭发动机燃料秒耗

量 ｍｓｒ 作为全程控制量，进而通过轨迹优化设计获

得其控制规律，以及 ＲＢＣＣ 动力系统的工作模态转

换准则和机理。 考虑模型试验数据信息和燃料化学

特性，本文暂取 Ｅｒ ＝ ０．０６８。 此外为提升指令光滑

度，本文引入攻角变化率 α̇作为伪控制量，攻角 α 可

视为增广的状态量，故此时的控制量选择为 ｕ ＝ ［ α̇，
ｍｓｒ］ Ｔ。 类似地，对于（２） 式描述的考虑攻角控制系

统存在 二 阶 滞 后 的 情 况， 控 制 量 可 选 为 ｕ ＝
［ α̇ｃ，ｍｓｒ］ Ｔ。
１．２　 约束条件描述

对于上升段轨迹优化设计而言，主要考虑过程

参数、状态及控制量等约束的限制。 典型过程约束

包括动压 ｑ、法向过载 ｎ、驻点热流密度 Ｑ·，具体为

ｑ ＝ ０．５ρＶ２ ＜ ｑｍａｘ

ｎ ＝ Ｄｓｉｎα ＋ Ｌｃｏｓα
ｍｇ０

＜ ｎｍａｘ

Ｑ̇ ＝ ＫＱ· ρ Ｖ３．１５ ＜ Ｑ·ｍａｘ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（７）

式中： ＫＱ· 为热流密度常数，其取值与飞行器气动外

·５６０１·
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形相关；ｑｍａｘ，ｎｍａｘ 及 Ｑ·ｍａｘ 分别为动压、法向过载和热

流密度允许峰值。
从实际可行性以及安全飞行角度考虑，状态变

量亦需要满足一定的约束，即有

ｘｍｉｎ ≤ ｘ ≤ ｘｍａｘ （８）
　 　 综合考虑飞行性能、控制系统性能和发动机性

能，可建立控制变量约束模型，有
ｕｍｉｎ ≤ ｕ ≤ ｕｍａｘ （９）

　 　 此外，对于本文研究的问题而言，端点约束可分

为初始约束与终端约束，即有

ｘ０，ｍｉｎ ≤ ｘ（ ｔ０） ≤ ｘ０，ｍａｘ

ｘｆ，ｍｉｎ ≤ ｘ（ ｔｆ） ≤ ｘｆ，ｍａｘ
{ （１０）

１．３　 优化问题描述

为挖掘飞行器运载潜力，将优化目标选取为上

升段末端机械能最大，优化目标可以表示为

Ｊ ＝ ［０．５ｍ·Ｖ２ ＋ ｍ·ｇ·ｈ］ ｔｆ （１１）
　 　 综上，ＲＢＣＣ 上升段轨迹优化问题可以描述为：
寻找最佳状态量 ｘ（ ｔ） 及控制量ｕ（ ｔ），使得目标函数

（１１） 式最大，同时满足状态方程约束（１） 或（２） 式，
以及各类约束（７） ～ （１０） 式。

为了提升优化求解的收敛性，往往需要对模型

进行无量纲化处理，限于篇幅，此处不再赘述。

２　 基于凸优化的求解框架及策略设计

典型凸优化问题即为寻找最优控制量，使得

ｍｉｎ　 　 　 　 ｆ０（ｘ）
ｓｕｂｊｅｃｔ ｔｏ　 ｆｉ（ｘ） ≤ ０，ｉ ＝ １，…，ｍ

　 　 　 　 　 ａＴ
ｊ ｘ ＝ ｂ ｊ， ｊ ＝ １，…，ｐ （１２）

式中，目标函数 ｆ０（ｘ） 和不等式约束函数 ｆｉ（ｘ） 都是

凸函数，而等式约束函数 ｈ ｊ（ｘ） ＝ ａＴ
ｊ ｘ － ｂ ｊ 是仿射函

数。 显然，ＲＢＣＣ 高超声速飞行器上升段轨迹优化

设计是一个高度非线性的最优控制问题，无法直接

采用凸优化方法求解，因此需要先对该优化问题模

型进行转化。
２．１　 时间自由问题转化处理

对于上升段总飞行时间未知的这类时间自由问

题，首先定义新的自变量 τ ∈ ［０，１］ 和控制量 ｕｔ ＝
ｔｆ －ｔ０，并且将原问题的时间区间映射到［０，１］ 上，
得到

ｔ ＝ ｔ０ ＋ （ ｔｆ － ｔ０）τ，τ ∈ ［０，１］ （１３）
同时，将原自变量时间作为新的状态变量，则有

ｄｔ
ｄτ

＝ ｕｔ，τ ∈ ［０，１］ （１４）

　 　 以姿态控制系统理想情况为例，原状态量为

ｘ ＝［ ｒ，Ｖ，θ，ｍ，α］ Ｔ，运动微分方程记为
ｄｘ
ｄｔ

＝ ｆ（ｘ，ｕ），

则以 τ 为自变量的运动方程表达为

ｄｘ
ｄτ

＝ ｆ（ｘ，ｕ）·ｄｔ
ｄτ

＝ ｆ（ｘ，ｕ）·ｕｔ （１５）

记 􀭵ｘ ＝ ［ ｒ，Ｖ，θ，ｍ，α，ｔ］ Ｔ，则增广后的新动力学微分

方程可记为

ｄ􀭵ｘ
ｄτ

＝
ｆ（ｘ，ｕ）·ｕｔ

ｕｔ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ 􀭰ｆ１ 􀭰ｆ２ 􀭰ｆ３ 􀭰ｆ４ 􀭰ｆ５ 􀭰ｆ６[ ]

Ｔ ＝ 􀭰ｆ

（１６）
２．２　 凸化处理

考虑到前述上升段轨迹优化模型是非凸的，将
其进行凸化处理是应用凸优化技术数值求解的关

键。 本节以姿态控制理想情况下上升段轨迹优化问

题为例采用逐次线性化等［１１］技术进行模型凸化。
１） 动力学方程凸化

首先，设第 ｋ 次迭代优化的参考轨迹为（􀭵ｘｋ，ｕｋ，
ｕｋ

ｔ ），具体可表述为

　 􀭵ｘｋ ＝ ［ ｒｋ，Ｖｋ，θ ｋ，ｍｋ，α ｋ，ｔｋ］ Ｔ， ｕｋ ＝ ［ α̇ｋ，ｍｋ
ｓｒ］ Ｔ （１７）

　 　 取其作为初始参数序列，将动力学方程（１６） 在

该参考状态序列下进行一阶泰勒展开，得到线性化

的动态方程约束，即
ｄ􀭵ｘ
ｄτ

＝ Ａｋ􀭵ｘ ＋ Ｂｋ
１ｕ ＋ Ｂｋ

２ｕｔ ＋ Ｃｋ （１８）

式中： Ａｋ，Ｂｋ
１，Ｂｋ

２ 为雅可比矩阵，具体推导方法可参

考文献［１５］；Ｃｋ 为补充项，其表达式为Ｃｋ ＝􀭰ｆ － Ａｋ －
􀭵ｘｋ － Ｂｋ

１ｕｋ － Ｂｋ
２ｕｋ

ｔ 。
同时，为保证线性化的有效性和精度，需引入信

赖域约束：
􀭵ｘ － 􀭵ｘｋ ≤ δ􀭵ｘ （１９）

式中， δ􀭵ｘ 表示信赖域半径。
􀭵ｘｋ ＝ ［ ｒｋ，Ｖｋ，θｋ，ｍｋ，αｋ，βｋ，αｋ

ｃ，ｔｋ］ Ｔ

ｕｋ ＝ ［ α̇ｋ
ｃ，ｍｋ

ｓｒ］ Ｔ
（２０）

　 　 其动态方程约束可类比得到，此处不做赘述。
２） 过程约束处理

类似地，驻点热流密度、动压、过载等过程约束

同样需要在参考轨迹附近进行线性化。 记 ｆｃ ＝

［ ｆ７ 　 ｆ８ 　 ｆ９］ Ｔ ＝ ［Ｑ· － Ｑ·ｍａｘ 　 ｑ － ｑｍａｘ 　 ｎ － ｎｍａｘ］ Ｔ，过
程约束可改写为
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ｆｃ（􀭵ｘ，ｕ） ≤ ０ （２１）
　 　 对其进行线性化可得

Ａｋ
ｐ􀭵ｘ ＋ Ｃｋ

ｐ ≤ ０ （２２）
式中， Ｃｋ

ｐ ＝ ｆｃ － Ａｋ
ｐ􀭵ｘｋ，Ａｋ

ｐ 为偏导数矩阵。
３） 指标函数凸化处理

记机械能公式

Ｊ ＝ ［０．５ｍ·Ｖ２ ＋ ｍ·ｇ·ｈ］ ｔｆ
＝ ｆ１０ （２３）

为非凸形式。 同理，采用逐次线性化方法，可将其转

化为

Ｊ ＝ ［Ａｋ
Ｊ􀭵ｘ ＋ Ｃｋ

Ｊ］ ｔｆ （２４）
式中，偏导数矩阵 Ａｋ

Ｊ 和常数矩阵 Ｃｋ
Ｊ 的表达式不再

专门给出。
此外，注意到状态量和控制量表达（８） ～ （１０）

式均为凸形式，故无需做凸化处理。 至此，该上升段

轨迹优化即转化为一典型的凸问题。
２．３　 离散化处理

为了应用数值方法对上述凸化后的问题进行求

解，需要对状态量和控制量进行离散化处理。 将自

变量变化域 ［τ ０，τ ｆ］ 等间距离散为 Ｍ 个间隔，自变

量离散为 τ ０，τ １，…，τＭ，状态量 􀭵ｘ 离散为 􀭵ｘ０，􀭵ｘ１，…，
􀭵ｘＭ，控制量 ｕ 离散为 ｕ０，ｕ１，…，ｕＭ。

采用梯形法则［１１］ 对（１８） 式进行离散，可得

􀭵ｘ（ｍ ＋ １） ＝ 􀭵ｘ（ｍ） ＋ Δτ
２
［（Ａｋ（ｍ）􀭵ｘ（ｍ） ＋

　 Ｂｋ
１（ｍ）ｕ（ｍ） ＋ Ｂｋ

２（ｍ）ｕｔ ＋ Ｃｋ（ｍ）） ＋

　 （Ａｋ（ｍ ＋ １）􀭵ｘ（ｍ ＋ １） ＋ Ｂｋ
１（ｍ ＋ １）ｕ（ｍ ＋ １） ＋

　 Ｂｋ
２（ｍ ＋ １）ｕｔ ＋ Ｃｋ（ｍ ＋ １））］ （２５）

　 　 上标 ｋ表示第 ｋ次迭代，ｍ表示离散点编号，ｍ ＝
０，１，…，Ｍ；Δτ ＝ （τ ｆ － τ ０） ／ Ｍ。

类似地，（２２） 式的离散化形式为

Ａｋ
ｐ（ｍ）􀭵ｘ（ｍ） ＋ Ｃｋ

ｐ（ｍ） ≤ ０ （２６）
　 　 控制变量约束、状态变量约束的离散形式为

ｕｍｉｎ ≤ ｕ（ｍ） ≤ ｕｍａｘ

􀭵ｘｍｉｎ ≤ 􀭵ｘ（ｍ） ≤ 􀭵ｘｍａｘ
{ （２７）

　 　 状态变量的端点条件可以进一步表述为

􀭵ｘ（０） ＝ 􀭵ｘ０

􀭵ｘ（Ｍ） ＝ 􀭵ｘｆ
{ （２８）

　 　 综上所述，原轨迹优化问题转化为参数化凸问

题，可表示为如下形式

ｆｉｎｄ ｕ（τ） ａｎｄ ｕｔ

ｍｉｎ Ｊ
ｓ．ｔ． （２５） ～ （２８） 式

ì

î

í

ïï

ïï

（２９）

２．４　 凸优化求解策略改进及流程

１） 终端约束处理

考虑终端高度等端点等式约束，若在优化求解

过程中直接限制为固定值，初期迭代过程中很难满

足该约束，甚至会出现不可行解进而导致优化失败。
因此，可将这类约束转化为性能指标中的惩罚项［１１］

ｐ（ｘｉ，ｆ） ＝ ｃｉ ｘｉ（τｆ） － ｘ∗
ｉ，ｆ ， ｉ ＝ １，２，…，Ｉ （３０）

式中：常系数 ｃｉ ＞ ０，ｉ 为终端等式约束序号；Ｉ 为约

束总数量。 考虑该惩罚项为非凸形式，故通过引入

松弛矢量 Ｒ，将其转化为（３１） 式的形式引入性能指

标中

ｐ（Ｒ） ＝ ｃ·Ｒ （３１）
　 　 对应的松弛约束为

ｘｉ（τｆ） － ｘ∗
ｉ，ｆ ≤ Ｒ ｉ， ｉ ＝ １，２，…，Ｉ （３２）

　 　 其他终端等式约束即可采用该方法进行处理。
于是，上述参数化凸问题可松弛为

ｆｉｎｄ　 ｕ（τ）， ｕｔ， ａｎｄ Ｒ

ｍｉｎ　 ［Ａｋ
Ｊ􀭵ｘ ＋ Ｃｋ

Ｊ］ ｔｆ
＋ ｐ（Ｒ）

ｓ．ｔ． （２５） ～ （２８） 及（３２） 式

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（３３）

　 　 ２） 优化求解流程

考虑到上述凸化后的问题与原轨迹优化问题之

间存在偏差，通过序列凸优化算法［１５］ 迭代求解上述

凸问题可逐步逼近原问题的解。
为保证线性化的有效性和解的收敛性及精度，

迭代过程以当前优化轨迹不断更新参考轨迹，并以

相邻 ２ 次迭代的凸优化解对应的状态量最大偏差作

为收敛准则，即
ｍａｘ

０≤ｍ≤Ｍ
􀭵ｘｋ＋１（τｍ） － 􀭵ｘｋ（τｍ） ≤ ε （３４）

式中， ε 为收敛误差限。
此外，为了提升迭代寻优的收敛快速性，本文基

于回溯搜索方法对信赖域 δ􀭵ｘ 进行动态调整［１４］，可
得基于序列凸优化的上升段轨迹优化算法流程如图

１ 所示，描述如下：
１） 设 ｋ ＝ ０，选取一条初始轨迹（􀭵ｘｋ，ｕｋ，ｕｋ

ｔ ，Ｒｋ）；
２） 基于参考轨迹构建凸问题（３３），求解该问

题得到序列最优解（􀭵ｘｋ＋１，ｕｋ＋１，ｕｋ＋１
ｔ ，Ｒｋ＋１）；

３） 判断是否满足（３４） 式和回溯搜索条件，若
满足，则优化结束；否则，令 ｋ ＝ ｋ ＋ １，转入步骤 ２）；

４） （􀭵ｘｋ＋１，ｕｋ＋１，ｕｋ＋１
ｔ ） 即是全局最优状态轨迹和

最优控制变量。
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西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４１ 卷

图 １　 基于序列凸优化的上升段轨迹优化求解流程图

３　 算例仿真及分析

３．１　 仿真条件

以某型 ＲＢＣＣ 高超声速飞行器概念验证机为例

进行仿真。 飞行器初始质量 ４ ｔ，ＲＢＣＣ 助推级共携

带燃料 ３．２ ｔ。 飞行器由载机水平投放，初始高度为

１０．５ ｋｍ，速度为 ３８８．９ ｍ ／ ｓ，飞行攻角为 ３°。 终端约

束为：终端高度大于 ５０ ｋｍ 且终端马赫数大于 １１。
优化目标为终端机械能最大。 主要约束设置为：

ｎｍａｘ ＝ ３，ｑｍａｘ ＝ ２００ ｋＰａ，Ｑ·ｍａｘ ＝ ８００ ｋＷ ／ ｍ２，α∈［－２°，
１０°］， α̇ ≤０．１５° ／ ｓ，ｍｓｒ∈［０，４０］ ｋｇ ／ ｓ。

综合考虑计算效率与解的精度，本文仿真过程

中共取 ６１ 个离散点，序列凸优化算法的初始信赖域

和收敛误差限设置为

δ􀭵ｘ ＝ ［２０ ｋｍ，１ ０００ ｍ ／ ｓ，１０°，２００ ｋｇ，３°，２０ ｓ］ Ｔ

ε ＝ ［０．１ ｋｍ，１０ ｍ ／ ｓ，０．１°，０．１ ｋｇ，０．１°，０．１ ｓ］ Ｔ

此外，回溯搜索算法中的 ２ 个参数均取 ０．８［１５］。
所有仿真均在搭载 Ｉｎｔｅｌ Ｃｏｒｅ ｉ７⁃８７００ ３．２０ ＧＨｚ

Ｉｎｔｅｌ 处理器的台式机完成，仿真环境为 ＭＡＴＬＡＢ
２０１６ｂ 平台，基于 ＣＶＸ 工具包进行轨迹优化算法开

发，并调用 ＳＤＰＴ３ 求解器求解凸优化子问题。
３．２　 攻角控制系统理想情况下的上升段轨迹优化

将控制系统理想情况下轨迹优化模型简记为模

型一，针对该模型进行终端机械能最大的上升段轨

迹优化。 凸优化算法经过 １２ 轮迭代后收敛，每轮迭

代约耗时 １．８ ｓ，优化过程共耗时 １９．８８ ｓ，优化结果

如图 ２～３ 所示。
　 　 分析仿真结果可知，上升段共飞行 １３５．６６ ｓ，终
端质量为 ８００ ｋｇ，终端高度为 ６２． ０８ ｋｍ，速度为

４ ８６６．９９ ｍ ／ ｓ，满足终端约束；动压、过载、驻点热流

图 ２　 模型一对应的部分状态量优化结果

图 ３　 模型一对应的控制量优化结果

密度均满足给定的过程约束限制。 将所得控制量进

行插值后代入运动方程进行积分，所得积分结果与

优化结果对应的状态相对偏差小于 ０．１％，验证了优

化结果的可行性，表明本文所提序列凸优化方法可

逼近原轨迹优化问题的解。 图 ２ ～ ３ 中虚线为凸优

化所使用的初始猜测轨迹，本文仅将初始猜测轨迹

取为初、末端状态猜测值的连线，这种情况下，凸优

化方法仍能有效、快速地收敛至优化结果。 可见，本
文所设计的优化算法和求解策略可以快速、 有效地

求解 ＲＢＣＣ 高超声速上升这一复杂、非线性、强耦合
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的非凸最优控制问题。
此外，结合仿真结果可知，对于该问题而言，上

升段飞行主要可分为 ３ 段。 第一段为 ０ ～ ２２ ｓ，此时

飞行马赫数较低，因此冲压发动机推力小、效率低，
ＲＢＣＣ 动力系统工作在冲压＋火箭混合模态，且以火

箭加速为主，此时马赫数逐渐增加，但飞行高度变化

较小。 第二段为 ２２～９１ ｓ，该段飞行高度、马赫数都

较适宜冲压发动机工作，故此时火箭发动机关机，
ＲＢＣＣ 动力系统工作在冲压模态，飞行马赫数和高

度均缓慢变化，直至爬升至约 ３０ ｋｍ，飞行器在该段

将达到动压约束边界并保持约 １７ ｓ。 第三段对应为

９１ ｓ 至上升段结束，此时由于高度较高，冲压发动机

效率逐步降低，ＲＢＣＣ 动力系统先工作在冲压＋火箭

混合模态，后逐步过渡到纯火箭模态直至燃料耗尽，
此时飞行高度和马赫数快速增加。 事实上，这种火

箭动力峰－谷－峰的工作过程能够最大限度地发挥

火箭发动机工作范围广和冲压发动机推进效率高的

优势，从而使飞行器能够在燃料一定的情况下获得

更大终端高度、马赫数，即实现终端机械能最大。
此外，为探究离散点数选取对凸优化算法精度

及计算效率的影响，取 ３１ 和 ９１ 个离散点分别进行

轨迹优化，并利用所得优化控制量进行积分，所得优

化及积分结果对比如表 １ 所示。
由表 １ 可知，３ 组优化结果的迭代次数基本一

致，而随着离散点数的增加，计算耗时有所增加，优
化解与积分解之间的误差显著降低，表明优化解的

可行性逐渐提升。 相较于离散点取 ６１ 与 ９１ 的情

况，离散点取 ３１ 时，终端状态的优化解与积分解误

差较大，表明该组优化结果不可行；而相较于离散点

９１ 的情况，离散点取 ６１ 的优化结果在精度基本相

当情况下，计算耗时减少了 ３０％。 因此，综合考虑

计算效率和精度，取离散点为 ６１ 较为合适。
表 １　 不同离散点数量优化及积分结果对比

离散点

数量

优化结果

迭代

次数

计算耗时 ／
ｓ

终端质量 ／
ｋｇ

终端高度 ／
ｋｍ

终端速度 ／
（ｍ·ｓ－１）

积分结果

终端质量 ／
ｋｇ

终端高度 ／
ｋｍ

终端速度 ／
（ｍ·ｓ－１）

３１ １２ １３．８１ ８００．００ ６２．０７ ４ ８７７．６４ ８１０．６６ ５９．８９ ４ ８６０．８６
６１ １２ １９．８８ ８００．００ ６２．０８ ４ ８６６．９９ ８００．９２ ６１．０７ ４ ８６４．５２
９１ １３ ２８．４３ ８００．００ ６１．８７ ４ ８６５．３１ ７９９．９９ ６１．１１ ４ ８６４．８９

３．３　 考虑攻角控制系统二阶滞后上升段轨迹优化

将考虑控制系统二阶滞后的轨迹优化模型简记

为模型二，针对该模型进行上升段轨迹优化。 仿真

中，取阻尼比 ξ ＝ ０．７，固有频率 ωｎ ＝ ０．５。 凸优化算

法经过 １３ 轮迭代后收敛，每轮迭代约耗时 １．８ ｓ，优
化过程共耗时 ２３．０８ ｓ，优化结果如图 ４～５ 所示。

图 ４　 考虑控制滞后的状态量优化结果
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图 ５　 考虑控制滞后的控制量优化结果

由结果可知，上升段共飞行 １３６．２０ ｓ，剩余质量

为 ８００ ｋｇ，终端高度为 ６２． １８ ｋｍ、飞行马赫数为

１５．５９，满足终端约束，动压、过载、驻点热流密度均

满足给定的过程约束限制。
由图 ４ 可知，模型一、二的优化结果较为接近，

而由图 ４ｄ）的优化曲线可知，模型二的弹道倾角变

化存在一定滞后，尤其是在飞行前中期的几个拐点

位置，考虑是控制系统滞后导致实际攻角变化滞后

于模型一，这一点亦可从图 ４ｅ）的攻角指令曲线得

以印证。
由图 ５ａ）可知，模型二的攻角变化率总是提前

模型一变化，考虑是模型二控制系统存在二阶滞后，
需要提前改变控制指令，以补偿滞后效应，使实际攻

角曲线尽可能逼近模型一的最优结果。 此外，模型

一终端机械能为 ９５２ ３８０ ｋＪ，模型二终端机械能为

９５２ ３１０ ｋＪ，略低于模型一。 可见，模型二的控制滞

后牺牲了一定的最优性。
为进一步探究自然频率 ωｎ 取值对轨迹的影响，

分别取 ωｎ ＝ ０．１，ωｎ ＝ ０．９ 进行仿真，结果如图 ６ 及表

２ 所示。 由表 ２ 可知，相较于理想情况，考虑控制系

统二阶滞后特性轨迹优化结果的最优性有所降低，
且最优性随着 ωｎ 的增大而提升。 由图 ６ 可知，当
ωｎ 较小时，攻角曲线较为光滑，此时实际攻角对攻

角指令的响应速度较慢，攻角变化较指令值滞后情

况明显，因此需要提前给出指令信号以更好地操纵

飞行。 当 ωｎ 较大时，实际攻角对攻角指令的跟踪效

果更好，此时飞行器具有较好的操纵性。 通常来说，
飞行器自然频率由其静稳定性决定，但设计控制系

统时，一般情况下要求自然频率低于自动驾驶仪频

率以免出现共振。 同时，由于控制系统的超调量及

振荡次数均只与阻尼比 ξ 相关， 而实际攻角的最大

峰值并未超过指令攻角，因此设计姿态控制系统时

应依据实际需要进行控制参数选择。

图 ６　 不同 ωｎ 取值优化结果攻角对比

表 ２　 不同 ωｎ 取值优化结果

ωｎ
终端质量 ／

ｋｇ
终端高度 ／

ｋｍ
终端

马赫数

终端时间 ／
ｓ

０．１ ８００．００ ６２．０６ １５．５８２ １３７．１９
０．５ ８００．００ ６２．１８ １５．５８６ １３６．２０
０．９ ８００．００ ６２．２１ １５．５９７ １３５．６９

４　 结　 论

针对 ＲＢＣＣ 高超声速上升段轨迹快速优化问

题，本文设计了一种基于序列凸优化的轨迹优化算

法和策略，相关结论如下：
１） 所设计优化算法可以快速、有效地求解复杂

·０７０１·



第 ６ 期 闫循良，等：ＲＢＣＣ 高超声速飞行器上升段轨迹快速优化

工作模态下 ＲＢＣＣ 高超声速上升这一复杂、非线性、
强耦合的非凸最优控制问题；

２） ＲＢＣＣ 发动机火箭模态峰－谷－峰的工作过

程能够最大限度地结合并发挥火箭发动机工作范围

广和冲压发动机经济性高的优势，从而使飞行器在

燃料更省的情况下获得更大的终端高度、马赫数。
３） 相较于理想情况，考虑控制系统二阶滞后特

性轨迹优化结果的最优性有所降低，且降低程度与

自然频率 ωｎ 有关，设计姿态控制系统时应依据实际

需要进行控制参数选择。
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