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摘　要：针对拦截临近空间高超声速飞行器的弹道跟踪过程，基于线性二次型调节器理论和高斯伪谱法
设计一种跟踪制导律。为了对标称弹道进行精确跟踪，考虑线性二次型跟踪问题，应用最优控制理论推导最

优解的充要条件，得到带时变增益的线性状态反馈控制量的表达式；基于高斯伪谱法，在离散的勒让德 －高
斯点上利用标称弹道数据计算差分矩阵和系数矩阵，求得状态扰动反馈控制律。仿真结果表明，与基于求解

矩阵黎卡提方程的方法相比，该方法选取较少的节点即可获得高精度的反馈控制量，且运算效率大幅提高，

满足在线实施要求。
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　　对于拦截临近空间高超声速目标采用复合制
导体制是一条比较实际的思路。复合制导体制的

中制导段飞行时间最长、作用距离最远、对射程影

响最大，决定了拦截弹的整体性能［１］。

面对临近空间高超声速武器这类新型、高动

态目标，若采用传统导引方法，如三点法、半前置

法等直接基于运动目标进行拦截，将会导致拦截

武器飞行弹道的频繁调整，不利于拦截实施，且会

导致不必要的能量损耗。与末制导段不同的是，

中制导段一般不以脱靶量为性能指标，而是保证

末制导系统可靠截获目标，希望拦截弹利用较少

的能量、沿着较为平滑的弹道向着预测命中点飞

行［１］。考虑各种终端约束与一系列过程特征，中

制导段弹道规划问题实际上是一个复杂的非线性

优化问题［２］。同时，由于临近空间拦截弹在实际

飞行过程中大空域、宽速域的特点，其飞行环境、

气动模型、热防护、导航设备等方面都存在很大的

不确定性［３］，这时就要求所设计的中制导律能够

及时修正跟踪误差。所以，中制导段采用离线规

划弹道并在线跟踪控制的设计是一条比较合理的

技术路线［４］。

弹道规划是一个复杂的非线性规划问题，需

要离线进行求解以获得标称弹道，耗时较长，而精

确跟踪过程通常对非线性模型进行线性化，在此

基础上快速获得反馈控制量，进而实现在线修

正［５］。目前，采用这种将拦截弹弹道与制导律进

行分离设计的文献并不多，但是这种设计原则是

推动中高空地空导弹发展、提高射程和制导控制
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精度的有效途径［６］。文献［７］研究了地空导弹拦
截高速目标的中制导段弹道优化问题，但仅仅考

虑了开环的优化计算问题，没有考虑其闭环实现。

文献［８］采用高斯伪谱法研究了空空导弹的中
制导问题，指出中制导律设计方法大致可分为

两类，一类是比例导引规律及其改进形式，另一

类是将中制导律设计问题看作最优控制问题，

采用最优控制问题的方法求解，得到满足攻击

时间最短或燃料最省的最优中制导律，新一代

空空导弹中制导律的设计常常采用后者。文

献［９－１０］采用模型预测静态规划的方法对中
制导弹道规划问题进行了研究，该方法结合非

线性模型预测理论与近似动态规划理论，基于

离散化以后的系统状态方程，将最优弹道基础

上产生的扰动量作为误差项，在最优弹道附近

进行泰勒级数展开，通过迭代求解一次性得到

误差项基础上对应的最优控制量的补偿项，具

有高效性及快速性的特点，但是需要选取大量

的节点才能确保求解精度。文献［１１］通过在一
段滚动的短时间域内将非线性模型近似线性

化，在此基础上快速求得反馈控制律，但是滚动

时域的方法只能保证在一段有限的短时间域内

的局部最优性，而不能保证全局最优性。

本文基于高斯伪谱法和线性二次型调节器

（ＬｉｎｅａｒＱｕａｄｒａｔｉｃＲｅｇｕｌａｔｏｒ，ＬＱＲ）理论，提出了一
种最优弹道修正算法，从提高跟踪精度和求解效

率两方面对拦截弹中制导弹道跟踪问题进行了有

益的探索。

１　标称最优弹道

１．１　拦截弹运动方程

为研究方便并不失一般性，考虑中制导段拦

截弹朝向预测命中点飞行，理想轨迹位于平面内，

所以，仅考虑纵向平面内的拦截弹质点运动

模型［１２］：

ｖ＝
Ｐｃｏｓα－ＣｘｑＳ

ｍ －ｇｓｉｎθ （１）

θ
·
＝
Ｐｓｉｎα＋ＣｙｑＳ

ｍｖ －ｇｃｏｓθｖ （２）

ｘ＝ｖｃｏｓθ （３）
ｙ＝ｖｓｉｎθ （４）

其中：ｖ表示拦截弹速度；θ为弹道倾角；ｘ，ｙ分别
表示横程和纵程；ｍ为拦截弹质量；Ｐ表示作用在
拦截弹上的推力，其值为９２７９４ｋＮ，有动力段的
作用时间为２０３ｓ，燃料燃烧速度为３４７９６２ｋｇ／ｓ，
之后发动机关机，推力保持为零，质量保持不变；ｑ

表示动压，Ｓ表示参考面积，ｇ表示重力加速度；
Ｃｘ、Ｃｙ分别为阻力系数及升力系数，可以分别表
示为马赫数Ｍａ和攻角α的函数：

Ｃｙ＝Ｃαｙα （５）
Ｃｘ＝Ｃｘ０＋Ｋ·Ｃ

２
ｙ （６）

其中，Ｃｘ０为零升阻力系数，Ｃαｙ为升力对于攻角的
偏导数，Ｋ为诱导阻力系数。对大气密度的假
设是：

ρ＝ρ０ｅｘｐ（－ｙ／ｙ０） （７）
其中：ρ０为地面空气密度；ρ为飞行器高度处的空
气密度；ρ０＝１２２５０ｋｇ／ｍ

３，ｙ０＝７２５４３ｍ。

１．２　弹道优化模型

设ｔ０表示初始时刻，ｔｆ表示终端时刻，为保证

拦截弹的杀伤效果，一般将终端时刻的速度最大

作为优化指标Ｊ［９］，即：
Ｊ＝（ｖ（ｔｆ），ｔｆ）＝－ｖｆ （８）

由预测命中点给出终端时刻位置约束（ｘｆ，
ｙｆ），由末制导捕获条件给出终端时刻的弹道倾角
约束 θｆ。那么标称弹道的终端约束条件如下
所示：

ψ＝［θ－θｆ ｘ－ｘｆ ｙ－ｙｆ］Ｔ＝０ （９）
其中，０表示具有相应维度的全零矩阵。

为了保证飞行的稳定性以及弹道的可实现

性，控制量约束设置为：

α≤αｍａｘ （１０）
为了保证拦截弹在飞行过程中弹体结构的稳

定性，动压约束设置为：

ｑ＝０．５ρｖ２≤ｑｍａｘ （１１）
在临近空间范围内，拦截弹所能提供的可用

过载大小有限［１３］，过载约束设置为：

ｎ＝
ＣｙｑＳ
ｍｇ≤ｎｍａｘ （１２）

考虑到拦截弹的热流密度约束，其简化计算

公式［１４］为：

Ｑ＝ＱａＱｒ≤Ｑｍ （１３）
Ｑａ＝ｈ０＋ｈαα＋ｈα２α

２ （１４）

Ｑｒ＝１１７７００槡ρ（１０
－４ｖ）３．０７ （１５）

上述最优控制问题通过高斯伪谱法转化为非

线性规划问题，然后采用非线性规划求解器

ＳＮＯＰＴ［１５］等进行求解。推力段选取 ４３个勒让
德－高斯（ＬｅｇｅｎｄｒｅＧａｕｓｓ，ＬＧ）点，无动力段选取
２０个ＬＧ点。高斯伪谱法与一般的离散求解方法
相比，能以更少的节点获得更高的求解精度［１６］，

进而提高算法的运算效率。其标称最优弹道如

图１所示。

·５２·
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图１　标称弹道
Ｆｉｇ．１　Ｎｏｍｉｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

２　基于高斯伪谱法的在线跟踪

２．１　基于ＬＱＲ的弹道跟踪

离线生成的标称最优弹道需要跟踪制导律来

保证实现。因为建立拦截弹运动方程所用的大气

模型是对实际大气的简化，而且大气中也存在着

随机风的干扰，若不施加弹道跟踪控制，将会导致

实际弹道不断远离标称最优弹道，进而无法完成

既定飞行任务。

应用最优控制理论解决制导问题时，最后都

需要转化为两点边值问题（ＴｗｏＰｏｉｎｔＢｏｕｎｄａｒｙ
ＶａｌｕｅＰｒｏｂｌｅｍｓ，ＴＰＢＶＰｓ）进行求解［１７］。ＴＰＢＶＰｓ的

迭代过程需要进行大量的计算，导致无法在线实

现，所以这种方法一般用来解决离线的弹道优化

问题，而不适用于在线跟踪。

ＬＱＲ理论为基于最优控制理论的弹道在线
修正问题提供了可行的解决方法。由于线性二次

型问题的最优解具有统一的解析表达式，且可得

到一个简单的状态线性反馈控制律，因此，便于计

算和实现闭环反馈控制［１８］。

式（１）～（４）表示的模型简记为：
ｘ＝ｆ（ｔ）ｘ＋ｇ（ｔ）δｕ （１６）

其中，ｘ＝［ｖ θ ｘ ｙ］Ｔ，ｕ＝［α］。显然式（１６）
是非线性耦合的，不能直接应用线性化方法进行

弹道跟踪设计。基于小扰动假设，在标称弹道附

近将拦截弹质点运动模型进行线性化，得到如

式（１７）所示形式的状态方程：

δｖ＝
ｆ１
ｖδ
ｖ＋
ｆ１
θθ

＋
ｆ１
ｙ
ｙ＋
ｆ１
αα

δθ＝
ｆ２
ｖ
ｖ＋
ｆ２
θθ

＋
ｆ２
ｙ
ｙ＋
ｆ２
αα

δｘ＝
ｆ３
ｖ
ｖ＋
ｆ３
θθ

δｙ＝
ｆ４
ｖ
ｖ＋
ｆ４
θ















 θ

（１７）

将式（１７）简记为如下形式：
δｘ＝Ａ（ｔ）δｘ＋Ｂ（ｔ）δｕ （１８）

式中，矩阵Ａ（ｔ）和Ｂ（ｔ）可以通过推导得到：

Ａ（ｔ）＝

－
ＣｘρＳｖ
ｍ －ｇｃｏｓθ ０ －

ＣｘρＳｖ
ｍ
ρ
ｙ

ＣｙρＳ
ｍ ＋ｇｃｏｓθ

ｖ２
－
０．５ＣｙρＳｖ

２＋Ｐｓｉｎα
ｍｖ２

ｇｓｉｎθ
ｖ ０

０．５ＣｙＳｖ
ｍ

ρ
ｙ

ｃｏｓθ －ｖｓｉｎθ ０ ０
ｓｉｎθ ｖｃｏｓθ

















０ ０

（１９）

Ｂ（ｔ）＝

－
（Ｃαｙ）

２αρＳｖ２＋Ｐｓｉｎα
ｍ

０．５ＣαｙρＳｖ
２＋Ｐｃｏｓα
ｍｖ



















０
０

（２０）

其中

ρ
ｙ
＝－
ρ０
ｙ０
ｅ－

ｙ
ｙ０ （２１）

考虑如下的二次型性能指标：

Ｊ＝１２δｘ
Ｔ（ｔｆ）Ｐｆδｘ（ｔｆ）＋

１
２∫

ｔｆ

ｔ０
［δｘＴ（ｔ）Ｑ（ｔ）δｘ（ｔ）＋

δｕＴ（ｔ）Ｒ（ｔ）δｕ（ｔ）］ｄｔ （２２）

式（２２）中第一项末值型性能指标是对终端
状态的要求，Ｐｆ为对称半正定权重矩阵。第一过
程项限制飞行过程中的状态量偏差，以保证拦截

弹始终沿最优弹道飞行，Ｑ（ｔ）为对称半正定权重
矩阵。第二过程项限制控制量的变化范围，从而

限制诱生阻力，使拦截弹速度损失最小［９］，Ｒ（ｔ）
为对称正定矩阵。

引入哈密尔顿函数，其中 λ是与 ｘ同维的协
态变量：

Ｈ＝１２［δｘ
Ｔ（ｔ）Ｑ（ｔ）δｘ（ｔ）＋δｕＴ（ｔ）Ｒ（ｔ）δｕ（ｔ）］＋

δλＴ（ｔ）［Ａ（ｔ）δｘ（ｔ）＋Ｂ（ｔ）δｕ（ｔ）］ （２３）
根据一阶最优性必要条件可以得到等式：

·６２·



　第１期 雷虎民，等：临近空间拦截弹最优弹道跟踪制导律

δｕ（ｔ）＝－Ｒ－１（ｔ）ＢＴ（ｔ）δλ（ｔ） （２４）

δλ
·
（ｔ）＝－Ｈ

δｘ
＝－［Ｑ（ｔ）δｘ＋ＡＴδλ（ｔ）］

（２５）
将等式（２４）代入等式（１７），可以得到如下的

ＴＰＢＶＰｓ：
δｘ

δλ[ ]· ＝
Ａ（ｔ） －Ｂ（ｔ）Ｒ－１（ｔ）ＢＴ（ｔ）
－Ｑ（ｔ） －Ａ[ ]Ｔ

δｘ
δ[ ]λ
（２６）

２．２　基于高斯伪谱法求解

基于高斯伪谱法对模型进行时域变换，采用

拉格朗日插值基函数在 Ｎ个 ＬＧ点将状态变量、
协态变量、控制量近似［１９］，ＬＧ点为Ｎ阶勒让德多
项式的根，上述ＴＰＢＶＰｓ被转换为：

∑
Ｎ

ｊ＝１
Ｄｉｊδｘｊ（τ）－

ｔｆ－ｔ０
２ ［Ａｉ（τ）δｘｉ（τ）－Ｂｉ（τ）δλｉ（τ）］＝０

（２７）

∑
Ｎ

ｊ＝１
Ｄｉｊδλｊ（τ）＋

ｔｆ－ｔ０
２ ［Ｑ（τ）δｘｉ（τ）＋Ａ

Ｔ
ｉ（τ）δλｉ（τ）］＝０

（２８）
其中，０表示具有相应维度的全零矩阵，Ｄｉｊ为
（Ｎ－１）×Ｎ维的差分矩阵，拉格朗日插值基函
数、勒让德多项式及差分矩阵Ｄｉｊ的表达式可参考
文献［１９］。　

为了使表达更加简便，进行如下的替代：Ｘ＝
［δｘＴ０，δｘ

Ｔ
１，…，δｘ

Ｔ
Ｎ－１］

Ｔ，Λ ＝［δλＴ０，δλ
Ｔ
１，…，

δλＴＮ－１］
Ｔ，可以得到：

Ｅ －
ｔｆ－ｔ０
２ Ｆ

ｔｆ－ｔ０
２ Ｇ Ｈ

Ｐ１ Ｐ













２

Ｘ[ ]Λ ＝ＶＺ＝










０
０
０
（２９）

［Ｅ］ｉｊ＝
Ｄｉｊ ｉ≠ｊ

ＤｉｊＩｎ－
ｔｆ－ｔ０
２ Ａｉ ｉ＝{ ｊ

（３０）

［Ｆ］ｉｊ＝
０ｎ ｉ≠ｊ

－ＢｉＲ
－１
ｉ Ｂ

Ｔ
ｉ ｉ＝{ ｊ

（３１）

［Ｇ］ｉｊ＝
０ｎ ｉ≠ｊ

Ｑｉ ｉ＝{ ｊ
（３２）

［Ｈ］ｉｊ＝
ＤｉｊＩｎ ｉ≠ｊ

ＤｉｊＩｎ＋
ｔｆ－ｔ０
２ Ａｉ ｉ＝{ ｊ

（３３）

Ｐ１＝［０ｎ，…，０ｎ，Ｐｆ］

Ｐ２＝［０ｎ，…，０ｎ，－Ｉｎ{ ］
（３４）

其中，Ｉｎ是 ｎ×ｎ维的单位矩阵，ｎ为状态变

量的个数，Ｅ，Ｆ，Ｇ，Ｈ是 ｎ（Ｎ－１）×Ｎ维矩阵，Ｐ１
和Ｐ２是ｎ×ｎＮ维矩阵。

令Ｖ＝［Ｖ０ Ｖｅ］，将其代入等式（２９）得到：
Ｖ０δｘ０＋ＶｅＺｅ＝０ （３５）

其中，Ｖ０和Ｖｅ分别为（２ｎＮ－１）×ｎ，（２ｎＮ－１）×
ｎ（２Ｎ－１）维分块矩阵。向量 Ｚｅ定义为 Ｚｅ＝
［δｘＴ１，…，δｘ

Ｔ
Ｎ－１，δλ

Ｔ
０，…，δλ

Ｔ
Ｎ－１］

Ｔ，由等式（３５）
得到：

Ｚｅ＝－Ｖｅ＼Ｖ０δｘ０＝Ｗδｘ０ （３６）
δｘｉ＝Ｗｘｉδｘ０
δλｉ＝Ｗλｉδｘ{

０

（３７）

其中，Ｗｘｉ和Ｗλｉ分别是Ｗ的ｎ×ｎ维分块矩阵，下
标ｉ表示第 ｉ个 ＬＧ配点。把等式（３７）代入等
式（２４），得到离散的最优控制律：

δｕ（τｉ）＝－Ｒ
－１（τｉ）Ｂ

Ｔ（τｉ）Ｗλｉδｘ０ （３８）
具体跟踪制导过程如图２所示。

图２　弹道跟踪过程
Ｆｉｇ．２　Ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇ

首先，通过弹道优化模型离线求解出标称弹

道ｘ（τ）和控制量ｕ（τ）。其次，把惯导系统获
得的当前状态与标称状态的差值作为初值，在ＬＧ
点上利用标称弹道数据计算差分矩阵和系数矩

阵，求得状态扰动反馈控制律δｕ（τ），实际轨迹状
态量ｘ（τ）可以通过 ｕ（τ）＝ｕ（τ）＋δｕ（τ）和拦
截弹动态方程式（１）～（４）得到，将实际轨迹
ｘ（τ）和参考轨迹 ｘ（τ）的偏差 δｘ（τ）作为新的
初值，则形成了可以快速在线实现的闭环控制律。

３　仿真验证

３．１　基于奇异值分析的模型改进

无动力段的弹道跟踪更为困难，因此选择无

动力滑行弹道进行仿真验证。

为了对弹道进行更好的跟踪，需要分析系统

·７２·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４０卷

可控性，弹道修正模型可控性判定矩阵为：

Ｑｃ＝［Ｂ ＡＢ Ａ２Ｂ Ａ３Ｂ］ （３９）
图３给出了沿无动力段最优弹道 Ｑｃ的最小

奇异值变化情况。

图３　奇异值变化情况
Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｉｎｇｕｌａｒｖａｌｕｅ

由图 ３可知，对于 ４状态系统，即跟踪等
式（１６）中的４个状态，沿着整条飞行弹道的最小
奇异值几近为零。根据奇异值理论［２０］，当存在随

机风干扰时，输入标称攻角难以进行有效的反馈

控制得到标称控制量，即难以控制拦截弹沿标称

弹道飞行。而对于２状态系统，即只跟踪弹道倾
角与高度两个状态，沿着整条弹道每一个时刻都

不存在极小奇异值现象，则可以认为导弹在飞行

过程中的每一个时刻都是可控的，即存在随机风

干扰的条件下仍可以对标称轨迹稳定跟踪。初步

分析是４个状态变量之间存在冗余性，导致４状
态系统可控性较差。飞行器速度和弹道倾角决定

了高度和射程，所以对这两个量进行跟踪就能够

实现对弹道的跟踪。但对拦截弹来说，总体设计

阶段就要确定速度特性，从而确定发动机参数，因

此发动机推力和速度大小可近似认为不可控

量［２１］，且在制导律设计时一般不对弹体轴向或速

度大小进行控制，所以，选择弹道倾角和高度变量

作为状态变量。

３．２　数字仿真

３２１　修正算法验证及约束情况
令状态量初始偏差为δθ０＝０５°、δｙ０＝５００ｍ，

无动力段选取２０个ＬＧ点，节点间的值通过拉格
朗日插值获得，其偏差量随时间变化情况如图４、
图５所示，由图可知，该方法能够快速有效消除初
始偏差。

拦截弹过程约束及控制量约束如表１所示，
其飞行过程中热流、过载、动压及攻角变化如图６
所示。由图可知，拦截弹飞行过程中满足过程约

束及控制量约束。

图４　弹道倾角偏差量变化情况
Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ

图５　高度偏差量变化情况
Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｌｔｉｔｕｄｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ

表１　过程约束和控制量约束
Ｔａｂ．１　Ｐａｔｈｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

过程约束 控制量约束

Ｑｍ／Ｗ·ｍ
－２ ｎｍａｘ ｑｍａｘ／ｋＰａ αｍａｘ／（°）

７５０ １０ ５００ ２０

图６　控制量及过程约束随时间变化情况
Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｐａｔｈｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

３２２　随机干扰抑制验证
根据文献［２１］，考虑如下的随机风干扰

模型：

·８２·
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Ｕ０＝ｒａｎｄ（ｎ）·σ＋μ
Ｗ０＝ｒａｎｄ（ｎ）·２σ＋{ μ

（４０）

Ｕ＝Ｕ０
ρ０
槡ρ

Ｗ＝Ｗ０
ρ０
槡










ρ

（４１）

其中：Ｕ０和 Ｗ０分别为地面垂直和水平阵风的风
速，Ｕ和Ｗ分别为高空垂直和水平阵风的风速，
一般情况下Ｗ＝２Ｕ；ｒａｎｄ（ｎ）为单位随机数，μ为
均值，σ为均方差。

由风速为Ｕ的垂直阵风形成附加攻角 Δα１，
由风速为Ｗ的水平阵风形成附加攻角 Δα２，比例
系数为ａ，则：

Δα１＝ａｔａｎ
Ｕ
Ｖｃｏｓθ

Δα２＝ａｔａｎ
Ｗ
Ｖｓｉｎ

{ θ
（４２）

Δα＝Δα１＋Δα２ （４３）

随机风放大系数 ρ０／槡 ρ、等效干扰攻角及垂
直和水平方向随机干扰风速在无动力段随时间变

化情况如图７所示。

图７　随机风干扰模型
Ｆｉｇ．７　Ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｍｏｄｅｌｏｆｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｗｉｎｄ

加入上述干扰模型的等效干扰攻角，应用蒙

特卡洛方法进行 ３０次仿真，其状态偏差量如
图８、图９所示，由图可知，存在随机风干扰的情
况下，本文方法能够有效消除跟踪误差。

３２３　优劣性比较
为了验证本文所提算法的优越性，在只存在

初始偏差的情况下，将其与基于矩阵黎卡提微分

方程求解的结果进行了比较。令状态量的初始偏

差为δθ０＝０５°，δｙ０＝５００ｍ，Ｃａｓｅ１表示基于本文
方法求解，Ｃａｓｅ２表示基于矩阵黎卡提微分方程
求解，且选取２０个节点，节点间的值通过拉格朗
日插值获得，Ｃａｓｅ３表示基于矩阵黎卡提微分方
程求解，且选取４５００个节点，具体结果如图１０所

图８　弹道倾角偏差量蒙特卡洛仿真
Ｆｉｇ．８　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ

图９　高度偏差量蒙特卡洛仿真
Ｆｉｇ．９　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆａｌｔｉｔｕｄｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ

示，分别运行１０次平均消耗时间如表２所示。

（ａ）弹道倾角偏差
（ａ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ

（ｂ）高度偏差
（ｂ）Ａｌｔｉｔｕｄｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ

·９２·
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（ｃ）弹道倾角偏差
（ｃ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ

（ｄ）高度偏差
（ｄ）Ａｌｔｉｔｕｄｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ

图１０　仿真结果对比
Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

表２　消耗时间比较
Ｔａｂ．２　Ｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

方法 Ｃａｓｅ１ Ｃａｓｅ２ Ｃａｓｅ３

消耗时间／ｓ ０．０１７ １．０８４ ９．８８９

由图１０（ａ）、图１０（ｂ）可知，同样选取２０个
节点求解，本文方法能快速有效消除偏差，而基于

求解矩阵黎卡提方程的方法，偏差会出现较大震

荡，导致拦截弹无法稳定飞行。

由图１０（ｃ）、图１０（ｄ）可知，采用基于求解矩
阵黎卡提方程的方法要到达与本文方法类似的效

果，需要大量增加节点数进行求解，因而消耗了大

量时间。

结合表２消耗时间比较可知，本文方法能够
有效提高计算效率，满足在线实施的要求。

４　结论

针对拦截临近空间高超声速飞行器的弹道跟

踪过程，基于高斯伪谱法和ＬＱＲ理论设计了一种
弹道跟踪制导律。采用高斯伪谱法求解本文提出

的基于 ＬＱＲ的弹道修正模型，利用标称弹道数

据，选取较少的节点即可获得高精度的反馈控制

修正量，且避免了积分或迭代求解过程，提高了算

法的运算效率，满足了实时性要求。同时，通过矩

阵求逆过程，利用状态变量偏差初值求解协态变

量偏差，从而有效地解决了协态变量偏差初值的

获取问题。
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