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考虑禁飞区的高超声速飞行器再入跟踪控制
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摘　要：为确立高超声速飞行器再入精确模型，参考ＮＡＳＡ的研究数据对动力学方程中的气动参数进行
拟合。基于飞行器结构的相关性质及战略应用背景，加入热流密度、动压、过载和禁飞区等参考约束的限制，

融合成强非线性、复杂耦合的最优控制问题。采用改进自适应伪谱法求解模型所构建的微分方程组，通过设

置自适应网格细化与配点，使单位时间内状态变量和控制变量波动过大的时间区间被进一步细划，并利用

ＳＮＯＰＴ求解器解算出符合条件的最优轨迹。设计闭环控制器，实现对最优轨迹的姿态变化的跟踪，测试系统
的性能并进行评估。仿真结果表明：整个再入过程中，飞行器速度下降过程偏于平稳，再入轨迹可以满足约

束条件，在避开禁飞区的同时取得最大横向航程；三通道角速度收敛可控，对姿态的跟踪较理想，控制器基本

可以实现精确调姿。
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　　近几年来，关于多约束高超声速滑翔飞行器姿
态控制问题已成为国内外研究的一个重点［１］。而

我国在高超声速滑翔飞行器及其再入技术领域已

经取得了迅猛发展，但在试验演习和实战化应用方

面仍有一定的差距。滑翔飞行器进入再入阶段后，

不仅需要考虑动压、过载、热流密度等约束从而对

轨迹进行规划，还必须综合实际打击环境进行避障

与突防［２］。最新的制导方法都可以较为完善地应

对再入飞行中发生的各类情况，但对于高超声速滑

翔飞行器来说，要发挥出其重要的战略突防性能，

除却要考虑相关制导方法涵盖的因素，还必须能保

证绕过具有地理敏感属性的空域［３］。现今对于禁

飞区与飞行器突防的研究仍然相对较浅［４－５］。

通过建立高超声速滑翔飞行器再入段的物理

模型，将轨迹优化中的过程约束和终端约束考虑

在内，使得整个航程满足禁飞区约束，并尽可能优

化控制量是轨迹优化与跟踪控制问题的核心。此

问题模型的非线性程度强，且复杂度高，常规的变
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分法、极大值原理等解析法难以快速求解出最优

解，所以一般利用数值法求解轨迹优化与制导控

制问题［６］。文献［４］完整介绍了伪谱法作为直接
法的典型代表方法，采用了 Ｇａｕｓｓ积分规则的基
本原理，而后利用Ｃｈｅｂｙｓｈｅｖ多项式或者Ｌｅｇｅｎｄｒｅ
多项式产生配点，最后对系统进行插值处理［７－８］。

采用ｈｐＲａｄａｕ自适应伪谱法将整个时间区间
分区并进行网格细化，同时避免区间中产生过于细

密的网格以及难以解算的高次复杂多项式［９］，综合

评估网格化密度和插值多项式的幂次，保证系统不

仅可以快速收敛，还能够满足既定的精度要求［１０］。

此种方法可以降低初始条件估计区间误差对结果

的影响，将最优控制问题转化为等价的线性规划问

题［１１－１２］。本文经过快速轨迹优化，设计闭环反馈

控制器以实现对系统状态的跟踪，通过仿真计算

结果计算状态量实时误差，利用积分法设立误差

评判标准，评估模型性能得出结论。

１　再入模型构建与控制器设计

１．１　滑翔飞行器再入运动学模型

高超声速滑翔飞行器再入过程中会受到诸多

的约束限制，控制系统通道间的耦合现象也较为

突出，模型的非线性属性较强，其动态变化可由一

组非线性微分方程表征［６，１３］。在模型构建中忽略

地球的扁率，视其为均匀光滑的球体，可得出滑翔

飞行器再入过程中的位置变化方程。

ｘ＝ｖｃｏｓζｃｏｓξ
ｙ＝ｖｃｏｓζｓｉｎξ
ｚ＝ｖｓｉｎ{

ζ
（１）

式中，ｘ、ｙ、ｚ分别为飞行器在再入坐标系下的 ｘ、
ｙ、ｚ轴向所对应的位置分量，ｖ是飞行器的线速
度，ζ为航迹倾角，ξ为航迹偏角。

飞行器的速度、航迹偏角和航迹倾角的一次

微分满足：

ｖ＝－ｇｓｉｎζ－
ＱＳＫＤ
ｍ ＋Ω２ｒｃｏｓφ（ｓｉｎζｃｏｓφ－

　　ｃｏｓζｓｉｎφｃｏｓξ）

ζ
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ｓｉｎφｃｏｓφｓｉｎ]
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（２）

式中：Ｑ、Ｓ、ｇ、ｍ、φ和 σ分别代表飞行器的动压、
参考面积、当前位置重力加速度、质量、纬度和倾

侧角；ＫＤ、ＫＬ、ＫＹ分别是拟合而成的飞行器阻力系
数、升力系数和侧向力系数，其数值一般与飞行器运

行的马赫数和攻角相关；Ω＝７２９２×１０－５ｒａｄ／ｓ，为
地球的自转角速度。

飞行器的运动学方程可以表示为：

σ＝（ｐｃｏｓα＋ｒｓｉｎα）ｓｅｃβ＋
ＱＳＫＬ
ｍｖ（ｔａｎζｓｉｎσ＋ｔａｎβ）＋

　　
ＱＳＫＹ
ｍｖｔａｎζｃｏｓσ－

ｇ
ｖｃｏｓζｃｏｓσｔａｎβ

α＝ｑ－ｔａｎβ（ｐｃｏｓα＋ｒｓｉｎα）＋
ｍｇｃｏｓζｃｏｓσ－ＱＳＫＬ

ｍｖｃｏｓβ
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·＝－ｒｃｏｓα＋ｐｓｉｎα＋

ＱＳＫＹ＋ｍｇｃｏｓζｓｉｎσ

















ｍｖ
（３）

式中：α和β是系统的控制量，分别为再入飞行器
的攻角与侧滑角；ｐ、ｑ、ｒ分别是再入飞行器的滚
转方向角速度、俯仰方向角速度和偏航方向角

速度［１１］。

飞行器的动力学方程可以表示为：

ｐ＝
ＱＳｂＫｌ
Ｉｘｘ

ｑ＝
ＱＳｂＫｍ＋（Ｉｚｚ－Ｉｘｘ）ｐｒ

Ｉｙｙ

ｒ＝
ＱＳｂＫｎ＋（Ｉｘｘ－Ｉｙｙ）ｐｑ

Ｉ















ｚｚ

（４）

式中，ｂ为飞行器的翼展长度，Ｉｘｘ、Ｉｙｙ、Ｉｚｚ分别是再
入飞行器相对于 ｘ、ｙ、ｚ轴向的转动惯量，Ｋｌ、Ｋｍ、
Ｋｎ分别是通过风洞试验得出的或是拟合而成的
滚转、俯仰、偏航乘子系数。

１．２　限制优化问题的约束条件

为使控制问题尽可能切合实际飞行任务要

求，在轨迹优化与制导问题中加入禁飞区约束。

禁飞区是指飞行器禁止通过的空中区域，比如防

空识别区、导弹拦截区等［１４］，在优化轨迹的时候

必须要绕过禁飞区。

通过分析禁飞区约束的性质［１５］，设定禁飞区

即路径约束为：

Ｃ（ｘ（ｔ），ｕ（ｔ），ｔ）≤０，ｔ∈［ｔ０，ｔｆ］ （５）
通常情况下，热流密度、动压和过载被认定是

路径约束的一部分，通过不等式组的形式给

出［１６－１７］，其表达式可以按照通用标准定义，也可

根据飞行器结构特性来单独定义。对于不同的飞

行器外形与材料，以及不同的飞行任务会有不同

的约束指标，在此不再赘述。

·７６·
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１．３　优化指标

航迹参数的变化对于规避禁飞区有直接的影

响，因而严格控制有关航程参数相对重要。为使

滑翔飞行器在再入段获得最大的横向航程，则确

定系统的目标函数为：

Ｊ＝ｍａｘ ｘ
ｒｅ＋ｈ

（６）

式中，ｘ即式（１）中飞行器的位置分量，ｒｅ为地心

距，ｈ表示飞行器的海拔高度，则 ｘ
ｒｅ＋ｈ

可以表示

飞行器运行航程所通过的纬度值。设定此目标函

数可以使该方向的位置分量保持最大，即能够令

高超声速飞行器在滑翔过程中取得最大横向

航程。

２　问题转化与求解策略

２．１　自适应网格细化方法

数值法求解最优控制问题要先对系统进行时

域转换。其中，通过伪谱法求解需要将控制系统

的时域映射到［－１，１］，所以先对原时域做相应
转换。汲取ｈｐ有限元方法的优点，ｈｐ自适应伪
谱法将时域分成了多个子区间，再将每个子区间

上的最优控制问题分别转换为非线性规划

（ＮｏｎＬｉｎｅａｒＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＮＬＰ）问题求解［１８］。选

取Ｋ－１个配点，将最优控制问题的整体运行时
间即ｔ∈［ｔ０，ｔｆ］分成 Ｋ个子时间区间，将每个子
区间的时间定义域［ｔｋ，ｔｋ＋１］转换到区间［－１，１］
上，来满足Ｌｅｇｅｎｄｒｅ正交多项式的定义区间［６］。

τ＝
２ｔ－ｔｋ＋１－ｔｋ
ｔｋ＋１－ｔｋ

，τ∈［－１，１］ （７）

而后进行配点和离散化。所采用的配点为勒让

德高斯拉道 （ＬＧＲ）点，即对于每个子区间，选
取其Ｌｅｇｅｎｄｒｅ正交多项式一阶导数的根和 τ＝
－１，１两点。对第 ｋ个子区间，选取 Ｎ（ｋ）个 ＬＧＲ
节点 τ（ｋ）ｉ （ｉ＝０，１，…，Ｎ

（ｋ）），从而构成 Ｎ（ｋ）阶
Ｌａｇｒａｎｇｅ插值多项式。

通过这种方法可以将最优控制问题转换为非

线性规划问题，可以利用稀疏非线性优化器

（ＳｐａｒｓｅＮｏｎｌｉｎｅａｒＯＰＴｉｍｉｚｅｒ，ＳＮＯＰＴ）算法求解此
类问题。

设［ｔｋ－１，ｔｋ］为第ｋ个子区间。取相邻配点之
间的中点，以式（８）所示准则来评估误差。

ε（ｋ） ＝∑
Ｎ（ｋ）

ｉ＝０
ｘ（τ（ｋ）ｎ ）Ｄ

（ｋ）
ｊｉ －

ｔｋ－ｔｋ－１( )２
·

　
　
ｆ（ｘ（τ（ｋ）ｎ ），ｕ（τ

（ｋ）
ｎ ）） （８）

式中，τ（ｋ）ｎ （ｎ＝１，…，Ｎｋ－１）为第 ｋ个相邻配点之
间的中点，ｘ（τ（ｋ）ｎ ）为该点的状态向量，ｕ（τ

（ｋ）
ｎ ）为

该点的控制向量，Ｄ（ｋ）ｊｉ 为微分矩阵，表示各
Ｌａｇｒａｎｇｅ基函数在各 ＬＧＲ配点处的微分值。在
执行ＳＮＯＰＴ算法前，要预先设定误差阈值 ε，若
ε（ｋ）中有大于 ε的元素，就要在该区间内添加新
的若干个配点，而后重新判定区间内的误差，直到

ε（ｋ）中的所有元素全部小于ε。
ｘ（ｋ）表示在第 ｋ个区间内轨迹的状态。设 ρ

为判断实施细化标准的标量。若该状态所对应的

曲率小于ρ，则认为该区间内的轨迹相对平滑，如
果这个区间的精度不满足要求，则可以通过增加

区间中的配点数来提升精度，即利用“ｐ法”来提
升求解精度；若存在大于ρ的元素，则认定该区间
的轨迹不平滑，要通过细化区间网格的方式提升

精度，即采用“ｈ法”来提升求解精度。

２．２　反步法求解控制策略

在得出最优轨迹的同时，飞行器再入的全时

状态量也可以同步解算，进而得出三通道输出信

号，控制副翼、方向舵和升降舵的运行。

式（３）可以表示为：
ｘ１＝ｆ１＋ｇ１ｘ２ （９）

式中，ｆ１ ＝［ｆσ ｆα ｆβ］
Ｔ，ｘ１ ＝［σαβ］

Ｔ，ｘ２＝

［ｐｑｒ］Ｔ，ｇ１＝
ｓｅｃβｃｏｓα ０ ｓｅｃβｓｉｎα
－ｔａｎβｃｏｓα １ －ｔａｎβｓｉｎα
ｓｉｎα ０ －ｃｏｓ









α
，且

ｆσ＝
ＱＳＫＬ
ｍｖ（ｔａｎζｓｉｎσ＋ｔａｎβ）＋

ＱＳＫＹ
ｍｖｔａｎζｃｏｓσ－

ｇ
ｖｃｏｓζｃｏｓσｔａｎβ，ｆα ＝

ｍｇｃｏｓζｃｏｓσ－ＱＳＫＬ
ｍｖｃｏｓβ

，ｆβ＝

ＱＳＫＹ＋ｍｇｃｏｓζｓｉｎσ
ｍｖ 。　

式（４）可以表示为：
ｘ２＝ｆ２＋ｇ２ｕ （１０）

式中，ｆ２ ＝［ｆｐ，ｆｑ，ｆｒ］
Ｔ，ｕ＝［δａ，δｅ，δｒ］

Ｔ，ｇ２＝
ＱＳｒ珋ｂＫｌ，δａ
Ｉｘｘ

０ ０

０
ＱＳｒ珋ｂＫｍ，δｅ
Ｉｙｙ

０

０ ０
ＱＳｒ珋ｂＫｎ，δｒ
Ｉ



















ｚｚ

。　

由此可以设计控制回路，构建姿态控制器模

型，如图１所示。
下面运用Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ的方式设计控制ｕ，实

现对前一阶段得出的参考控制量［σｄ，αｄ，βｄ］进

·８６·
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图１　跟踪控制器结构图
Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

行跟踪。Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ法又称作反演、反推、反步
法，其基本思路是根据系统的阶数，分为若干步骤

来实现控制，最终实现对系统目标输出的控制，对

于二阶及以上系统的控制优势明显。在分步设计

中，需要设计合适的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数，设计每一步
的虚拟控制函数需要保证 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数一阶导
数负定，得到的虚拟控制函数即为下一阶次的控

制信号。从控制系统微分方程组的最低阶次开始

递归，直到最后一步设计出最终的控制方案。

考虑以下系统，其中ｇ１、ｇ２均可逆。
ｘ１＝ｆ１＋ｇ１ｘ２
ｘ２＝ｆ２＋ｇ２ｕ

ｙ＝ｘ１
定义误差变量 ｚ１＝ｘ１－ξｄ，ξｄ为给定的标准

状态量，对变量ｚ１求导可得：

ｚ１＝ｆ１＋ｇ１ｘ２－ξ
·
ｄ （１１）

取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数Ｖ１＝
ｚＴ１ｚ１
２，对其求导可得：

Ｖ·１＝ｚ
Ｔ
１ｚ１＝ｚ

Ｔ
１（ｆ１＋ｇ１ｘ２－ξ

·
ｄ） （１２）

令ｘ２＝ｚ２＋ｘ２ｄ，得：

Ｖ·１＝ｚ
Ｔ
１［ｆ１＋ｇ１·（ｚ２＋ｘ２ｄ）－ξ

·
ｄ］ （１３）

构造ｘ２ｄ＝ｇ
－１
１ ·（－ｃ１ｚ１＋ξ

·
ｄ－ｆ１），其中，ｃ１＞

０。则有：

Ｖ·１ ＝ｚ
Ｔ
１｛ｆ１＋ｇ１·［ｚ２＋ｇ

－１
１ ·（－ｃ１ｚ１＋ξ

·
ｄ－ｆ１）］－ξ

·
ｄ｝

＝ｚＴ１（ｆ１＋ｇ１ｚ２－ｃ１ｚ１＋ξ
·
ｄ－ｆ１－ξ

·
ｄ）

＝ｚＴ１ｇ１ｚ２－ｚ
Ｔ
１ｃ１ｚ１

＝－ｃ１ ｚ１
２＋ｚＴ１ｇ１ｚ２ （１４）

令Ｖ２＝Ｖ１＋
ｚＴ２ｚ２
２，则

Ｖ·２ ＝Ｖ
·
１＋ｚ

Ｔ
２ｚ２

＝－ｃ１ ｚ１
２＋ｚＴ１ｇ１ｚ２＋ｚ

Ｔ
２ｆ２＋ｚ

Ｔ
２ｇ２ｕ－ｚ

Ｔ
２ｘ２ｄ

＝－ｃ１ ｚ１
２＋ｚＴ２（ｇ

Ｔ
１ｚ１＋ｆ２＋ｇ２ｕ－ｘ２ｄ） （１５）

构造ｕ＝ｇ－１２ （－ｆ２－ｃ２ｚ２－ｇ
Ｔ
１ｚ１＋ｘ２ｄ），其中，

ｃ１＞０，ｃ２＞０。则有：

Ｖ·２ ＝－ｃ１ ｚ１
２＋ｚＴ１ｇ１ｚ２＋ｚ

Ｔ
２ｆ２＋ｚ

Ｔ
２ｇ２ｇ

－１
２ （－ｆ２－

　ｃ２ｚ２－ｇ
Ｔ
１ｚ１＋ｘ２ｄ）－ｚ

Ｔ
２ｘ２ｄ

＝－ｃ１ ｚ１
２＋ｚＴ１ｇ１ｚ２＋ｚ

Ｔ
２ｆ２＋ｚ

Ｔ
２（－ｆ２－ｃ２ｚ２－

ｇＴ１ｚ１＋ｘ２ｄ）－ｚ
Ｔ
２ｘ２ｄ

＝－ｃ１ ｚ１
２－ｃ２ｚ

Ｔ
２ｚ２

＝－ｃ１ ｚ１
２－ｃ２ ｚ２

２≤０ （１６）
从式（１６）可以看出，选取的Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数一

阶导数负定，中间变量 ｚ１和 ｚ２都为有界的，使得
变量ｘ１和ｘ２对参考信号［σｄ，αｄ，βｄ］的跟踪误差
在可控的范围内，算法实现了对参考信号［σｄ，
αｄ，βｄ］的跟踪。

３　仿真试验

３．１　条件与约束

３．１．１　初始条件
飞行器再入的初速度 ｖ０＝７８ｋｍ／ｓ，再入高

度ｈ０＝８０ｋｍ，初始航迹倾角 ζ０＝０°，初始航迹偏
角ξ０＝９０°。各个方向的初始角速度分量均设
为零。

３．１．２　禁飞区约束
根据实际飞行空域识别区限制条件，以飞行

器再入点对地面的投影点为原点建立坐标系，设

计如式（１７）所示的类圆柱形禁飞区域。
（ｌｏｎ－２５）２

３２
＋（ｌａｔ－５）

２

３２
＝１

０≤ｈ≤
{

８０
（１７）

式中，ｌｏｎ代表经度，ｌａｔ代表纬度，ｈ为高度。
３．１．３　终端约束

ｖｆ＝８００ｍ／ｓ，ｈｆ＝２５ｋｍ，ζｆ＝０°，ξｆ＝９０°。

３．１．４　过程约束
在飞行器再入的全过程中，定义法向过载最

大值 ｎｍａｘ ＝２５ｇ，热流率最大值 Ｑ＝１２×
１０６Ｗ／ｍ２。　

３．２　仿真结果与分析

采用上述已知条件，利用ｈｐＲａｄａｕ自适应伪
谱法对再入飞行问题进行解算，仿真实验在

ＭＡＴＬＡＢ２０１８ａ软件中运行，设定配点精度为
１×１０－６。　

通过轨迹优化，可以得出高超声速飞行器运

行的最优轨迹，进而得出最优轨迹高度变化曲线，

如图２所示。
飞行轨迹呈跳跃式，相较于平滑下降的“钱

学森”弹道，其能耗更小，可以增加飞行航程。不

仅如此，飞行器在稠密与稀薄的大气层交替穿行，

可以减少滑行过程中的热能损耗，使得最优控制

问题中的热能约束更容易被满足，最优解的选择

更宽泛。整个飞行过程中，飞行器速度下降过程

·９６·
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图２　再入高度曲线
Ｆｉｇ．２　Ｒｅｅｎｔｒｙｈｅｉｇｈｔｃｕｒｖｅ

偏于平稳，除此之外，遵循这种飞行方案可以保证

其热流密度不会出现间歇尖峰，有利于保护飞行

器的本体结构不被损坏。

最优轨迹的控制量（攻角）变化如图３所示。

图３　攻角变化曲线
Ｆｉｇ．３　ＣｕｒｖｅｏｆＡＯＡ

使用倾斜转弯（ＢａｎｋＴｏＴｕｒｎ，ＢＴＴ）飞行控
制模式，即在航迹坐标系中，设定攻角与侧滑角为

控制量，全程攻角控制在２５°以内，使得三通道控
制信号耦合程度尽量轻微，从而容易有效实现系

统控制。

加入禁飞区约束后，其飞行轨迹将要做出必要

调整，原始轨迹与优化后的飞行轨迹如图４、图５
所示。

图４　优化前后轨迹立体图
Ｆｉｇ．４　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｔｅｒｅｏｇｒａｍｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图５　优化前后轨迹局部平面图
Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐａｒｔｉａｌｌａｙｏｕｔｂｅｆｏｒｅａｎｄ

ａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

由图４和图５可知，飞行器沿着优化轨迹飞
行即可避开禁飞区，达成优化指标的同时完成突

防任务。

根据状态量与控制量的动态关系，可以得出

滚转、俯仰、偏航三通道的角速度，进而导出副翼、

方向舵和升降舵的控制信号，如图６所示。

图６　副翼、方向舵和升降舵的控制信号
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｒｏｌｓｉｇｎａｌｓｏｆａｉｌｅｒｏｎ，ｒｕｄｄｅｒａｎｄｅｌｅｖａｔｏｒ

以此控制信号对三自由度角速度进行跟踪，

跟踪情况如图７～９所示。

图７　滚转角速度的跟踪情况
Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｃｋｉｎｇｏｆｒｏｌｌｉｎｇａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ

由图７～９可知，系统对三个自由度的角速
度变量能够有效实现实时跟踪，系统设立的采

·０７·
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图８　俯仰角速度的跟踪情况
Ｆｉｇ．８　Ｔｒａｃｋｉｎｇｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ

图９　偏航角速度的跟踪情况
Ｆｉｇ．９　Ｔｒａｃｋｉｎｇｏｆｙａｗａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ

样时间间隔约为４０ｓ，由控制信号控制得到的角
速度误差因素主要来自目标采样和控制信号时

间传导。

对攻角和倾侧角的跟踪效果如图 １０、图 １１
所示。

图１０　攻角的跟踪情况
Ｆｉｇ．１０　Ｔｒａｃｋｉｎｇｏｆａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

由图１０、图１１可以看出，跟踪控制器已经实
现对于系统控制变量的实时跟踪。在系统存在干

扰的情况下，依然可以完成正常输出，保证高超声

速飞行器再入的姿态稳定。跟踪信号的攻角变化

较小，因而与之对应的俯仰角速度会相对较小，由

图１１　倾侧角的跟踪情况
Ｆｉｇ．１１　Ｔｒａｃｋｉｎｇｏｆｂａｎｋａｎｇｌｅ

于采样时刻俯仰角速度的突变量较小，所以系统

对攻角的跟踪效果较好；而倾侧角与滚转角速度

和偏航角速度有关，由于偏航角速度和滚转角速

度存在较多的瞬时振荡，尤其是在飞行器再入初

始阶段和飞行轨迹策略重新优化的阶段，因而跟

踪侧滑角难度相对较大。由于每个采样点间存在

一定时间间隔，系统对其跟踪效果会有一定误差，

但此误差最终依然可以收敛。系统仿真验证了控

制模型能够达到预期输出，可以有效跟踪高超声

速飞行器再入时的控制变量，进而实现机动快速

调姿。

４　结论

１）由伪谱法解算出的最优轨迹状态量符合
条件限制，三通道信号虽然存在耦合，但可通过控

制攻角范围使系统能够实现有效跟踪。

２）通过优化原始轨迹，飞行器可以避开设定
的禁飞区域，始末点的相对误差在０１％以内。
３）角速度闭环跟踪系统可以基本跟踪最优

姿态变化，但是在突变过于明显的时刻误差较大，

存在迟滞现象，这是由于系统采样时刻相对固定，

没有通过感知环境变化而细化采样造成的。

下一步工作将引进自适应采样时间方法，减

少因采样时间迟滞所造成的误差，提升跟踪性能。
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ｃｏｕｎｔｒｉｅｓｉｎ ２０１７［Ｊ］． ＴａｃｔｉｃａｌＭｉｓｓｉｌｅ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
２０１８（１）：４７－５０，７８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２］　刘世钰．高超声速飞行器气动特性数值分析［Ｄ］．哈尔
滨：哈尔滨工程大学，２０１４．
ＬＩＵＳｈｉｙｕ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ
ｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ
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Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）
［３］　陈凯捷，戈新生．基于 Ｌｅｇｅｎｄｒｅ伪谱法的空间机器人姿

态运动的最优控制［Ｊ］．国际航空航天科学，２０１５，
３（４）：７７－８３．
ＣＨＥＮＫａｉｊｉｅ，ＧＥＸｉｎｓｈｅｎｇ．Ｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｐａｃｅｒｏｂｏｔ′ｓ
ａｔｔｉｔｕｄｅｍｏｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＬｅｇｅｎｄｒｅｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．
ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ，２０１５，３（４）：７７－８３．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［４］　王璐．伪谱法在最优控制问题中的应用［Ｄ］．哈尔滨：哈
尔滨工程大学，２０１４．
ＷＡＮＧＬｕ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄｔｏｏｐｔｉｍａｌ
ｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｓ［Ｄ］． Ｈａｒｂｉｎ： Ｈａｒｂｉｎ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ
Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［５］　ＷａｎｇＸ Ｗ，ＰｅｎｇＨ Ｊ，ＺｈａｎｇＳ，ｅｔａｌ．Ａ ｓｙｍｐｌｅｃｔｉｃ
ｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｓ
ｗｉｔｈｉｎｅｑｕａｌｉｔｙｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＩＳＡＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ，２０１７，６８：
３３５－３５２．

［６］　张合新，宫梓丰，蔡光斌，等．复杂约束条件下高超声速
飞行器再入轨迹优化［Ｊ］．兵器装备工程学报，２０１９，
４０（１）：７－１２．
ＺＨＡＮＧ Ｈｅｘｉｎ，ＧＯＮＧ Ｚｉｆｅｎｇ，ＣＡＩＧｕａｎｇｂｉｎ，ｅｔａｌ．
Ｒｅｅｎｔｒｙ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅ ｗｉｔｈ
ｃｏｍｐｌｉｃａｔｅｄｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］． ＪｏｕｒｎａｌｏｆＷｅａｐｏｎｒｙａｎｄ
ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１９，４０（１）：７－１２．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［７］　雍恩米，唐国金，陈磊．基于Ｇａｕｓｓ伪谱方法的高超声速
飞行器再入轨迹快速优化［Ｊ］．宇航学报，２００８，２９（６）：
１７６６－１７７２．
ＹＯＮＧＥｎｍｉ，ＴＡＮＧＧｕｏｊｉｎ，ＣＨＥＮＬｅｉ．Ｒａｐｉｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｆｏｒ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｒｅｅｎｔｒｙ ｖｅｈｉｃｌｅ ｖｉａ Ｇａｕｓｓ
ｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００８，
２９（６）：１７６６－１７７２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８］　张鹏程，李新国．基于Ｇａｕｓｓ伪谱方法的高超声速滑翔飞
行器滑翔段轨迹优化［Ｊ］．电子设计工程，２０１３，
２１（１５）：１０５－１０８．
ＺＨＡＮＧ Ｐｅｎｇｃｈｅｎｇ， ＬＩ Ｘｉｎｇｕｏ． Ｂａｓｅ ｏｎ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｇｌｉｄｅｐｈａｓｅｗｉｔｈＧＰＭ ｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｇｌｉｄｅ
ｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＤｅｓｉｇｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１３，２１（１５）：
１０５－１０８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［９］　夏红伟，李秋实，李莉，等．基于 ｈｐ自适应伪谱法的飞
行器再入轨迹优化与制导［Ｊ］．中国惯性技术学报，
２０１５，２３（６）：４２－４７．
ＸＩＡＨｏｎｇｗｅｉ，ＬＩＱｉｕｓｈｉ，ＬＩＬｉ，ｅｔａｌ．Ｒｅｅｎｔｒｙｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄｇｕｉｄａｎｃｅｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔｂａｓｅｄｏｎｈｐａｄａｐｔｉｖｅ
ｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＩｎｅｒｔｉａｌ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５，２３（６）：４２－４７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１０］　邱文杰，孟秀云．基于ｈｐ自适应伪谱法的飞行器多阶段

轨迹优化［Ｊ］．北京理工大学学报（自然科学版），２０１７，
３７（４）：４１２－４１７．
ＱＩＵ Ｗｅｎｊｉｅ， ＭＥＮＧ Ｘｉｕｙｕｎ． Ｍｕｌｔｉｐｈａｓｅ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔｂａｓｅｄｏｎｈｐａｄａｐｔｉｖｅｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌ
ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ
（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），２０１７，３７（４）：４１２－４１７．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　宫梓丰，张合新，扈晓翔，等．伪谱法实现滑翔飞行器姿
态跟踪控制［Ｊ］．电光与控制，２０１９，２６（３）：２５－２７，５２．
ＧＯＮＧ Ｚｉｆｅｎｇ，ＺＨＡＮＧ Ｈｅｘｉｎ，ＨＵ Ｘｉａｏｘｉａｎｇ，ｅｔａｌ．
Ａｔｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆｇｌｉｄｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｂａｓｅｄｏｎｈｐ
ｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＯｐｔｉｃｓａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，
２０１９，２６（３）：２５－２７，５２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　ＴａｎｇＸ Ｊ， Ｌｉｕ Ｚ Ｂ， Ｗａｎｇ Ｘ． Ｉｎｔｅｇｒａｌｆｒａｃｔｉｏｎａｌ
ｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇｆｒａｃｔｉｏｎａｌｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌ
ｐｒｏｂｌｅｍｓ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，２０１５，６２：３０４－３１１．

［１３］　刘渊博，朱恒伟，黄小念．伪谱法求解非光滑最优控制问
题的网格优化［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１３，３５（１１）：
２３９６－２３９９．
ＬＩＵＹｕａｎｂｏ，ＺＨＵＨｅｎｇｗｅｉ，ＨＵＡＮＧＸｉａｏｎｉａｎ．Ｏｐｔｉｍａｌ
ｍｅｓｈｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒ
ｎｏｎｓｍｏｏｔｈｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｓ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ
ａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３，３５（１１）：２３９６－２３９９．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　ＷｅｉＳ，ＺｏｕＹ，ＳｕｎＦ，ｅｔａｌ．Ａｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒ
ｓｏｌｖｉｎｇ ｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍ ｏｆａ ｈｙｂｒｉｄ ｔｒａｃｋｅｄ
ｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＥｎｅｒｇｙ，２０１７，１９４：５８８－５９５．

［１５］　ＰｅｎｇＨ，ＷａｎｇＸ，ＬｉＭ，ｅｔａｌ．Ａｎ ｈｐ ｓｙｍｐｌｅｃｔｉｃ
ｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．
Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ ｉｎ Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ Ｓｃｉｅｎｃｅ ＆ Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ
Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１７，４２：６２３－６４４．

［１６］　ＬｉＭ，ＰｅｎｇＨ．Ｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｏｐｔｉｍａｌ
ｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｓｕｓｉｎｇｑｕａｓｉｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ ａｎｄ ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌ
ｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄｓ［Ｊ］．ＩＳＡＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ，２０１６，６２：
１７７－１９２．

［１７］　张广豪．高超声速飞行器滑翔再入轨迹优化与跟踪制导
方法研究［Ｄ］．西安：火箭军工程大学，２０１７．
ＺＨＡＮＧ Ｇｕａｎｇｈａｏ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｒａｃｋｉｎｇ
ｇｕｉｄａｎｃｅｍｅｔｈｏｄｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｇｌｉｄｉｎｇｒｅｅｎｔｒｙ［Ｄ］．
Ｘｉ′ａｎ： ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＲｏｃｋｅｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７． （ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１８］　王丽英，张友安，黄诘．带约束的末制导律与伪谱法轨迹
优化［Ｍ］．北京：国防工业出版社，２０１５．
ＷＡＮＧＬｉｙｉｎｇ，ＺＨＡＮＧＹｏｕａｎ，ＨＵＡＮＧＪｉｅ．Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ
ｔｅｒｍｉｎａｌ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ ａｎｄ ｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，
２０１５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

·２７·


