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一种高超声速飞行器下压段自适应伪谱法轨迹优化方法 

技术领域 

本发明涉及一种高超声速飞行器下压段自适应伪谱法轨迹优化方法，属于高超声速飞行器轨迹设计与

优化技术领域。 

 

背景技术 

近些年来，高超声速飞行器技术发展迅速，已经成为融合诸多航空航天领域的新技术。高超声速飞行

器具有快速响应、超强突防、灵活机动、远程打击等特点，因而已经成为未来飞行器的重要发展方向。作

为 20 世纪以来新兴的一个多学科技术融合的全新领域，其已经在军事领域凸显出极高的应用价值。高超

声速飞行器不仅有极强的自我生存能力，能对目标进行快速而精确的打击，而且能极大地提升高空高速侦

查和探测能力，协助其他打击作战力量高效地进行中远程或全球作战，从而进一步增强国防力量。 

高超声速飞行器的轨迹设计与优化是飞行器总体优化设计里非常重要的组成部分，也是近现代各国对

飞行器相关研究的重点，其意义在于可以协调各个子系统，使其相互协作，以便达到各自某些特别的任务

要求，不论是飞行器可以承载更多的有效载荷，还是可以降低飞行器的运营成本，提升飞行器的使用效率。

总之，对飞行轨迹的设计与优化可以整体性的提高飞行器的相关性能指标。因此，飞行轨迹的好坏将直接

影响飞行器是否可以顺利的完成任务，对飞行器的总体设计具有重要的意义。 

根据不同任务类型设计的轨迹不仅能提升飞行器侦查和探测能力，而且能更好地规避危险，实现精确

打击。而设计一条让飞行能力和作战能力都达到最优的轨迹能最大程度延长飞行器飞行寿命，使飞行器飞

行更远，耗油更少，节约成本。 

轨迹优化问题涉及两个方面内容：数值方法和数值优化方法。求解轨迹优化模型首先通过数值方法将

最优控制问题转化为参数优化问题，然后通过数值优化方法来求解参数优化问题。数值方法中的全局伪谱

法虽然能够通过较少的节点获得较高精度的解，但是在求解大型复杂问题和非光滑问题时，其运用效果并

不理想。因此已有的全局伪谱法轨迹优化方法不再适用于飞行器下压段轨迹优化。 

 

发明内容 

本发明要解决的技术问题是：克服传统全局伪谱法在求解复杂非光滑问题时运行效果不理想的情况，

提供了一种高超声速飞行器下压段自适应伪谱法轨迹优化方法。包括如下步骤：S1、建立高超声速飞行器

下压段的动力学模型和运动学模型；S2、设定高超声速飞行器下压段的约束条件，包括动压约束、法向过

载约束、端点约束和控制量约束；S3、运用数值方法自适应 Radau 伪谱法将最优控制问题转化为非线性规

划问题，分别以最大射程和最短时间为性能指标来进行优化；S4、运用数值优化方法序列二次规划算法求

解非线性规划问题。 

本发明目的通过以下技术方案予以实现： 

一种高超声速飞行器下压段自适应伪谱法轨迹优化方法。包括如下步骤： 

S1、建立高超声速飞行器下压段的动力学模型和运动学模型； 

S2、设定高超声速飞行器下压段的约束条件，包括动压约束、法向过载约束、端点约束和控制量约束；

S3、运用数值方法自适应 Radau 伪谱法将最优控制问题转化为非线性规划问题，分别以最大射程和最

短时间为性能指标来进行优化； 

S4、运用数值优化方法序列二次规划算法求解非线性规划问题。 
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上述高超声速飞行器下压段自适应伪谱法轨迹优化方法，优选的，首先建立高超声速飞行器下压段的

运动模型，其中运动模型包括质心运动和绕质心转动的动力学模型、质心运动和绕质心转动的运动学模型

两部分。 

上述高超声速飞行器下压段自适应伪谱法轨迹优化方法，优选的，S3 中，运用数值方法自适应 Radau

伪谱法将最优控制问题转化为非线性规划问题，此方法具体步骤为： 

S31、在求解连续最优控制问题时，将整个过程划分为多个单元； 

S32、每个单元再运用 Radau 伪谱法进行离散近似和参数化，采用全局插值多项式的有限基，在一系

列离散点上近似状态变量和控制变量，进而将连续最优控制问题转化为非线性规划问题； 

S33、所分单元的数目和每个单元近似用的多项式的阶数即配点数，采用一种自适应的策略获得，单

元是否需要细分或者配点数是否需要增加，是由每两个配点中点处对应的状态量和控制量对运动方程

组约束的满足程度决定。 

上述高超声速飞行器下压段自适应伪谱法轨迹优化方法，优选的，S4中，运用数值优化方法序列二次

规划算法求解非线性规划问题，此方法具体步骤为： 

S41、给定初始点及收敛精度； 

S42、求解一个二次规划子问题来确定一个下降方向； 

S43、通过减少价值函数来获取当前迭代点的移动步长； 

S44、重复这些步骤直到满足给定精度的终止准则，得到原问题的最优解。 

上述高超声速飞行器下压段自适应伪谱法轨迹优化方法，优选的，S1中，所述高超声速飞行器下压段

的整个过程，采用无动力飞行，仅考虑纵向平面内的运动，飞行过程中推力和飞行器质量变化率均为零。 

上述高超声速飞行器下压段自适应伪谱法轨迹优化方法，优选的，利用该轨迹优化方法，下压段动压

约束为 20kPa～420kPa。 

上述高超声速飞行器下压段自适应伪谱法轨迹优化方法，优选的，利用该轨迹优化方法，下压段法向

过载约束为 0～7。 

上述高超声速飞行器下压段自适应伪谱法轨迹优化方法，优选的，利用该轨迹优化方法，下压段控制

量约束为 -6°～6°。 

本发明相比于现有技术具有如下有益效果： 

(1)本发明增加了对路径约束和终端约束的范围限制，从而确保动压、过载这些路径约束及飞行高度，

速度等终端约束满足性能指标的要求。由于临近空间内的飞行环境较为复杂，同时考虑飞行器材料的物理

性质和战略应用实际，高超声速飞行器在执行飞行任务时必须满足以过载和动压为代表的严格的路径约束；

同时为了最终可以精确的到达目标点，飞行过程中也必须满足高度，速度等端点约束；为了保证飞行器不

会出现失控的情况也需要对控制量如攻角进行一定限制。 

(2)本发明对气动数据进行拟合，保证运算过程中数据的真实性与有效性。由于飞行环境的多变与不确

定性，飞行器飞行时会长时间以大马赫数进行飞行，且当飞行马赫数有较大的变化时，相应的气动参数及

气动力的计算亦会发生改变，即对飞行器运动的模型和优化过程提出了一定的要求。本发明对多维典型气

动数据的攻角、侧滑角、马赫数等数据通过最近邻插值法进行拟合得到，则保证运算过程中数据的真实性

与有效性。 

(3)本发明对针对全局 Radau 伪谱法在求解复杂非光滑问题时运行效果不理想的情况，引入一种 hp 自

适应策略，将自适应 p-Radau 伪谱法与基于密度函数的伪谱网格细化算法结合起来，将最优控制问题转化

为非线性规划问题。自适应 hp-Radau 伪谱法计算效率更高、选取配点更合理、求解精度更高，优化结果均

可以满足飞行器飞行的各项约束条件，是多约束条件下高超声速飞行器轨迹优化的一种有效方法。 
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附图说明 

图 1 为本发明方法的步骤流程图。 

图 2 为性能指标为最大射程的轨迹优化仿真结果的速度-时间关系图。 

图 3 为性能指标为最大射程的轨迹优化仿真结果的攻角-时间关系图。 

图 4 为性能指标为最大射程的轨迹优化仿真结果的俯仰角-时间关系图。 

图 5 为性能指标为最短时间的轨迹优化仿真结果的速度-时间关系图。 

图 6 为性能指标为最短时间的轨迹优化仿真结果的攻角-时间关系图。 

图 7 为性能指标为最短时间的轨迹优化仿真结果的俯仰角-时间关系图。 

图 8 为性能指标为最大射程与最短时间的弹道剖面对比图。 

图 9 为性能指标为最大射程与最短时间的射程对比图。 

 

具体实施方式 

为使本发明的目的、技术方案和优点更加清楚，下面将结合附图对本发明的实施方式作进一步详细描

述。 

一种高超声速飞行器下压段自适应伪谱法轨迹优化方法，高超声速飞行器下压段的整个过程，采用无

动力飞行，仅考虑纵向平面内的运动，飞行过程中推力和飞行器质量变化率均为零。包括如下步骤： 

S1、建立高超声速飞行器下压段的动力学模型和运动学模型； 

S2、设定高超声速飞行器下压段的约束条件，包括动压约束、法向过载约束、端点约束和控制量约束；

S3、运用数值方法自适应 Radau 伪谱法将最优控制问题转化为非线性规划问题，分别以最大射程和最

短时间为性能指标来进行优化； 

S4、运用数值优化方法序列二次规划算法求解非线性规划问题。 

S3 中，运用数值方法自适应 Radau 伪谱法将最优控制问题转化为非线性规划问题，其具体步骤为： 

S31、在求解连续最优控制问题时，将整个过程划分为多个单元； 

S32、每个单元再运用 Radau 伪谱法进行离散近似和参数化，采用全局插值多项式的有限基，在一系

列离散点上近似状态变量和控制变量，进而将连续最优控制问题转化为非线性规划问题； 

S33、所分单元的数目和每个单元近似用的多项式的阶数即配点数，采用一种自适应的策略获得，单

元是否需要细分或者配点数是否需要增加，是由每两个配点中点处对应的状态量和控制量对运动方程

组约束的满足程度决定。 

S4 中，运用数值优化方法序列二次规划算法求解非线性规划问题，其具体步骤为： 

S41、给定初始点及收敛精度； 

S42、求解一个二次规划子问题来确定一个下降方向； 

S43、通过减少价值函数来获取当前迭代点的移动步长； 

S44、重复这些步骤直到满足给定精度的终止准则，得到原问题的最优解。 

利用该轨迹优化方法，下压段动压约束为 20kPa～420kPa；下压段法向过载约束为 0～7；下压段控制

量约束为 -6°～6°。 
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实施步骤： 

如图 1 所示，为本发明高超声速飞行器下压段自适应伪谱法轨迹优化方法的流程图，包括如下步骤： 

S1、建立高超声速飞行器下压段动力学模型和运动学模型。 

高超声速飞行器下压段往往采用无动力飞行，仅需考虑纵向平面内的运动，飞行过程中推力和飞行器

质量变化率均为零。假设下降过程采用地球平面参考系，忽略地球自转，采用 1976 年美国标准大气模型

USSA76。运动方程如下所示： 

𝑥
•

= 𝑣 𝑐𝑜𝑠 𝛾 

𝑕
•

= 𝑣 𝑠𝑖𝑛 𝛾 

𝑣
•

=
𝑇 𝑐𝑜𝑠 𝛼 − 𝐷

𝑚
− 𝑔 𝑠𝑖𝑛 𝛾 

𝛾
•

=
𝐿 + 𝑇 𝑠𝑖𝑛𝛼

𝑚𝑣
−

𝑔 𝑐𝑜𝑠 𝛾

𝑣
 

𝜃
•

= 𝑞 

𝑞
•

=
𝑀𝑦

𝐼𝑦
 

𝑚
•

= −𝑚𝑐  

（1） 

上式中：𝑥是射程，𝑕为高度，𝑣为速度，𝛾为航迹角，𝜃为俯仰角，𝑞为俯仰角速率，𝑚为质量，𝑇为推

力，𝐷为阻力，𝐿为升力，𝛼为攻角，𝑀𝑦为俯仰力矩，𝐼𝑦为转动惯量，𝑚𝑐为质量变化率。并且 

𝑞 =
1

2
𝜌𝑣2 

𝐷 = 𝑞𝑠𝐶𝑑
 

𝐿 = 𝑞𝑠𝐶𝑙
 

𝑀𝑦 = 𝑞𝑠𝑐𝐶𝑚  

（2） 

上式中：𝑞为动压，𝐷为阻力，𝐿为升力，𝑀𝑦为俯仰力矩，𝜌为空气密度，𝑣为速度，𝐶𝑑为阻力系数，𝐶𝑙为升力

系数，𝐶𝑚为俯仰力矩系数。 

S2、设定高超声速飞行器下压飞行过程约束条件。 

由于临近空间内的飞行环境较为复杂，同时考虑飞行器材料的物理性质和战略应用实际，高超声速飞

行器在执行飞行任务时必须满足以热流、过载和动压为代表的严格的路径约束；同时为了最终可以精确的

到达目标点，飞行过程中也必须满足高度，速度等端点约束；为了保证飞行器不会出现失控的情况也需要

对控制量如攻角和倾斜角进行一定限制。本发明介绍的下压飞行过程重点考虑动压、过载、端点和控制量

约束。 

1）动压约束 

在飞行力学中，所有气动力和力矩都与动压成比例。为防止铰链力矩过大，必须对最大动压进行限制。 
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20kPa ≤ 𝑞 =
1

2
∗ 𝜌 ∗ 𝑣2 ≤ 420kPa（3） 

2）法向过载约束 

过大的法向过载会破坏导弹的结构，并影响其机动能力，法向过载对导弹结构安全影响较大，需对其

加以限制。 

0 ≤ 𝑛𝑦 =
 𝐿2+𝐷2

𝑚𝑔
≤ 7（4） 

3）端点约束 

飞行器从高空下降到地面，为了使其更好的完成对地攻击任务，需要对起始端状态和终端状态进行约

束。端点约束一般包括初始时间、高度、速度、航迹角、位置和末端高度、速度、航迹角、位置等约束。 

4）控制量约束 

实际的下压飞行过程为保持姿态稳定防止失控，攻角不可能无限大，必须限定在一定范围内。 

−6° ≤ 𝛼 ≤ 6°（5） 

S3、运用数值方法自适应 Radau 伪谱法将最优控制问题转化为非线性规划问题。 

假设整个飞行轨迹在整个飞行时间间隔内被划分成 S 个单元，其中任一单元 m 的配点数为𝑁𝑚。每个

单元再运用全局伪谱法进行离散近似和参数化。 

全局 Radau 伪谱法的基本思想是：将问题中的状态变量和控制变量在特定的配点上离散，并以这些离

散点为节点构造 Lagrange 插值多项式来逼近状态变量和控制变量。通过以全局插值多项式求导来近似状

态变量对时间的导数，从而将描述轨迹的微分方程约束转化为一组代数约束。对于性能指标中的积分项用

Gauss 积分计算，终端状态也由初始状态和对右函数的积分获得。经过上述变换，可将连续最优控制问题

转化为受一系列代数约束的非线性规划问题。 

由于所涉及到的正交多项式的正交区间是𝜏 ∈[-1,1],因此需要将最优控制问题的时间区间由𝑡 ∈ [𝑡0, 𝑡𝑓]

转换到𝜏 ∈[-1, 1]，转换公式为： 

𝜏 =
2𝑡

𝑡𝑓−𝑡0
−

𝑡𝑓+𝑡0

𝑡𝑓−𝑡0
（6） 

Radau 伪谱法的配点是 Legendre -Gauss-Radau (LGR)点，即是多项式𝑝𝑘(𝜏) + 𝑝𝑘−1(𝜏)或者𝑝𝑘(𝜏)-p𝑘−1(𝜏)

的根，前者在区间[-1,1)，后者在区间(-1，1],接下来讨论第 2 种，其中𝑝𝑘(𝜏)是 k 阶 Legendre 正交多项式： 

𝑝𝑘(𝜏) =
1

2𝑘𝑘！

𝑑𝑘

𝑑𝜏
𝑘 [(𝜏2 − 1)𝑘]（7） 

RPM 的节点为配点与初始时刻点𝜏0=-1。设节点个数为 N，则配点个数为 k=N-1,即配点取 N- 1 阶 LGR

点。采用 Lagrange 插值的方法对状态变量进行近似，可得 

𝑥(𝜏) ≈ 𝑋(𝜏) =  𝐿𝑖
𝑁−1
𝑖=0 (𝜏)𝑋(𝜏𝑖)                 （8） 

其中，𝐿𝑖(𝜏)为插值基函数，𝜏𝑖为插值节点即 RPM 的节点 

𝐿𝑖(𝜏) =  
𝜏−𝜏𝑗

𝜏𝑖−𝜏𝑗

𝑁−1
𝑗=0,𝑗≠𝑖 （9） 

对式(8) 求导，可得配点𝜏𝑘处状态变量的导数为 

𝑥
•
(𝜏𝑘) ≈ 𝑋

•

(𝜏𝑘) =  𝐿𝑖

•

(𝜏𝑘)𝑋(𝜏𝑖)
𝑁−1
𝑖=0 =  𝐷𝑘𝑖𝑋(𝜏𝑖)

𝑁−1
𝑖=0 ，（𝑘 = 1, . . . , 𝑁 − 1）（10） 

其中 
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𝐷𝑘𝑖 =  

𝑞
•

(𝜏𝑘)

(𝜏𝑘−𝜏𝑖)𝑞
•

(𝜏𝑖)

𝑞
••

(𝜏𝑖)

2𝑞
•

(𝜏𝑖)
, 𝑘 = 𝑖

 , 𝑘 ≠ 𝑖（11） 

𝑞(𝜏𝑖) = (1 + 𝜏𝑖)[𝑝𝑁−1(𝜏𝑖) − 𝑝𝑁−2(𝜏𝑖)], (𝑖 = 0, . . . , 𝑁 − 1)（12） 

由此，配点处飞行器运动方程组对应的微分方程约束可以转换为代数方程约束，即为 

 𝐷ki
𝑁−1
𝑖=0 𝑋(𝜏𝑖) −

𝑡𝑓−𝑡0

2
𝑓[𝑋(𝜏𝑘),𝑈(𝜏𝑘), 𝜏𝑘 ; 𝑡0, 𝑡𝑓] = 0（13） 

控制变量也采用 Lagrange 插值的方法近似，可得 

𝑢(𝜏) ≈ 𝑈(𝜏) =  𝐿𝑖
𝑁−1
𝑖=1 (𝜏)𝑈(𝜏𝑖)（14） 

单元是否需要细分或者配点数是否需要增加，是由每两个配点中点处𝑡𝑖对应的状态量和控制量对运动

方程组约束的满足程度决定。通过 Lagrange 插值，可近似得到单元 m 中每两个配点中点处的状态变量和

控制变量的近似值 

𝑋 =  

𝑋(𝑡 1)
. . .

𝑋 𝑡 𝑁𝑚−1 
 𝑈 = [

𝑈(𝑡 1)
. . .

𝑈(𝑡 𝑁𝑚−1)
]（15） 

定义中点残差矩阵 R 为 

𝑅 = |DX −
𝑡𝑚−𝑡m-1

2
𝐹(𝑋, 𝑈, 𝜏;p,tm-1,t𝑚 )|（16） 

取𝑅中每一行最大元素组成列向量 

𝑟 = [𝑟(𝑡 1), . . . , 𝑟(𝑡 𝑁𝑚−1)]𝑇（17） 

求出𝑟中各元素的算数平均值𝑟，并基于𝑟对𝑟进行范化 

𝛽 = [𝛽(𝑡 1), . . . , 𝛽(𝑡 𝑁𝑚−1)]𝑇 = [𝑟(𝑡 1)/𝑟, . . . , 𝑟(𝑡 𝑁𝑚−1)/𝑟]𝑇（18） 

如果𝛽中所有元素的量级相当，则可通过增加配点就来提高精度；如果𝛽中某些元素的量级明显大于其他元

素，则需要对单元进行细化，以提高收敛速度。 

对于一般性的 Bolza 型性能指标函数，其积分项用 Gauss 积分来近似，可得转换后的结果为 

𝐽 = 𝜑[𝑋(𝑡0), 𝑡0, 𝑋(𝑡𝑓), 𝑡𝑓] +
𝑡𝑓−𝑡0

2
 𝜔𝑘𝐿

𝑁−1
𝑘=1 (𝑋(𝜏𝑘),𝑈(𝜏𝑘), 𝜏𝑘 ; 𝑡0, 𝑡𝑓)（19） 

其中 

 

𝜔1 =
2

（𝑁−2）
2

𝜔𝑘 =
1

（1−𝜏𝑘）[𝑝
•
𝑁−2(𝜏𝑘)]2

, (𝑘 = 2, . . . , 𝑁 − 1)

 （20） 

至此，RPM 离散化后的轨迹优化问题的一般描述为：求解离散的状态变量𝑋(𝜏𝑘)和控制变量𝑈(𝜏𝑘)及初

始时刻和终端时刻，使得性能指标最优，并满足配点处的状态约束、边界条件约束以及过程约束。 

𝜓[𝑋(𝑡0), 𝑡0, 𝑋(𝑡𝑓), 𝑡𝑓] = 0 

𝐶[𝑋(𝜏𝑘), 𝑈(𝜏𝑘), 𝜏𝑘 ; 𝑡0, 𝑡𝑓] ≤ 0 

（21） 

非线性规划问题的设计变量包括节点处状态变量[𝑋 (𝜏
0
), 𝑋 (𝜏

1
), . . . , 𝑋 (𝜏

𝑁 −1
)]、配点处控制变

量[𝑈 (𝜏
1
), 𝑈 (𝜏

2
), . . . , 𝑈 (𝜏

𝑁 −1
)]及初始时刻𝑡0和终端时刻𝑡

𝑓
(如果𝑡

0
、𝑡

𝑓
未知)，其约束为转
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换后的飞行器运动代数方程组约束、边界条件约束及过程约束。 

S4、运用数值优化方法序列二次规划算法求解非线性规划问题。 

序列二次规划算法是一种基于可行方向搜索的约束最优化方法，能直接处理约束优化问题。在轨迹优

化问题的应用上，以其高效的收敛性成为目前应用最广泛也是最成功的算法。 

序列二次规划算法的基本思想是，在每一迭代步中，通过求解一个二次规划子问题来确定一个下降方

向，以减少价值函数来获取当前迭代点的移动步长，重复这些步骤直到满足给定精度的终止准则，得到原

问题的最优解。 

一般形式约束优化问题的 SQP 算法步骤如下。 

1) 给定初始点(𝑥0 , 𝜇0, 𝜆0),对称正定矩阵𝐵0,计算 

𝐴0
𝐸=∇𝑔(𝑥0),𝐴0

𝐼 = ∇𝑕(𝑥0)𝑇,𝐴0 =  
𝐴0
𝐸

𝐴0
𝐼   

选择参数ρϵ(0,1),ηϵ(0,0.5)，容许误差0≤ ε1, ε2 ≤ 1，令k=0。 

2) 求解子问题 

 

𝑚𝑖𝑛
1

2
𝑑𝑇𝐵𝑘𝑑 + ∇𝑓(𝑥𝑘)𝑇𝑑

𝑔 𝑥𝑘 + 𝐴𝑘
𝐸𝑑 = 0

𝑕 𝑥𝑘 + 𝐴𝑘
𝐼 𝑑 ≥ 0

 （22） 

得到最优解𝑑𝑘。 

3) 若||𝑑𝑘 ||1 ≤ ε1 且||𝑕𝑘 ||1 + ||𝑔𝑘 ||1 ≤ ε2,停止计算,得到原问题的一个近似KT点(𝑥𝑘 , 𝜇𝑘 , 𝜆𝑘)。 

4) 对于某种价值函数ϕ(x, σ),选择罚函数σ𝑘,使得𝑑𝑘是该函数在𝑥𝑘处的下降方向。 

5) 运用Armijo搜索，令𝑚𝑘是使下列不等式成立的最小非负整数m 

ϕ(𝑥𝑘 + ρ𝑚𝑑𝑘 , σ𝑘)- ϕ(𝑥𝑘 , σ𝑘) ≤ ηρ𝑚ϕ′(𝑥𝑘 , σ𝑘 , 𝑑𝑘)（23） 

令𝛼𝑘 = ρ𝑚 , 𝑥𝑘+1 = 𝑥𝑘 + 𝛼𝑘𝑑𝑘 

6) 计算 

𝐴𝑘+1
𝐸 = ∇𝑔(𝑥𝑘+1)𝑇 , 𝐴𝑘+1

𝐼 = ∇𝑕(𝑥𝑘+1)𝑇 , 𝐴𝑘+1 =  
𝐴𝑘+1
𝐸

𝐴𝑘+1
𝐼  （24） 

以及最小二乘乘子 

 𝜇𝑘+1
𝜆𝑘+1

 = (𝐴𝑘+1𝐴𝑘+1
𝑇 )−1𝐴𝑘+1∇𝑓𝑥𝑘+1（25） 

7) 校正矩阵𝐵𝑘 为𝐵𝑘+1，即令 

sk = αkdk,yk = ∇x𝐿 xk+1, μk+1 , λk+1 − ∇x𝐿 xk , μk+1, λk+1 ,（26） 

zk = θkyk +  1 − θk Bksk , Bk+1 = Bk −
Bk sk sk

T Bk

sk
T Bk sk

+
zk zk

T

sk
T zk

（27） 

𝜃𝑘定义为 

θk =  
1, sk

Tyk ≥ 0.2sk
TBksk

0.8sk
T Bk sk

sk
T Bk sk −sk

T yk
, sk

Tyk < 0.2sk
TBksk

 （28） 

8) 令 k=k+1,转步骤 2)。 



说 明 书  

8 

 

 

实施例： 

考虑某型高超声速飞行器进入下压段，气动数据通过对多维典型气动数据的攻角、侧滑角、马赫数等

数据通过最近邻插值法进行拟合得到。考虑飞行过程中的动压、过载、端点和控制量约束以及端点约束，

设定过程约束边界参数如下：末端时间最短为 65s，最长为 85s；飞行高度最低为 0，最高为 31km；飞行

速度最低为 700m/s，最高为 2100m/s；航迹角最小为-25°，最大为 0.003°；射程最小为 0，最大为 110km；

攻角最小为-6°，最大为 6°。 

通过仿真对该下压段轨迹进行优化设计，分别选取最大射程和最短时间为性能指标，并且对两者进行

了对比。其中，配点精度为1 ∗ 10−4，迭代次数为 3，每个区间的最大配点个数为 12，最小配点个数为 4。

经过以下步骤之后，得到图 2～9 的实验结果图： 

S1、建立高超声速飞行器下压段的动力学模型和运动学模型； 

S2、设定高超声速飞行器下压段的约束条件，包括动压约束、法向过载约束、端点约束和控制量约束；

S3、运用数值方法自适应 Radau 伪谱法将最优控制问题转化为非线性规划问题，分别以最大射程和最

短时间为性能指标来进行优化； 

S4、运用数值优化方法序列二次规划算法求解非线性规划问题。 

其中，图 2～4 为高超声速飞行器下压段性能指标为最大射程生成的结果，图 5～7 为高超声速飞行器

下压段性能指标为最短时间生成的结果，图 8 为两者性能的弹道剖面对比，图 9 为两者性能的射程对比。

可以看出，性能指标为最短时间的情况下，落到地面的时间消耗为 70.003s,射程为 92537.859m;性能指标为

最大射程的情况下,落到地面的时间消耗为 83.363s，射程为 109997.424m。 

仿真结果表明，两种优化指标都满足终端条件，而且由于使用了自适应 hp 策略，大大降低了高阶多

项式的使用，所得优化轨迹较为平滑，平均残差较小，估计精度较高，能够有效实现高超声速飞行器的下

压段飞行轨迹优化。 

本发明说明书中未作详细描述的内容属本领域技术人员的公知技术。 

本发明虽然已以较佳实施例公开如上，但其并不是用来限定本发明，任何本领域技术人员在不脱离本

发明的精神和范围内，都可以利用上述揭示的方法和技术内容对本发明技术方案做出可能的变动和修改，

因此，凡是未脱离本发明技术方案的内容，依据本发明的技术实质对以上实施例所作的任何简单修改、等

同变化及修饰，均属于本发明技术方案的保护范围。 

 

 

 

 


