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基基基于于于改改改进进进分分分段段段Gauss伪伪伪谱谱谱法法法的的的带带带推推推力力力高高高超超超声声声速速速
飞飞飞行行行器器器再再再入入入轨轨轨迹迹迹规规规划划划

蔺 君†, 何英姿, 黄盘兴
(北京控制工程研究所,北京 100190;空间智能控制技术重点实验室,北京 100190)

摘要:再入轨迹规划是高超声速飞行器领域的热点问题,已吸引了众多国内外专家的关注. Gauss伪谱法以及分
段Gauss伪谱法是解决含有多约束轨迹规划问题的一类有效工具. 然而,发动机多次点火熄火导致推力不连续以及
点火时刻控制输入的连续性要求是带推力高超声速飞行器再入轨迹优化面临的新挑战.本文将问题简化为多脉冲
再入轨迹规划问题,基于改进分段Gauss伪谱法生成满足多条件约束的最优再入轨迹. 通过设置分段Gauss伪谱法连
续性条件,确保飞行器状态与控制输入在分段点处连续衔接. 通过无动力自由再入与带推力再入算例对改进分段
Gauss伪谱法进行说明,仿真结果也表明,改进分段Gauss伪谱法可有效求解带推力高超声速飞行器再入轨迹规划.
关键词: 高超声速飞行器;再入轨迹优化;分段Gauss伪谱法;多脉冲轨迹规划;推力
引用格式: 蔺君,何英姿,黄盘兴. 基于改进分段Gauss伪谱法的带推力高超声速飞行器再入轨迹规划. 控制理论

与应用, 2019, 36(10): 1662 – 1671

DOI: 10.7641/CTA.2019.80678

Powered hypersonic vehicle reentry trajectory optimization based on
improved multi-phase Gauss spectral method

LIN Jun†, HE Ying-zi, HUANG Pan-xing
(Beijing Institute of Control Engineering, Beijing 100190, China;

Science and Technology on Space Intelligent Control Laboratory, Beijing 100190, China)

Abstract: Reentry trajectory optimization is a hot topic of hypersonic vehicle, and has gained more and more attentions
of the expert. Gauss pseudospectral method (GPM) and multi-phase Gauss pseudospectral method (MGPM) have been
demonstrated as effective tools to solve the trajectory optimization with multi-constraints. However, thrust discontinuity
caused by multiple ignition on and off and the requirement of control input continuity at ignition time are new challenges
to powered hypersonic vehicle reentry trajectory optimization. In this paper, the problem is simplified to a multi-impulse
reentry trajectory optimization problem, and a multi-condition constraint reentry trajectory is generated based on improved
multi-phase Gauss pseudospectral method. The continuity conditions of MGPM are set to ensure the continuous connection
of the states and control between each pair of phases. Numerical examples for reentry trajectory optimization in free flight
and powered are used to demonstrate the proposed technique. Simulation results also show the feasible application of
improved MGPM in powered reentry trajectory optimization.
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1 引引引言言言

高超声速飞行器再入过程是一个复杂的控制、制

导、规划问题.高超声速飞行器再入轨迹规划求解的
基本思想可分为直接法和间接法. 直接法通过将连续

的最优控制问题离散化、参数化,转化为参数优化问
题,最终利用优化算法对性能指标直接寻优,获得最
优解. 间接法则基于庞特里亚金极值原理和变分法将
最优控制变量表示成状态变量和协态变量的函数,将
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最优轨迹优化问题转化为哈密顿边值问题,通过求解
该边值问题,获得相应的最优控制变量和最优轨迹.
间接法求解最优轨迹问题时,推导协态方程与横

截条件等过程较为复杂和繁琐,对初值估计精度要求
较高,由于高超声速飞行器模型的非线性及再入过程
的各种约束,使间接法求解的过程更为复杂[1]. 此外,
由于协态量的物理意义不明确也加大了初值估计的

难度,限制了间接法的应用和发展.直接法根据对状
态变量和控制变量参数化方法,可以分为仅离散控制
变量的方法和同时离散状态变量和控制状态变量的

方法. 仅离散控制变量的方法容易陷入局部解,甚至
收敛到不可行解. 仅离散状态变量的方法,需先将控
制量转化为状态量,而后对状态量进行离散化处理.
该方法需要抵消控制量,对于较为复杂的系统,在转
化上存在难度,导致该方法很难推广,鲜有应用. 同时
离散状态变量和控制状态变量,又称为直接配点法.
直接配点法采用多项式拟合状态变量随离散时间节

点的变化,通过配点,使得多项式的导数在一定精度
下与运动方程右函数表示的状态微分匹配,将微分方
程约束转化为代数等式约束,提高计算效率.

Gauss伪谱法是一种基于全局插值多项式的直接
配点法,由Benson在2005年提出. Gauss伪谱法将未知
的状态和控制时间历程在一系列高斯点上离散化,而
后用这些离散的状态与控制分别构造Lagrange插值多
项式去逼近真实的状态与控制,再通过对状态量求导
来代替动力学微分方程,将连续系统最优控制问题转
化为受一系列代数约束的参数优化问题. Gauss伪谱
法可保证转化得到的非线性规划问题的 Karush-
Kuhn-Tucker(KKT)条件与原最优控制问题一阶最优
必要条件的离散形式具有一致性,使Gauss伪谱法的
解满足间接法的一阶最优必要条件[2]. Huntington提
出修正高斯伪谱方法,有效解决Gauss伪谱法在含有
路径约束和动态微分约束时的求解问题,同时给出了
在边界处的控制输入的求解新方法[3].
高斯伪谱法相对其他直接法的主要区别是以插值

代替积分,利用离散点的设置,构造出极为稀疏的约
束雅克比矩阵,对于数值优化算法的求解极为有利,
能够以较少的离散点、较高的速度、较高的精度得到

优化问题的解。

Fahroo和Ross分析了3种伪谱法Legendre-Gauss
(LG), Legendre-Gauss-Radau(LGR), Legendre-Gauss-
Lobatto(LGL)选取高斯节点及处理边界条件时的区
别,给出了选取伪谱法的一般方法[4]. 基于高斯伪谱
法的轨迹优化在如货运飞船和制品返回舱返回轨道

设计[5]、火星大气进入轨迹优化[6]、系绳式合成孔径

雷达干涉测量(interferometric synthetic aperture radar,
InSAR)系统快速展开最优路径设计[7]、火箭上升段的

轨迹优化[8–9]、月球定点着陆轨道优化[10]、高超再入

轨迹优化[11]、带有禁飞区[12–13]、航路点约束[14]、总

吸热量约束[15]的高超声速再入轨迹优化等方面均得

到了有效的应用.

然而,针对高超声速飞行器再入轨迹优化这一问
题,现阶段的研究均是针对无动力再入展开,再入过
程飞行器机动能力有限.为了提高再入过程多次变轨
能力,发展带推力高超声速飞行器,可在再入过程中
进行多次点火熄火. 而当前的再入轨迹优化问题研究
均未考虑带推力高超声速飞行器再入过程中多次点

火这一需求. 本文针对这一需求,展开带推力高超声
速飞行器再入轨迹优化研究.

带推力高超声速飞行器,较无动力飞行器再入过
程除了存在路径约束、动压、热流、过载等约束外,发
动机推力作用时刻,推力作用时长,均是需要额外考
虑的约束因素和优化参数. 这导致再入轨迹优化问题
更为复杂,主要体现在: 1)高超声速飞行器多次点火
熄火,带来的推力不连续问题; 2)发动机点火熄火时
刻,保证控制变量连续性问题.分段高斯伪谱法通过
分段节点处的状态连接和控制输入连接条件,可保证
系统具有较好的连续性,从而使得带推力高超声速飞
行器再入轨迹平滑,控制输入连续.

2 再再再入入入轨轨轨迹迹迹规规规划划划描描描述述述

高超声速飞行器再入推力由火箭发动机或冲压式

发动机提供,为了便于描述,给出如下假设:

假假假设设设 1 发动机点火过程中,可控制点火次数最
大为N ,每次点火的点火时刻记为tp(p = 1, 2, · · · ,
N),点火推进时长记为κp(p = 1, 2, · · · , N).

假假假设设设 2 火箭发动机或冲压发动机的推力沿飞

行器的纵轴.

由假设1,可以将飞行器再入起始时间至终端分为
2N + 1个区间段,满足

t0 < t1 < t1 + κ1 < t2 < t2 + κ2 < · · · < tN−1 <

tN−1 + κN−1 < tN < tN + κN < tf = tN+1,

其中: t0为再入起始时间, tf为终端时间.

在发动机点火与熄火状态,再入飞行器动力学模
型具有较大的区别,在系统中加入发动机点火、熄火
控制模型ι(t),为图1所示形式的分段函数.

图 1 发动机点火、熄火控制模型

Fig. 1 Thrust ignition on-off model

则,发动机推力可以表示为T = −ṁfIspg0ι(t),其
中: mf为推进剂消耗量, Isp为推进剂比冲, ṁf由发动
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机特性决定.

2.1 带带带推推推力力力再再再入入入运运运动动动模模模型型型

忽略地球自转角速度,可将带推力高超声速飞行
器运动学方程写为[16]

ṙ = V sin γ,

θ̇ =
V cos γ sinψ

r cosϕ
,

ϕ̇ =
V cos γ cosψ

r
,

V̇ =
T cosα−D

m
− g sin γ,

γ̇ =
T sinα+ L

mV
cosσ +

V cos γ

r
− g cos γ

V
,

ψ̇ =
T sinα+ L

mV cos γ
sinσ +

V

r
cos γ sinψ tanϕ,

(1)

其中: r为地心距; θ为经度; ϕ为纬度; V为飞行速度;
γ为航迹倾角; ψ为航迹方位角; T为发动机推力; α为
攻角; σ为倾侧角; L和D分别为升力和阻力:

D =
1

2
ρV 2CDSref, L =

1

2
ρV 2CLSref,

其中: Sref为参考面积,升力系数CL、阻力系数CD通

过气动数据查表获得,大气密度ρ可通过国际标准大
气表查表得到.

2.2 再再再入入入过过过程程程约约约束束束

飞行器再入过程中,需要考虑强约束条件,包括动
压、过载和热流密度约束.

动压: Q =
1

2
ρV 2 6 Qmax,

过载: n =

√
L2 +D2

mg
6 nmax,

热流: q̇ = Kn
√
ρV 3.15 6 q̇max,

其中Kn =
C√

Rnρ0V 3.15
0

.

根据其任务不同,高超声速飞行器再入终端约束,
可分为
定点约束: θ(tf) = θf, ϕ(tf) = ϕf, r(tf) = rf,

打击约束: θ(tf) = θf, ϕ(tf) = ϕf, r(tf) = rf,

ψ(tf) = ψf, α(tf) = αf.

在高超声速再入过程中,还应考虑控制变量的约
束,包括控制输入的取值范围,控制输入的变化速率,
即

|α| 6 αmax, |α̇| 6 α̇max,

|σ| 6 σmax, |σ̇| 6 σ̇max.

带推力高超声速飞行器再入轨迹规划还应满足发

动机总的工作时间应小于其允许的最大工作时间,即

N∑
i=1

κi 6 tz,

其中tz由发动机比冲及推进剂总量决定.

3 再再再入入入轨轨轨迹迹迹规规规划划划方方方法法法

带推力高超声速飞行器再入过程中,由于发动机
的多次点火、熄火,产生不连续推力,这使得飞行器在
点火后一段时间会产生速度增量,使得飞行器再入过
程的动压、热流和过载约束更为突出.

首先给出基于Gauss伪谱法的数值轨迹优化算法,
而后,通过将问题转化为多脉冲再入轨迹优化问题,
设计多段Gauss伪谱法及连接条件约束生成满足多种
约束的最优再入轨迹.

3.1 高高高斯斯斯伪伪伪谱谱谱法法法

考虑一般性的非线性系统

ẋ(t) = f(x(t),u(t), t), t ∈ [t0, tf] (2)

满足边界条件

Υ(x(t0), t0,x(tf), tf) = 0 (3)

和路径约束

Γ (x(t),u(t), t) 6 0. (4)

对一般性的Bolza型最优控制性能指标

J =Φ(x(t0), t0,x(tf), tf) +w tf

t0
g(x(t),u(t), t)dt, (5)

寻找最优控制变量u(t),使之最小.

对时间变量t做变换,取

τ =
2t

tf − t0
− tf + t0
tf − t0

,

进行时间归一化. 此时,系统(2)为

ẋ(τ) =
tf − t0

2
f(x(τ),u(τ), τ), τ ∈ [−1, 1].

(6)

边界条件(3)为

Υ(x(−1), t0,x(1), tf) = 0. (7)

路径约束(4)为

Γ (x(τ),u(τ), τ) 6 0. (8)

优化性能指标(5)为

J =Φ(x(−1), t0,x(1), tf) +
tf − t0

2

w 1

−1
g(x(τ),u(τ), τ)dτ. (9)

Gauss伪谱法选取N阶Legendre-Gauss点,并以τ0
=−1为节点,构成N+1个Lagrange插值多项式,并以
此为基函数构造状态变量的近似表达式,即

x(τ) ≈ X(τ) =
N∑
i=0

Li(τ)X(τi), (10)

其中Lagrange插值基函数
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Li(τ) =
N∏

j=0, j ̸=i

τ − τj
τi − τj

.

对式(10)在LG点求微分

ẋ(τk) ≈ Ẋ(τk) =
N∑
i=0

L̇i(τk)X(τi) =
N∑
i=0

DkiX(τi), (11)

其中: Dki ∈ RN×(N+1)为微分矩阵,

Dki =
(1 + τk)ṖN(τk) + PN(τk)

(τk − τi)[(1 + τi)ṖN(τi) + PN(τi)]
, i ̸= k,

(1 + τk)P̈N(τi) + 2ṖN(τi)

2[(1 + τi)ṖN(τi) + PN(τi)]
, i = k.

PN(τ)为N阶Legendre多项式,定义为
P0 ≡ 1,

PN(τ) =
1

2NN !

dN

dτ
(τ 2 − 1)N ,

τ ∈ [−1, 1].

Legendre多项式具有递推关系

PN(τ) =
2N − 1

N
τPN−1(τ)−

N − 1

N
PN−2(τ).

记ṖN(τ), P̈N(τ)为Legendre多项式PN(τ)的一阶

导数和二阶导数,则有
ṖN(τ) =

NPN−1(τ)−NτPN(τ)

1− τ 2
,

P̈N(τ) =
2τṖN(τ)−N(N + 1)

1− τ 2
.

从而, Dki可通过Legendre多项式递推关系及其导数
计算公式进行迭代计算,避免高阶符号运算带来的的
巨大计算量及计算耗时,提高计算效率.

系统方程(6)在选取的Gauss节点可改写为代数约
束形式,即

N∑
i=0

DkiX(τi) =
tf − t0

2
f(X(τk),U(τk); t0, tf),

k = 1, 2, · · · , N.
(12)

系统状态方程(10)在终端时刻则转化为代数约束,
即

X(τf) =

X(τ0) +
tf − t0

2

N∑
k=1

ωkf(X(τk),U(τk); t0, tf).

(13)

优化性能指标(目标函数)(9)可由Gauss积分公式
近似为

J =Φ(X(τ0), t0,X(τf), tf) +

tf − t0
2

N∑
k=1

ωkg(X(τk),U(τk), τk; t0, tf).

(14)

类似地,边界条件(7)在LG点离散化后,近似为

Υ(X(τ0), t0,X(τf), tf) = 0, (15)

路径约束(8)为{
Γ (X(τk),U(τk), τk; t0, tf) 6 0,

k = 1, 2, · · · , N.
(16)

最终,连续Bolza问题(6)–(9)的解,可通过求解含
有目标函数(14)、动态过程约束(12)、终端时刻附加约
束(13)、边界约束(15)及路径约束(16)的非线性规划
来确定.

3.2 分分分段段段高高高斯斯斯伪伪伪谱谱谱法法法

带推力高超声速飞行器再入过程严重依赖发动机

推力开关机时间,再入段被分割成多个阶段的不连续
最优控制问题,在优化过程中需要考虑分段点处系统
状态和控制输入的连接问题.

忽略发动机动态特性,并假设发动机产生的推力
及比冲恒定,可知推进时间(或推进剂消耗量)决定速
度增量. 在推进阶段[tp, tp + κp]期间,消耗的推进剂
总量为ṁfκp,由齐奥尔可夫斯基公式,在tp时刻增加
的速度为

∆Vp = Ve ln(
mp

mp − ṁfκp

),

其中: 0 6 ∆Vp 6 ∆Vmax, ∆Vmax由推进剂总量决定,
且满足

mp > mp+1, 当且仅当∆Vp = 0时, mp = mp+1.

通过如上简化,对再入过程中推进时长的优化,转
变为对时间节点处速度增量的优化,使得带推力高超
声速飞行器再入轨迹优化问题转化为多脉冲轨迹规

划问题.

定义结点为脉冲施加的时刻,带推力高超飞行器
再入过程发动机点火N次,高斯伪谱再入轨迹优化则
被分为了N + 1段. 假设每段结点数均为K,分段
Gauss伪谱总的配点数为(N + 1)× (K + 1) + 1. 假
设动力学系统的维度为n,系统控制输入维度为q,总
的优化变量为((N + 1)× (K + 1) + 1)× (n+ q).

在区间[tp, tp+1]上进行归一化,

τp =
2t

tp+1 − tp
− tp+1 + tp
tp+1 − tp

,

则在此区间上的性能指标为

J (p) =Φ(p)(X
(p)
0 , t

(p)
0 ,X

(p)
f , t

(p)
f ) +

t
(p)
f − t

(p)
0

2
×

Nk∑
k=1

ω
(p)
k g(p)(X

(p)
k ,U

(p)
k , τ

(p)
k ; t

(p)
0 , t

(p)
f ),

(17)

从而,总的性能指标为

J =
N+1∑
p=1

J (p). (18)
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在各个时间区间,路径约束和边界约束则为

Γ (p)(X
(p)
k ,U

(p)
k , τ

(p)
k ; t

(p)
0 , t

(p)
f ) 6 0, (19)

Υ (p)(X
(p)
0 , t

(p)
0 ,X

(p)
f , t

(p)
f ) = 0, (20)

k = 1, 2, · · · ,K; p = 1, 2, · · · , N + 1,

其中:
X

(p)
k ≡ X(p)(τ

(p)
k ), U

(p)
k ≡ U (p)(τ

(p)
k ).

系统动力学方程在离散Gauss点转化为多段代数
约束:

K∑
i=0

D
(p)
ki X

(p)
i −

t
(p)
f − t

(p)
0

2
f(X

(p)
k ,U

(p)
k , τ

(p)
k ; τ

(p)
0 , τ

(p)
f ) = 0,

k = 1, 2, · · · ,K; p = 1, 2, · · · , N + 1.

(21)

在各个时间区间内,终端状态约束为

X
(p)
f =

X
(p)
0 +

t
(p)
f − t

(p)
0

2
×

K∑
i=1

ω
(p)
i f (p)(X

(p)
i ,U

(p)
i , τ

(p)
i ; t

(p)
0 , t

(p)
f ),

p = 1, 2, · · · , N.
(22)

为保证各段界面的连续性,系统状态和时间应满
足

t
(p+1)
0 = t

(p)
f , X

(p+1)
0 = X

(p)
f , p = 1, · · · , N.

(23)

在各个时间结点,速度矢量会产生一个增量. 因
而,在结点tp处速度矢量和控制输入应满足连接约束

V
(p+1)
0 = V

(p)
f +∆Vp,

U
(p+1)
0 = U

(p)
f , p = 1, 2, · · · , N. (24)

通过如上数值离散化,带推力高超声速飞行器再
入轨迹规划简化为分段Gauss伪谱求解目标函数为式
(17)–(18),路径约束为式(19),边界条件约束为式(20),
动态过程约束为式(21),附加约束为式(22)及保证分
段Gauss连续的约束条件(23)–(24)的最优控制问题.

4 高高高超超超飞飞飞行行行器器器再再再入入入仿仿仿真真真算算算例例例

本节基于CAV--H气动数据,利用GPM及MGPM
方法分别设计无动力高超声速飞行器自由飞行再入

轨迹及带推力下的再入轨迹,并根据仿真结果,分析
再入过程中推力对飞行器落点的影响.

4.1 气气气动动动数数数据据据近近近似似似计计计算算算

对于高超声速飞行器通常给出的是CFD计算或吹
风得到的气动数据表,以CAV--H为例,飞行器的气动
数据见附表A1[17].

通常,阻力系数CD可以表示为

CD = CD0 + CD1α
2 + CD2

× eCD3·Ma,

升力系数CL为

CL = CL0 + CL1α+ CL2
× eCL3·Ma.

从而,用于高超声速飞行器近似计算的升力系数及阻
力系数参数为

CL0 = −0.2342, CL1 = 0.05136,

CL2 = 0.2943, CL3 = −0.1007,

CD0 = 0.02467, CD1 = 0.0007143,

CD2 = 0.3252, CD3 = −0.279.

将近似拟合得到的气动参数与原始气动数据进行

对比,见图2–3所示.

图 2 升力系数近似计算

Fig. 2 Lift coefficients approximation

图 3 阻力系数近似计算

Fig. 3 Drag coefficients approximation

由图2–3可见,近似计算得到的升力系数曲线和阻
力系数曲线与原始数据的统计偏差小于5%,气动拟合
曲线可用于高超声速再入轨迹计算.

4.2 再再再入入入走走走廊廊廊

设计飞行器的再入攻角剖面为

α =
20, V > 5000,

15 + 5 sin(
V − 4000

2000
π), 3000 6 V 6 5000,

10, V < 3000.
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同时选取 q̇max = 800 kW/m2, Qmax = 100 kPa,
nmax= 4, Kn= 1.65× 10−8,可得到飞行器H--V剖面
再入走廊如图4.

图 4 H--V剖面飞行再入走廊

Fig. 4 Flight reentry corridor in H--V profile

4.3 带带带推推推力力力高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行器器器再再再入入入轨轨轨迹迹迹优优优化化化

本文仿真算例基于64位Windows桌面操作系统,
系统配置为I7–6700(3.4 GHz)处理器及16 GB运行内
存. 在MATLAB 9.2环境下,利用GPM进行轨迹优化
设计.

飞行器初始条件和终端条件如表1所示.

表1 再入条件
Table1 Reentry conditions

状态 初始条件 终端条件

h/km 80 24

θ/(◦) 0 —
ϕ/(◦) 0 —

V /(m · s−1) 6500 760

γ/(◦) −3 −5

ψ/(◦) 90 0

α/(◦) 18 14

σ/(◦) −40 0

目标函数为横向跨度最大,即J = maxϕf.

4.3.1 无无无动动动力力力自自自由由由再再再入入入

假设飞行器无动力再入,再入轨迹如图5所示,其
中“◦”表示LG节点处的取值.仿真运行耗时约为
19 s,飞行器总飞行时间约为2154 s.

(a) 经纬

(b) 高度

(c) 速度

(d) 航迹倾角

(e) 航迹方位角

(f) 攻角

(g) 倾侧角
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(h) 动压

(i) 过载

(j) 热流密度

(k) 3D再入轨迹

(l) 再入走廊

图 5 高斯伪谱无动力自由再入轨迹优化

Fig. 5 Free flight reentry trajectory optimizaion using GPM

由地面经纬图5(a)显示,再入轨迹的最大横向跨度
可达47.0673◦,约为(5233.8 km);纵深可达46.8328◦,
约为(5207.7 km). 高超声速飞行器再入轨迹的终端条
件图5(b)–(e),包括高度、速度、航迹倾斜角、航迹方
位角均可满足. 再入攻角和倾侧角图5(f)–(g)均位于控
制输入边界以内.动压、过载、热流密度图5(h)–(j)均
严格小于允许的最大值.由无动力再入轨迹图5(k)–(l)
可见,高超声速飞行器可在飞行走廊内实现较平滑飞
行.

4.3.2 带带带推推推力力力再再再入入入轨轨轨迹迹迹优优优化化化

假设带推力高超声速飞行器再入过程中进行两次

点火,产生瞬时速度增量,速度增量均为100 m/s. 再
入的初始状态和终端状态如表1,目标函数为横向跨
度最大.
完整的再入轨迹从而被分为3段,假设在再入过程

中的高度波谷位置产生推力,采用分段高斯伪谱的带
推力高超声速飞行器再入轨迹如图6所示. 仿真运行
耗时约为14 s,飞行器总飞行时间约为2254 s.

(a) 经纬

(b) 高度

(c) 速度

(d) 航迹倾角
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(e) 航迹方位角

(f) 攻角

(g) 倾侧角

(h) 动压

(i) 过载

(j) 热流密度

(k) 3D再入轨迹

(l) 再入走廊

图 6 分段高斯伪谱带推力再入轨迹优化
Fig. 6 Boosterred reentry trajectory optimization using

MGPM

由地面经纬图6(a)显示,再入轨迹的最大横向跨度
可达50.6459◦,约为5631.7 km;纵深可达48.8906◦,
约为5436.6 km. 高超声速飞行器再入轨迹的终端条
件图6(b)–(e),包括高度、速度、航迹倾斜角、航迹方
位角均可满足. 再入攻角和倾侧角图6(f)–(g)均位于控
制输入边界以内.在分段点处,对发动机进行两次点
火,分别产生推力,使飞行器速度增加,分段高斯伪谱
利用连接点约束条件,优化得到的攻角和倾侧角指令
较平滑,实现系统稳定过渡.动压、过载、热流密度图
6(h)–(j)均严格小于允许的最大值.由带推力再入轨迹
图6(k)–(l)可见,高超声速飞行器在飞行走廊内飞行轨
迹平滑.
由图7可见,带推力高超声速飞行器较无动力再入

时,轨迹的最大经度增大约为 2.0579◦,纬度增大
3.5785◦,飞行距离增加约为458.96 km.

图 7 再入轨迹对比
Fig. 7 Comparison of reentry trajectories
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4.3.3 关关关于于于Gauss伪伪伪谱谱谱法法法节节节点点点数数数目目目的的的讨讨讨论论论
Gauss伪谱法以插值代替积分的特点决定了伪谱

法求解精度依赖节点数目. 为了获得期望的求解精度,
Gauss伪谱法选取节点数目不能过少,而增大节点数,
在提高求解精度同时,也会导致优化变量成倍增大,
求解难度和计算耗时急剧增加. 分段Gauss伪谱法通
过将求解过程分为若干段,在每个分段内可选取较少
的节点数,通过总的节点数目保证求解精度.一般情
况下,增大节点数目相比于增加分段数带来的计算耗
时更多,因而通过合理的分段,可在保证增加总的节
点数目,提高计算精度的同时,降低CPU计算时间,节
省计算耗时,提升计算效率.

本文中GPM采取的计算方法基于通用的优化软件
GPOPS软件[18]. 该软件中使用hp–自适应拉道伪谱法
(hp–adaptive Radau pseudospectral method),在每次迭
代中,区间网格划分和插值阶选取都不断趋于合理,
在保证计算精度和速度的条件下,增强了对不连续和
状态量快变问题的优化计算能力.

5 结结结论论论

本文给出了基于改进Gauss伪谱法生成满足连续
性约束及过载、动压、热流密度约束的带推力高超声

速飞行器再入轨迹的方法. 利用MGPM方法,将再入
轨迹在发动机点火时刻进行分段. 将分段点时刻的终
端状态叠加脉冲速度增量最为下一阶段的初始状态,
分段点时刻的控制输入作为下一阶段的初始控制输

入,在每一阶段将动压、热流密度和过载作为约束条
件进行轨迹优化.

数值算例结果显示,改进的分段高斯伪谱法可以
有效生成满足连续性约束及常规约束的再入轨迹. 高
超声速飞行器两次点火产生的速度增量可有效增加

飞行器的纵向航程和横向跨度,有效提高飞行器再入
机动能力. 再入规划得到的控制输入可作为参考制导
指令,辅助制导系统设计.
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附附附录录录 CAV--H气气气动动动数数数据据据

表A1 气动数据
Table A1 Aero data chart

升阻比系数L/D 升力系数CL 阻力系数CD
α

10◦ 15◦ 20◦ 10◦ 15◦ 20◦ 10◦ 15◦ 20◦

Ma 3.5 2.2000 2.5000 2.2000 0.4500 0.7400 1.0500 0.2045 0.2960 0.4770

Ma 5 2.5000 2.6616 2.3616 0.4250 0.7000 1.0000 0.1700 0.2630 0.4230

Ma 8 3.1000 2.9846 2.6846 0.4000 0.6700 0.9500 0.1290 0.2240 0.3540

Ma 10 3.5000 3.2000 2.9000 0.3800 0.6300 0.9000 0.1090 0.1970 0.3100

Ma 15 3.3846 3.0846 2.7846 0.3700 0.6000 0.8500 0.1090 0.1950 0.3050

Ma 20 3.2692 2.9692 2.6692 0.3600 0.5700 0.8000 0.1090 0.1920 0.3000

Ma 23 3.2000 2.9000 2.6000 0.3500 0.5570 0.7800 0.1090 0.1920 0.3000
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