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多级固体运载火箭总体 /弹道 /轨道一体化设计与优化

肖 飞, 向 敏, 张为华
(国防科技大学 航天与材料工程学院, 湖南 长沙 410073)

摘 要:针对小型多级固体运载火箭,设计了合理的飞行轨迹,并综合分析弹道设计、轨道设计

和总体特性相互作用,建立了总体 /弹道 /轨道一体化优化设计数学模型。应用自适应模拟退火

法、虎克直接搜索法、多岛遗传算法、逐次近似法和有向启发式搜索法, 针对 300 km LEO轨道进

行了多级固体运载火箭总体 /弹道 /轨道一体化优化,并比较了 5种算法优化结果。计算表明:

所建立的一体化优化设计模型是合理的; 总体参数优化结合轨迹优化最大程度地挖掘了运载火

箭整体设计性能, 并且优化设计效果明显, 优化所得变轨消耗推进剂质量比原方案减轻了

12%。该模型和软件也可推广应用到其它固体火箭的方案论证和初步设计过程中。
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随着空间技术的进步,空间军事利用价值被前所未有的体现、开发和利用,其军事应用正由空间支援向

空间作战转变。快速进入空间和应用空间成为发展的必然, 是未来空间技术发展的方向
[ 1- 7]
。多级固体运

载火箭是实现微小卫星 快速、机动、廉价、可靠 发射的一种有效途径。在方案设计阶段, 总体参数结合弹

道 /轨道一体化优化能最大程度地挖掘运载火箭设计潜能。该一体化设计思想可以充分考虑到子系统设计

对总体性能的影响,国内外发动机和飞行器等领域科研人员,已经对此方法作了大量研究,并将其运用于实

践中
[ 8- 13]

。一体化设计优化的关键在于选择合适的设计变量和目标函数, 解决各学科间参数相互耦合问

题,使火箭最佳地满足设计指标和设计约束。本文从一体化设计优化思想出发, 针对某小型多级固体运载火

箭,分析并设计了其最优飞行轨迹,就优化目标函数和设计变量的选择确定、优化计算数学模型和一体化优

化算法等几大问题进行了深入研究, 得到了较理想的优化结果。

1 固体火箭总体优化设计问题

1. 1 飞行轨迹规划

目前广为采用的发射轨道有 4种形式:弹道直接入轨、弹道滑行入轨、转移轨道入轨、停泊轨道入轨。其

中直接入轨和弹道滑行入轨方式适用于发射低轨卫星, 转移轨道入轨方式适用于发射中高轨卫星,停泊轨道

入轨方式适用于发射高轨卫星。

课题所研究的运载火箭主动力采用固体火箭推进, 相对于液体推进运载火箭, 有比冲较低的缺点,因此

在发射轨道规划时,须选择一种比较节省能量的入轨方式。发射中低轨卫星,可选择弹道直接入轨或滑行入

轨两种方式,通过比较两者特征速度差 V, 对比其消耗能量情况 (如图 1所示 )。由图 1可知,针对轨道高度

范围为 200 km - 600 km的小型固体运载火箭,当滑行段转过地心角 小于 40!时, 直接入轨比滑行入轨消

耗更多推进剂,因此发射弹道选择滑行入轨形式。

确定发射段飞行程序为:主动段 OA 依次分离各级发动机;主动段结束,飞行器经过一次变轨 (末助推段

AB ),进入椭圆过渡轨道,经过轨道转移至远地点时末助推发动机二次点火, 施加变轨推力 (远地点变轨段
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CD ),飞行器进入目标轨道 DF, 如图 2所示。椭圆过渡轨道平面与目标轨道一致, 远地点高度为目标轨道高

度。

图 1 近地高度卫星弹道直接 /滑行入轨

特征速度差与滑行段地心角关系

F ig 1 The re lationship between the geocentr ic

ang le o f slide and the cha racte ristic ve loc ity of

direc t/s lide- in orb it o f low earth orbit sate llites

图 2 运载火箭飞行轨迹

F ig 2 The tra jectory of vehicle

1. 2 优化问题数学描述

多级固体运载火箭总体 /弹道 /轨道一体化设计优化问题描述如下:

m in
x

f ( x, p ) = m in
x

[M ( x, p ) ]

s t gi1 ∀ g i ( x, p ) ∀ g i2; xm in ∀ x∀ xm ax

x= [ x1, x2, #, xn ]
T
; p = [ p1, p2, #, pm ]

T

( 1)

式中: x= [ x1, x2#, xn ]
T
为设计变量; p = [ p1, p2, #, pn ]

T
为总体设计参数; g i ( x, p )为约束条件; f (x, p )为优

化设计目标函数。

1) 目标函数和约束条件。运载火箭总体 /弹道 /轨道一体化设计优化的目标函数,应能反映主要性能指

标和约束条件。运载火箭性能优化的主要性能指标通常可归纳为以下 4点: ∃最大射程或最大主动段终点
速度; %最小起飞质量; & 最大有效载荷; ∋最小成本。由于本文所研究运载火箭对起飞质量和运载能力有

明确要求,并且有效载荷的轨道机动能力是一项重要的战技指标, 因此选择目标函数为:给定有效载荷和轨

道高度,使变轨所消耗推进剂质量最小。

约束条件:最大轴向过载 nxmax ∀ m 1;最大法向过载 nymax ∀ m 2;轨道倾角 m 3 ∀ i∀ m 4; 主动段关机点高度

hk (m 5;最大动压 q∀ m 6。

2)设计变量。本文所研究的运载火箭主动力采用 3级串联固体火箭, 末助推发动机需二次点火, 采用

液体末助推推进。故优化设计变量取各级火箭飞行时序、俯仰角变化律、发射方位角等,分别为:发射方位角

A 0,运载器垂直起飞时间 t1,俯仰角变化系数 f ig,程序转变时间 t2, 4级第一次点火当地速度倾角  b, 4级第一

次点火作用时间 tb。

2 系统分析模型

2. 1 飞行程序控制模型

点火起飞后,在一级主动段设计程序转弯段,转弯结束后, 各阶段飞行器保持零攻角飞行。转弯程序设

计如下:

!cx = 0 ( 2) ∀cx = 0 ( 3)

! cx =

90, 0∀ t∀ t1

90+ ( 90- fig)
t- t1

t2 - t1

2

- 2
t- t1

t2 - t1
, t1 ∀ t∀ t2

 dh, t2 ∀ t

( 4)

式中: t1为运载器垂直起飞时间; t2为程序转弯时间,此时运载器飞行马赫数在 0. 8- 0. 9之间。
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2. 2 弹道计算模型

在地面发射系下建立运载火箭质心运动方程如下:

m
#

2
r

#t
2 = P + R + F c + mg + F

)
k - m∃e (∃er ) - 2m ∃e

#r
#t

( 5)

利用瞬时平衡假设,建立运载火箭绕质心运动方程如下:

%= &pr - ∃ez t-  ; ∋= ( ∃ex sin&- ∃ey cos&) t- ( ; ∀= - (∃ey sin&+ ∃ez cos&) t ( 6)

考虑地球 J2项对引力的影响,可将引力项描述如下:

mg = mg
)
r r
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+ mg∃e
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r
2 J2 (

ae

r
)

2
sin& ( 7)

2. 3 轨道计算模型

利用活力积分公式

v
2
= )(2 / r- 1 /a) ( 8)

可以很方便地计算出轨道上任意一点的速度 v。

两次霍曼转移冲量作用点高度分别为

h1 = - )rk / ( rk v
2
k - 2)) - R e + c1 ( 9) h2 ∗目标圆轨道高度 ( 10)

式中: rk 为关机点高度; vk为关机点速度。

2. 4 运载火箭质量模型

运载器质量包括各级发动机推进剂质量、发动机结构质量、子级结构质量、电子设备质量、有效载荷质量

及其它质量,其计算式为

m0 = +mp, i ( t) +m st i + mg + m c ( 11)

式中: mp, i ( t ) 为各级发动机装药量; m st i为各级发动机结构质量; mg为有效载荷质量, mc为整流罩质量。

2. 5 推力计算模型

优化模型中采用发动机地面试车数据。运载火箭飞行高度变化,外界环境压强随之改变,引起发动机实

际推力变化,故对推力进行如下修正:

F real i = F0 i + (P 0 - P a ( h ) )A i ( 12)

在真空飞行状态下,推力修正表达式为

F real i = F0 iPa ( h)A i ( 13)

2. 6 气动力计算模型

气动力计算模型包括纵向气动特性参数计算、横向气动特性参数计算、动导数特性计算、各子级在给定

马赫数及攻角时阻力系数计算。优化模型中利用求出的轴向力系数和法向力系数, 确定运载火箭升力系数

和阻力系数,从而确定出飞行过程中运载火箭受气动力作用情况。其计算式为

CY = cn cos%- ca sin% ; CX = cn sin%- ca cos% ( 14)

式中: CY, CX 分别为升力系数和阻力系数; cn, ca分别为法向力系数和轴向力系数。

3 算例及计算结果分析

3. 1 优化方法及流程

目前广泛使用的优化算法大致为 3类:数值优化方法、探索优化方法和专家系统优化方法。多级固体运

载火箭总体 /轨迹参数优化问题的目标函数解析表达式比较复杂, 属不可微分非线性问题,可采用的数值优

化方法包括 H ooke- Jeeves直接搜索法 (H J)和逐次近似法 ( SAM );探索优化方法包括多岛遗传算法 (M IGA )

和自适应模拟退火法 ( ASA) ;专家系统优化方法为有向启发式搜索法 ( DH S)。优化设计流程如图 3所示。

3. 2 优化结果分析

依据本文所建立的总体 /弹道 /轨道一体化优化模型, 对某 SLV固体运载火箭进行优化。目标轨道为

300 km太阳同步圆轨道,轨道倾角限制为 i∗ 96 65!,飞行过载限制为 nx ∀ 1 65 g, ny ∀ 1 5 g最大动压限制

为 q∀ 0 01 M Pa。

分别采用自适应模拟退火法 (ASA )、H ooke- Jeeves直接搜索法 (H J)、多岛遗传算法 (M IGA )、逐次近似
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法 ( SAM )和有向启发式搜索法 ( DH S) 5种优化方法的计算结果如表 1所示。为便于比较,各种方法的优化

结果均以 DH S优化结果为参考进行归一化处理。

以优化循环次数 N来衡量优化过程消耗时间。由表 1可知, 各种优化方法所得优化结果差别较大, 相

比较而言,采用逐次近似方法 ( SAM )优化效率较高,优化循环次数比 DH S方法优化循环次数减少 24%; 而

采用多岛遗传算法 (M IGA )所得优化目标值较小, 末助推消耗推进剂量 Mp比 DH S方法优化结果减小 1%。

本文所研究优化问题,轨道入轨高度、速度和轨道倾角等条件必须严格满足约束, 因此选择 M IGA算法以获

得更优结果。通过 M IGA优化,目标函数值 , , , 变轨消耗燃料质量比原方案减少 12%, 各项约束条件均很

好满足,轨道入轨条件计算值在精度控制范围内。

图 3 总体 /弹道 /轨道一体化设计优化流程

Fig 3 F low ch art ofm a jor/ballistic/orb it op tim izat ion

表 1 不同优化方法优化的归一化结果

Tab 1 The no rm alized resu lt of d ifferent optim ization m e thods

参数 ASA H J M IGA SAM DH S

A 0 0. 991 6 0. 996 9 0. 999 5 0. 997 3 1

t1 0. 917 8 1. 027 8 0. 879 3 1. 010 0 1

t
2 1. 085 1 1. 000 0 1. 0567 1. 000 0 1

fig 1. 000 58 1. 003 1 1. 001 3 1. 000 0 1

t4 0. 990 97 0. 980 4 0. 980 5 1. 000 0 1

T b 0. 982 7 0. 938 8 1. 032 7 1. 060 6 1

M
p 1. 064 1 1. 000 4 0. 991 1 1. 021 6 1

N
x 1. 006 5 1. 003 5 1. 000 0 1. 002 3 1

N
y 0. 723 8 1. 123 6 0. 672 3 1. 048 7 1

i 1. 000 3 1. 004 0 1. 001 9 0. 996 6 1

N 1. 365 3 1. 458 1 2. 021 0. 760 5 1

图 4、图 5给出了优化前后运载火箭飞行速度、高度随时间的变化情况。从图中可看出,优化后运载器

能量得到更大提高。

图 4 优化前后飞行速度变化

F ig 4 V ariation of velocity before & after opt im ized

图 5 优化前后飞行高度变化

F ig 5 V ariat ion of flying alt itude before& after opt im ized

4 结论

通过比较分析,选择 M IGA算法进行优化,以获得更优结果。优化结果表明:本文所建立的一体化优化
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设计模型是合理的;总体参数优化结合轨迹优化最大程度地挖掘了运载火箭整体设计性能,并且优化设计效

果明显,优化所得变轨消耗推进剂质量比原方案减轻了 12%。本文模型和软件也可推广应用到其它固体火

箭的方案论证和初步设计过程中去。
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A New Greatest Selection CFAR Algorithm Based on Ordered Statistics

And UnbiasedM in imum - Variance Estim ation

WANG Jian- hao
1
, YAN Li- hua

2
, MA M ing

2

( 1. Eng ineering Institute, A ir Force Eng ineeringUn iversityX i)an 710038, China; 2. The F irstA eronau tic Inst itute

ofA ir Force, X inyang 464000, H enan, Ch ina)

Abstract: In order to im prove the detection perform ance of constant false a larm detectors in m ulti- targets env iron

m ent and effectively control the rise of false a larm rate at the clutter edges, a new CFAR detecting a lgorithm ( OS

UMGO- CFAR ) is proposed based on effic ien t unb iased m inim um - variance est im ation ( UMVE ). In th is algo

rithm, OS and UMVE m ethods are respective ly adopted to create two loca l no ise pow er est im ations, the m ax im um

value o f them is used to set an adaptive de tect ion thresho ld. Under Sw erling− assump tion, the analyt ic expressions

ofMGF and ADT in hom ogeneous background are derived , again the ana ly tic expressions o f Pd in m u lti- targets

env ironm ent and the peak of fa lse a larm rate at c lutter edges are derived. W ith num erica l analysis, the CFAR -

LOSS and peak o f false a larm rate are taken respectively as them easurem ent o f perform ance in m u lti- targets env i

ronm en t and at the c lutter edges. The analysis resu lts show tha t the algo rithm is better than OSTMGO and GOSGO

in perfo rm ance in non- hom ogeneous background.

Key words: detection; constant false a larm rate ( CFAR ); unbiased m inim um - variance estim at ion; peak of fa lse

alarm rate
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Orbit, Trajectory and System Integration Design and Optim ization

ofM ulti- Stage Solid Rocket

X IAO Fe,i X IANG M in, ZHANG W ei- hua

( Co llege of Aerospace and M ateria ls Eng ineering, N ationa lUn iversity of D efense Techno logy, Changsha 410073,

H unan, China)

Abstract: Considering them utually interacting phenom enon of such aspects as tra jectory, o rb it and system, this pa

per designs a suitable tra jecto ry and presents am athem aticalm odel of system / trajectory /orbit in tegrat ion design and

opt im izat ion for the sm a ll- sized m u lti- stage solid rocke.t By adopting Adaptive Sim u lated Annea ling, H ooke-

Jeeves d irect search ingm ethod, M u lt i- Island G enet icA lgorithm, SuccessiveA pprox im ation m ethod and D irected

H euristic searching m ethod, a m ajor / trajectory /orbit integration optim ization for am u lti- stage solid rocket is per

fo rm ed a im ed at 300 km LEO, and then the optim ization results o f the fivem ethods are com pared w ith each other.

A ccording to the resu lts, here com es to a conc lusion tha:t the m odel o f integrat ion opt im iza tion is reasonab le; pa

ram eter optim ization ofm a jo r design integrated w ith tra jecto ry optim izat ion d igs out the veh icle s'm er it to a great ex

tent; whats'm ore, the opt im iza tion has great effect on vehic le design, and the liqu id fue l consum ed in orb it- trans

fer is decreases by 12% . Them odels and the so ftw are can be generalized to the schem e dem onstration and concep

tual design of other so lid rockets.

Key words: trajectory; orb i;t integ ration optim ization; m ult i- stage so lid rocket
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