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基于高斯伪谱法的高超声速飞行器

再入制导研究

仲维昆１，屈泉酉１，原劲鹏１，武文斌２
（１．北京空间飞行器总体设计部，北京　１０００９４；２．中国兵器工业第２０３研究所，西安　７１００６５）

摘要：针对高超声速飞行器再入标准轨迹制导方法中存在的制导准备周期长、弹上需存储标准轨迹参数、制导鲁棒性较差等缺点，

提出一种基于高斯伪谱法与滚动时域控制技术相结合的高超声速飞行器再入预测－校正制导方案；其中，在线高斯伪谱法采用纵／侧向结

合、全程一体化的制导算法思路，实现了对高超声速飞行器再入弹道的全程预测制导；同时结合滚动时域控制技术从工程上实现了高超

声速飞行器再入制导中对开环制导信息的闭环应用，完成了飞行器预测－校正制导方案；通过对高超声速飞行器再入制导过程进行仿真

分析，结果表明应用文章设计的基于高斯伪谱法与滚动时域控制技术相结合的高超声速飞行器再入预测－校正制导方案，飞行器再入过

程中具有良好的制导性能。
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０　引言

高超声速飞行器再入制导方法根据是否存储制导信息可以

分为标准轨迹制导方法和预测－校正制导方法两大类。预测－

校正制导方法由于具有无需存储标称轨迹参数、制导鲁棒性强

以及制导准备周期短等优点，逐渐成为未来高超声速飞行器再

入制导发展的重点方向。文章将结合高斯伪谱法与滚动时域控

制方法，研究高超声速飞行器再入一体化制导方案。这里的一

体化是指两方面，其一是再入飞行器纵／侧向制导的一体化设

计；其二是再入飞行器全程弹道无分段的一体化设计。飞行器

再入过程中基于在线预测制导模型，应用高斯伪谱法快速计算

得到的纵／侧向通道制导指令，结合滚动时域控制技术不断实

时更新、输出制导指令，完成有约束情况下的高超声速飞行器

再入制导［１］。

１　高斯伪谱法

高斯伪谱法是求解最优控制方法中直接法的一种，又可称

为正交配点法。它首先将原系统状态变量以及控制变量在一系

列的Ｇａｕｓｓ点上进行离散化。其次应用Ｌａｒｇｒａｎｇｅ插值多项式

对已离散的系统状态变量及控制变量进行拟合逼近。以此将原

系统微分方程、约束方程等转化为代数方程约束。而原连续系

统状态变量的导数也通过对离散化后的系统状态变量全局插值

多项式的求导代替［２］。同时对于原连续系统最优控制问题中积

分项，则通过对原系统相应状态量、控制量的插值多项式进行

高斯积分求得到。

经过上述一系列变换，高斯伪谱法已将原系统最优控制问

题转化为一种非线性规划问题。针对非线性规划问题，文章利

用成熟的非线性规划求解器对原问题进行求解。具体表示基于

高斯伪谱法求解最优控制问题的相关步骤可得：

１）时域变换

首先对原连续系统时间进行高斯变换，将时间区间由狋∈

［狋０，狋犳］转换到τ∈ ［－１，１］，因此引入时域变换：

τ＝
２

狋犳－狋０
狋－
狋犳＋狋０
狋犳－狋０

（１）
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　　则原连续系统经时间归一化后，性能指标函数即为：

犑＝Φ［珝狓（－１），珝狓（１），狋０，狋犳］＋

狋犳－狋０
２∫

１

－１
犌［珝狓（狋），珗狌（狋），狋］ｄτ （２）

　　则原连续系统经时间归一化后，系统动力学微分方程

即为：

狓→（τ）＝
狋犳－狋０
２
犳［珝狓（τ），珗狌（τ），τ］ （３）

　　则原系统经时间归一化后，系统边界条件和约束即为：

φ（珝狓（－１），狋０，珝狓（１），狋犳）＝０

犺犔 ≤犺（珝狓（τ），珗狌（τ），τ）≤犺犜 （４）

　　２）状态变量和控制变量的离散化

高斯伪谱法基于犓阶的Ｌｅｇｅｎｄｒｅ插值多项式犘犽（τ）去逼

近经时间离散化后的系统状态变量和控制变量，其中：

犘犽（τ）＝
１

２犓犓！
犱犓

犱τ
犓
（τ２－１）［ ］犓 ，犓＝０，１，２… （５）

　　因为在进行系统状态变量、控制变量离散时，Ｌｅｇｅｎｄｒｅ－

Ｇａｕｓｓ点仅分布在区间 （－１，１）上。所以为了近似原系统状态

变量、控制变量量的初值，需在离散时间区间内增加一个点

τ０ ＝－１。由此构成犓＋１阶的Ｌａｇｒａｎｇｅ插值多项式犔犪犵犻（τ）（犻

＝０，···，犓）将作为基函数在时间区间内逼近原系统状态变量

和控制变量。综上所述，可得原系统状态量离散形式为：

珝狓（τ）≈珤犡（τ）＝∑
犓

犻＝０

犔犪犵犻（τ）珤犡（τ犻） （６）

　　原系统控制变量离散形式为：

珗狌（τ）珤犝（τ）＝∑
犓

犻＝０

犔犪犵犻（τ）珤犝（τ犻） （７）

　　其中：Ｌａｇｒａｎｇｅ插值基函数为：

犔犪犵犻（τ）＝ ∏
犓

犼＝０，犻＝０

τ－τ犼
τ犻－τ犼

（８）

　　３）微分方程变换

因为原系统状态变量已经由Ｌａｇｒａｎｇｅ插值多项式在时间

区间内离散化，所以原系统状态方程亦可以表示为相应代数方

程形式，即：

狓→（τ犽）≈狓→（τ犽）＝

∑
犓

犻＝０

犔犪犵犻（τ犽）珝狓（τ犻）＝∑
犓

犻＝０

犇犽犻（τ犽）珤犡（τ犻） （９）

　　其中：犇∈犚
犓×（犓＋１）为系统微分矩阵，可以通过离线计算

得到。则可得原系统微分方程的代数表达形式为：

∑
犓

犻＝０

犇犽犻（τ犽）珤犡（τ犻）－
狋犳－狋０
２
犳（珤犡（τ犽），珤犝（τ犽），τ犽；狋０，狋犳）＝０，

（犽＝１，···，犓） （１０）

　　４）性能指标变换

原系统状态变量、控制变量均已有犔犪犵狉犪狀犵犲插值多项式

在时间区间内离散化。则原连续系统最优控制性能指标亦可由

相应变量离散形式表示。而性能指标函数中存在的积分可由插

值多项式的犌犪狌狊狊积分近似。

则原系统性能指标函数可表示为：

犑＝Φ（珤犡０，狋０，珤犡犳，狋犳）＋
狋犳－狋０
２ ∑

犓

犻＝１

狑犽犌（珤犡犽，珤犝犽，τ犽；狋０，狋犳）

（１１）

　　５）终端状态变换

因为对原系统状态变量离散时是在时间区间 ［－１，１）内进

行，所以当原系统存在终端状态约束时，需要对离散时间区间

进行修正。即增加τ犳 ＝１点对原时间区间进行补充。从而得到

在整个时间区间 ［－１，１］上的状态变量、控制变量近似表达

式。显然终端状态珤犡犳 也满足原系统微分方程约束，根据原系

统微分方程有：

珝狓（τ犳）＝ 珝狓（τ０）＋∫
－１

１
犳（珝狓（τ），珗狌（τ），τ）ｄτ （１２）

　　由式 （１２）可知，系统终端状态可由初始状态的Ｇａｕｓｓ积

分近似求解。综上可知系统终端状态表达式为：

珤犡（τ犳）＝珤犡（τ０）＋

狋犳－狋０
２ ∑

犓

犽＝１

狑′犽犳（珤犡（τ犽），珤犝（τ犽），τ犽；狋０，狋犳） （１３）

　　其中：狑′犽 ＝∫
１

－１
犔犪犵犻（τ）ｄτ为系统的Ｇａｕｓｓ权重函数。

通过上述系统变量离散化、微分方程代数化等步骤，已把

原系统最优控制问题转换为非线性规划问题。而非线性规划问

题的求解已经具备足够多的求解方法，例如可以采用序列二次

规划 （ＳＱＰ）的方法进行求解。由于非线性规划问题不是文章

研究的重点，所以不做详细论述。仅应用基于 Ｍａｔｌａｂ软件平

台的ＧＰＯＰＳ－２软件包对最优控制问题、非线性规划问题进

行求解［３４］。

２　滚动时域控制

考虑高超声速飞行器再入制导动力学微分方程可以通过非

线性微分方程加以描述：

狓→ ＝犳（珝狓（狋），珗狌（狋），狋） （１４）

　　其中：珗狌（狋）为控制量。

基于高斯伪谱法在线求解高超声速飞行器再入预测制导指

令后，由于求解得到的制导指令为开环形式，无法直接作用于

飞行器制导控制回路。所以需要对已生成的开环制导指令进行

处理，而滚动时域控制恰好解决开环制导指令如何进行闭环制

导的问题。

应用滚动时域控制，则在每个制导指令更新区间 ［狋狀，狋犿］

内的基于高斯伪谱法的在线预测制导方法即相当于已知当前制

导更细周期初始状态 珝狓狀０ 的最优控制问题。通过不断地测量飞

行器制导指令更新区间节点狋狀 处的初状态珝狓狀０，依据已知终端

状态进行在线实时制导指令计算，并及时更新作用于飞行器的

制导指令完成满足终端约束和状态约束的再入制导过程。针对

这种控制方式，Ｒｏｓｓ已经从数学上证明可以应用一系列开环

制导控制信息可以达成飞行器闭环控制的效果［５］。

因为滚动时域控制方法需要在线实时获得伪谱法计算所需

初始状态并应用其计算所得制导指令，这就对在线高斯伪谱法

的轨迹优化时间以及滚动时域制导更新周期做出了限制。高超

声速飞行器再入制导过程中的为了加快在线轨迹优化算法收敛

速率，通常选取第一次轨迹优化结果作为伪谱法轨迹规划中状

态变量、控制变量的参考值，并在再入优化过程中不断迭代更

新参考值，以达到减小在线轨迹规划时间的目的。

而对于滚动时域制导更新周期，Ｒｏｓｓ通过合理的假设和

严谨的数学推倒，建立了滚动时域控制中制导信息更新最大时
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间间隔和Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ常数之间的关系。但是这只是从数学理论

上推倒得到的滚动时域控制时间间隔条件。由于在实际应用中

相关公式所需参数不易获得，所以滚动时域控制时间间隔将采

用仿真试凑与分析的方法加以确定［６］。

３　预测－校正再入制导方法

结合文章前两小节内容，可知应用基于高斯伪谱法与滚动

时域控制相结合的高超声速飞行器再入预测－校正制导方法具

体步骤如下：

１）初始参数装订：建立高超声速飞行器再入预测－校

正算法数学模型，确定高超声速飞行器再入点、目标点状态

信息。建立高超声速飞行器再入过程约束模型及其计算方

法，确定高超声速飞行器再入过程约束、终端状态约束参数

值。其中在线轨迹规划算法满足高超声速飞行器再入过程中

的过载、热流、动压以及平衡滑翔条件等约束。同时需离线

设计满足在线计算时间、制导鲁棒性要求的滚动时域控制指

令更新周期；

２）飞行器在线制导指令计算：高超声速飞行器再入后需

实时测量在线轨迹优化算法所需系统状态量和控制量，应用高

斯伪谱进行在线轨迹规划，生成制导指令。其中，在线轨迹规

划算法规划的弹道为由当前高超声速飞行器所处状态至目标点

的弹道参数，制导指令为纵／侧向一体化计算结果；

３）飞行器制导指令的应用：基于高斯伪谱法在线计算所

得高超声速飞行器再入纵／侧向制导指令为由当前状态至终端

状态的制导参数。而应用滚动时域控制后，在当前制导指令更

新周期内，飞行器再入过程中仅应用伪谱法计算所得制导指令

的前犜秒。通过不断的高超声速飞行器不断在线计算、更新，

以此达到闭环制导效果。

４　仿真验证与分析

高超声速飞行器再入大气层后采用无动力滑翔方式攻击指

定目标。而飞行器再入过程中采用倾斜转弯控制方法，因此再

入过程中具有较强的侧向机动能力和较大的侧向位移。这就要

求在设计高超声速飞行器再入制导方法时，要充分考虑高超声

速飞行器再入过程中地球自转以及飞行器倾侧对再入过程制导

效果的影响［７］。因此，建立高超声速再入轨迹优化模型时将考

虑地球自转以及飞行器倾侧的影响，所以再入制导三自由度模

型如下所示：

ｄ犞
ｄ狋
＝ －

犡
犿
－犵ｓｉｎΘ＋ω犲

２狉ｃｏｓφ（ｓｉｎΘｃｏｓφ－ｃｏｓΘｃｏｓσｓｉｎφ）

ｄΘ
ｄ狋
＝
犢ｃｏｓυ
犿犞

＋
犞
狉
－
犵（ ）犞 ｃｏｓΘ＋

ω犲
２狉ｃｏｓφ
犞
（ｃｏｓΘｃｏｓφ＋ｓｉｎΘｃｏｓσｓｉｎφ）＋２ω犲ｃｏｓφｓｉｎσ （１５）

σ＝
犢ｓｉｎυ
犿犞ｃｏｓΘ

＋
犞ｃｏｓΘｓｉｎσｔａｎφ

狉
＋

ω犲
２狉
ｓｉｎσｓｉｎφｃｏｓφ
犞ｃｏｓΘ

－２ω犲（ｃｏｓφｔａｎΘｃｏｓσ－ｓｉｎφ） （１６）

＝犞
ｃｏｓΘｃｏｓσ
狉

λ＝犞
ｃｏｓΘｓｉｎσ
狉ｃｏｓφ

ｄ狉
ｄ狋
＝狏ｓｉｎΘ

ｄ犔
ｄ狋
＝犚０狏ｃｏｓΘ／狉 （１７）

　　其中：ω犲 为地球旋转角速度；σ为速度偏角，即为飞行器

速度方向与正北方向的夹角；υ为飞行器侧倾角，即飞行器升

力方向与飞行器所处铅锤面的夹角；λ为飞行器所处经度值；

为飞行器所处纬度值。

文章在研究高超声速飞行器再入制导中，对飞行器横向机

动能力没有特殊的要求，同时再入过程中未考虑飞行器禁飞区

等因素对再入飞行器射程的影响。因此在高超声速飞行器其再

入过程中，其再入下降段和平衡滑翔段的横向射程相较其纵向

射程而言是一个小量［８］。所以再入飞行器射程可近似按下列公

式计算，即：

犔＝∫
狋
犳

狋
０

（犚０狏ｃｏｓΘ／狉）ｄ狋 （１８）

　　其中：犚０ 为地球半径。

应用最优控制理论求解高超声速飞行器再入制导问题，就

是以飞行器高度、速度等参数信息为状态变量，以α、υ为控制

变量进行弹道优化，使得某一性能指标达到最小的过程。为了

保证飞行器再入弹道相对平缓，在制导指令更新时间节点前后

制导指令无明显跳变。在轨迹规划过程中可选取再入轨迹优化

控制量为α，υ。通过在线对的控制量α，υ的求解、积分，得到实

际再入轨迹优化控制量α，υ，以此保证实际飞行过程中控制指

令的连续性与可实现性［９］。由此可得再入轨迹优化控制量约束

条件为：

－１５°

－０．５°
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－０．５

熿
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燀
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燅υ

≤

１５°

０．５°

１５°
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熿

燀

燄

燅°

（１９）

　　再入轨迹优化过程约束为：

狀狔
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狇

熿

燀

燄

燅狊

≤

４５犵

２０００×１０
３Ｐａ
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熿

燀

燄

燅
２
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　　再入轨迹优化性能指标为：

犑＝∫
１

２
珚Θ
２ｄ狋 （２１）

　　应用高斯伪谱法求解最优控制问题时，选取飞行器初状态

参数为：

初始速度：犞０＝３７００ｍ／ｓ；

初始高度：犎０ ＝７０ｋｍ；

初始弹道倾角：Θ０ ＝０°；

初始弹道偏角：ψ狏０＝９０°。

制导仿真要求末状态为：

终端速度：犞犳 ＝１０００ｍ／ｓ；

终端高度：犎犳 ＝０ｋｍ；

终端速度倾角：Θ犳 ＝－８０°；

终端射程：犔犳 ＝３０００ｋｍ。

高超声速飞行器再入过程中为了保证在线轨迹优化的快速

性、实际制导指令的连续性以及对参数不确定的鲁棒性，选取

的制导指令更新周期应本着综合考虑再入制导指令计算时间、

再入制导误差影响等因素的思路，折中选取具有较高快速性、

较小制导误差、较强制导鲁棒性的制导指令更新周期［１０］。
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因此在综合考虑以上因素后，文章中选取滚动时域控制中

制导指令更新周期为１０ｓ。

应用高超声速飞行器再入初始状态、终端状态、过程约束

等参数，进行高超声速飞行器再入预测－校正制导方法仿真验

证。其仿真结果如图１～５所示。

图１　高度随时间变化、经纬度变化示意图

图２　速度、弹道倾角随时间变化示意图

图３　弹道偏角、攻角随时间变化示意图

图４　倾侧角、射程随时间变化示意图

对仿真结果进行分析可知，应用基于高斯伪谱法与滚动时

域控制相结合的高超声速飞行器再入制导方法，飞行器高度、

速度随时间变化平缓，再入过程中弹道无剧烈抖动情况出现。

飞行器高度、速度参数满足再入过程中对动压、热流约束的要

求。而高超声速飞行器再入过程中攻角、倾侧角导数指令虽在

图中有较大调变，但是由于在设计时已考虑攻角、倾侧角导数

变化率对实际攻角、倾侧角指令的影响，设计了其变化率最大

值约束。所以即使攻角、倾侧角导数变化剧烈，却不影响实际

图５　攻角导数、倾侧角导数随时间变化示意图

再入制导指令攻角、倾侧角的连续以及可实现性。通过对图１

～图５弹道仿真结果的分析可知，高超声速飞行器再入过程

中，其弹道参数满足过载约束要求。

综上可知，应用高斯伪谱法与滚动时域控制相结合的再入

飞行器预测－校正制导方法，其制导指令具有较高的可实现

性，飞行器弹道平缓，满足过载、动压、热流以及平衡滑翔约

束要求。

高超声速飞行器再入过程终端状态如表１所示。

表１　末端状态情况

各参数末端数值

终端速度 ７１０ｍ／ｓ

终端速度倾角 ８０．５°

终端速度偏角 ９０．２°

高度 ０

射程 ２９９７．３ｋｍ

高超声速飞行器再入预测－校正制导方法满足再入制导过

程满足对过载、动压以及热流的约束限制，制导精度满足高超

声速飞行器再入制导要求，再入过程可是实现对终端速度、速

度倾角的控制。其中：速度控制误差为１０／ｓ；速度倾角控制

误差为０．５°；射程控制误差为２．７ｋｍ；可见应用基于高斯伪

谱法与滚动时域控制相结合的飞行器再入预测－校正制导方

法，对飞行器再入终端状态具有良好的控制效果，其终端参数

控制误差满足设计要求，制导效果良好。

５　结论

文章以高超声速飞行器再入制导问题为研究对象，通过建

立高超声速滑翔飞行器再入预测制导模型，再入飞行器过程约

束模型以及飞行器再入终端状态约束模型，应用高斯伪谱法在

线实时规划高超声速飞行器再入剩余弹道，并生成飞行器开环

制导指令。其指令生成算法满足高超声速飞行器纵／侧向、全

程再入弹道一体化设计要求，制导指令具有较高连续性、较强

可实现性。同时，文章结合滚动时域控制技术，应用基于伪谱

法实时解算出的开环制导信息更新高超声速滑翔飞行器再入制

导指令，用分段开环的制导指令的方式达到高超声速飞行器再

入整体闭环制导的效果。经弹道仿真验证可知，这种基于高斯

伪谱法与滚动时域控制相结合的高超声速飞行器再入预测－制

导方法，再入弹道平缓满足飞行器再入过程约束要求，同时此

制导方法对飞行器终端状态具有良好的控制效果，其制导性能

满足再入飞行器对落点精度等性能指标的要求。

（下转第１１３页）
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图５　迎头向一维距离像测量结果

（横坐标０对应导弹参考中心）

统计结果显示，导弹在Ｌ、Ｘ波段的 ＲＣＳ峰值与谷值之

差分别达到２３．８８ｄＢ和２８．７６ｄＢ。经分析，Ｘ波段下，入射

电磁波波长较短，不仅导弹整体处于散射光学区，构成导弹的

每一个结构或部件，包括细小部件与不连续表面，如头锥、进

气道腔体、尾翼、接线槽、螺钉孔、螺钉、铆钉、接缝等也都

处于光学区，从而构成一个个独立的散射中心，对导弹的整体

ＲＣＳ构成影响，随着导弹姿态的变化，每一个独立散射中心

的散射水平发生变化，导致导弹整体ＲＣＳ产生起伏；而Ｌ波

段下，入射波波长相对较长，尽管导弹整体处于散射区，但构

成导弹的的一些较细小的结构或部件，如进气道腔体、接线

槽、螺钉孔、螺钉、铆钉、接缝等由于物理尺寸较小，并不一

定处于光学区，可能处于瑞利区或振荡区，此时结构或结构的

ＲＣＳ受导弹姿态变化的影响并不敏感，其散射水平主要与结

构体或部件的体积有关，因此，使得导弹整体ＲＣＳ随姿态的

变化相对趋缓。

２）导弹在 Ｘ波段的 ＲＣＳ比 Ｌ波段的 ＲＣＳ低，平均低

９．５５ｄＢ，说明导弹在Ｘ波段下的隐身效果比Ｌ波段效果好。

３）由图３可以看出，Ｌ波段下，导弹在迎头向一定角度

范围内的ＲＣＳ明显大于其他角度下的ＲＣＳ。这说明镜面散射

构成了导弹ＲＣＳ的主要来源，而边缘绕射、行波散射、腔体

散射、二面角散射等的影响相对较弱；但同时也发现，ＲＣＳ

峰值点均不在导弹迎头向 （方位角０°），而是偏离一定角度，

以峰值点为中心，基本呈左右对称分布。由于导弹的外形结构

呈左右对称分布，因此分析可能是由导弹头锥仓安装的载荷在

不同角度下的散射特性差异所导致。

４）由图４可以看出，Ｘ波段下，导弹在迎头向一定角度

范围内的ＲＣＳ变化趋势总体比较平稳。结合上述第２）条可以

看出，相较于Ｌ波段，Ｘ波段下，在镜面散射已得到有效抑制

的前提下，边缘绕射、行波散射、腔体散射、二面角散射等的

影响凸显出来，成为影响导弹整体ＲＣＳ的一个重要因素。同

时还可以看到，ＲＣＳ峰值已远远偏离迎头向 （方位０°），出现

在方位－２０°左右。

５）由导弹一维距离像可以看出，导弹头锥仓存在较强散

射，如图中标记①所示。值得注意的是，标记②处出现了较强

的散射，较头锥仓仅相差２．６８ｄＢ，通过对导弹结构的测量与

分析，未发现有明显对应的强散射结构，因此，初步断定系由

导弹进气道腔体引起，经过进一步对进气道腔体内部结构尺寸

的测量与分析发现，散射回波的传输时延与入射波进入腔体后

经多次反射后重新到达接收天线经历的空间路程基本一致。另

外，在图中标记③处出现了尖峰，经对导弹结构进一步分析发

现，导弹进气道由前后两段组成，两段连接处存在一定缝隙，

由此推测应该是由进气道表面在此连接处的不连续性引起的行

波散射和缝隙绕射所产生。
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