
书书书

第４３卷　第７期
２０１１年７月

　
哈　尔　滨　工　业　大　学　学　报

ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＨＡＲＢＩＮＩＮＳＴＩＴＵＴＥＯＦＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ
　

Ｖｏｌ４３ Ｎｏ７

Ｊｕｌｙ２０１１

　　　　　　

伴随方法在亚轨道飞行器预测制导中的应用

马广富，佘智勇

（哈尔滨工业大学 航天学院，１５０００１哈尔滨，ｍａｇｆ＠ｈｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ）

摘　要：提出了一种求解最优两点边值问题的改进型伴随方法，并将其应用于一类以固体火箭发动机为动
力的亚轨道飞行器轨迹优化问题中，间接得到一组平滑控制量；利用标称轨迹线性化概念，对该飞行器在标

称轨迹附近做一阶泰勒展开，在给定可用姿态指令和摄动、干扰的上界条件下，利用滚动时域控制技术，得到

了在系统摄动和干扰存在情况下拥有高精度、快速鲁棒性和良好动态响应品质的跟踪结果，同时具有一定的

预测校正能力．以某高速飞行器为例，对该系统进行最短时间优化，并在系统建模不确定存在的情况下，通过
滚动时域控制技术对最优标称轨迹进行跟踪，仿真结果证明该组合方法有效、可靠．
关键词：制导；伴随方法；滚动时域控制；轨迹线性化；预测校正

中图分类号：Ｖ４４８２ 文献标志码：Ａ 文章编号：０３６７－６２３４（２０１１）０７－０００６－０６

Ｒａｐｉｄｏｐｔｉｍａｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｖｉａｅｎｈａｎｃｅｄａｄｊｏｉｎｔｍｅｔｈｏｄ
ｆｏｒｓｕｂｏｒｂｉｔａｌｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅｓ

ＭＡＧｕａｎｇｆｕ，ＳＨＥＺｈｉｙｏｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１５０００１Ｈａｒｂｉｎ，Ｃｈｉｎａ，ｍａｇｆ＠ｈｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｎｅｎｈａｎｃｅｄａｄｊｏｉｎｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇｔｗｏｐｏｉｎｔｂｏｕｎｄａｒｙｖａｌｕｅｐｒｏｂｌｅｍｓｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄａｎｄａｐｐｌｉｅｄ
ｔｏｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｓｆｏｒａｒｏｃｋｅｔｂａｓｅｄｈｉｇｈｓｐｅｅｄｓｕｂｏｒｂｉｔａｌｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅ，ａｎｄｓｍｏｏｔｈｃｏｎｔｒｏｌ
ｓｅｒｉａｌｓａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄｉｎｄｉｒｅｃｔｌｙ．ＴｈｅｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒＴａｙｌｏｒＥｘｐａｎｓｉｏｎｉｓｕｓｅｄｔｏｔｈｅｎｏｍｉｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗｈｉｃｈｉｓｃａｌ
ｃｕｌａｔｅｄｂｙｔｈｅｅｎｈａｎｃｅｄａｄｊｏｉｎｔｍｅｔｈｏｄ．Ｈｉｇｈｒｏｂｕｓｔ，ｈｉｇｈａｃｃｕｒａｔｅｔｒａｃｋｉｎｇｒｅｓｕｌｔｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｕｎｄｅｒｄｉｓｔｕｒｂ
ａｎｃｅｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｓｔｒａｉｎｓｂｙｒｅｃｅｄｉｎｇｈｏｒｉｚｏｎｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｗｈｉｃｈｉｓｆｅａｔｕｒｉｎｇｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｂｉｌｉｔｙ．Ｔｈｅｓｉｍ
ｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈｅｃａｐａｃｉｔｙａｎｄｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ．
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇｕｉｄａｎｃｅ；ａｄｊｏｉｎｔｍｅｔｈｏｄ；ｒｅｃｅｄｉｎｇｈｏｒｉｚｏｎｃｏｎｔｒｏｌ；ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ；ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

收稿日期：２０１０－０３－０７．
基金项目：国家自然科学基金资助项目（６０７７４０６２）．
作者简介：马广富（１９６３—），男，教授，博士生导师．

　　亚轨道飞行器具有较高的飞行速度和高度，
但不具备轨道运行的速度和高度．相对入轨飞行
器而言，亚轨道飞行器飞行具有高度低，任务目

标多样化等特点，因此成为近年来工程技术人员

广泛关注的问题，现有文献多为亚轨道飞行器再

入及上升轨迹优化及制导，但多数为采用间接参

数优化方法求解最优制导轨迹．本文重点研究以
固体火箭发动机为动力系统的亚轨道飞行器轨迹

优化与制导指令的实现问题，首先基于最优控制

理论，利用改进的伴随方法，间接解析的在线生成

最优制导指令，其次利用滚动时域控制理论，快速

实现对最优指令的跟踪．

１　改进型伴随方法
１１　轨迹优化方法回顾

直接离线方法［１］是近年来飞行器轨迹优化

方法的主流，此方法将控制变量进行离散化，同时

按照优化准则，直接调整控制变量的值，直至获得

满足性能指标要求的最优解，但求解过程需要的

先验知识多，计算量大，计算耗时，并且容易陷入

局部极小值而使优化失败．间接法利用最优理论
求解问题［２］，间接求解控制变量，可以避免局部

极小值的产生，但传统方法收敛速度难以保证，且

对协态变量初始值比较敏感［３］．与传统的利用伴



随方法求解最优控制灵敏度问题［４］不同，增强型

伴随方法对前述２种方法进行了有机的结合，对
于具有一定先验知识的初始解，按照间接法逐次

迭代，具有收敛精度高，收敛速度快，控制变量平

滑等特点．滚动时域控制技术［５］是近年来兴起的

一种基于非线性模型的时变跟踪控制方法，具有

一定的预测与校正能力，能够保证全局的收敛性

与稳定性，对于制导指令的实现具有其他控制方

法无法比拟的优势．
１２　改进型伴随方法

对于具有以下形式的多输入多输出系统：

Ｚ＝Ｆ（Ｚ）． （１）
其中，Ｚ∈Ｒｎ×１，Ｆ∈Ｒｎ×１，对于某一近似满足初始
边界与终端边界的轨迹，按照某种指标进行逐次

的迭代，直至寻得最优轨迹为止．
设Ｚｋ（ｔ），ｋ≥０为前次迭代轨迹，那么，如果

第（ｋ＋１）次迭代所产生的Ｚｋ＋１（ｔ）与Ｚｋ（ｔ）满足
如下关系：

　Ｚｋ＋１（ｔ）－Ｆ（Ｚｋ＋１）＝（Ｉ－β）［Ｚｋ（ｔ）－Ｆ（Ｚｋ）］．
（２）

其中Ｉ∈Ｒｎ×ｎ为单位阵，β∈Ｒｎ×ｎ，０＜‖β‖≤１，
将两次迭代的误差表示成变分δＺｋ ＝Ｚｋ＋１－Ｚｋ，
那么在Ｚｋ对Ｆ（Ｚｋ＋１）做一阶泰勒展开，即

δＺｋ ＝Ｆ
ＺＴ
δＺｋ－β［Ｚｋ－Ｆ（Ｚｋ）］． （３）

其中Ｆ／ＺＴ为雅克比矩阵．可以构造辅助方程
η＝－（Ｆ／ＺＴ）Ｔη，其中η∈Ｒｎ×１，那么
　（ｄ／ｄｔ）（δＺＴη）＝－［Ｚ－Ｆ（Ｚ）］ＴβηδＺＴ（ｔｆ）η（ｔｆ）＝

　　δＺＴ（ｔ０）η（ｔ０）＋∫
ｔｆ

ｔ０
｛－［Ｚ－Ｆ（Ｚ）］Ｔβη｝ｄｔ．（４）

　　由辅助微分方程，利用已知的η（ｔｆ），将其从
ｔｆ到ｔ０进行反向积分，可求取辅助变量的变化历
程，那么可以求得原方程状态的变分初始值为

δＺ（ｔ０），并以此为初始值积分，如下所示：

δＺｋ ＝Ｆ
ＺＴ
δＺｋ－β［Ｚｋ－Ｆ（Ｚｋ）］． （５）

则由已知的当前状态可以求取更为满足约束的优

化轨迹状态为

Ｚｋ＋１（ｔ）＝Ｚｋ（ｔ）＋δＺｋ（ｔ）． （６）
反复进行该过程，可以得到任意精度的最优轨迹．
１３　改进型伴随方法的收敛性

由于存在关系式（２），那么下式则必然满足：
Ｚｋ（ｔ）－Ｆ（Ｚｋ）＝（Ｉ－β）ｋ＋１［Ｚ０（ｔ）－Ｆ（Ｚ０）］．

（７）
所以存在极限ｌｉｍ

ｋ→∞
Ｚｋ（ｔ） ＝Ｆ（Ｚｋ），也即存在

ε＞０，整数 Ｎ＞０，当 Ｋ＞Ｎ时，使 ‖ＺＫ（ｔ）－

Ｆ（ＺＫ）‖ ＜ε成立，表明经过有限次迭代，系统收
敛到最优轨线．

２　数学模型
２１　飞行器动力学模型

采用非线性刚体无因次动力学模型以便于进

行数值计算［２］，即

ｄＶ／ｄｔ＝Ｐｃｏｓα－１
ｈ２
ｓｉｎθ－Ａｃｏｓα－Ｎｓｉｎα，

ｄｈ
ｄｔ＝Ｖｓｉｎθ，

ｄθ
ｄｔ＝

１
Ｖ Ｐｓｉｎα－

１
ｈ２
ｃｏｓθ＋Ｖ

２

ｈｃｏｓθ＋Ｎｃｏｓα－Ａｓｉｎ( )α．
其中：Ｖ为速度；ｈ为高度；θ为弹道倾角；α为攻
角；Ｐ为单位重量的推力；Ｎ、Ａ分别为单位重量的
法向与轴向气动力．高度用 Ｒ０无因次化，Ｒ０ ＝

６３７８１３７ｍ；速度用 Ｒ０ｇ槡 ０无因次化，其中ｇ０ ＝

９８０６６５ｍ／ｓ２；时间用 Ｒ０／ｇ槡 ０无因次化；重力加

速度ｇ＝ｇ０Ｒ
２
０／ｈ

２．
２２　边界条件与性能指标

初始边界为

Ｖ（ｔ０）＝Ｖ０，ｈ（ｔ０）＝ｈ０，θ（ｔ０）＝θ０． （８）
　　终端边界为

Ｖ（ｔｆ）＝Ｖｆ，ｈ（ｔｆ）＝ｈｆ，θ（ｔｆ）＝θｆ． （９）
　　选择ＢＴＴ转弯方式，不产生相对于风的侧滑
角，只对攻角幅值以及变化率进行限制，为

｜α｜≤αｍａｘ，｜α｜≤ αｍａｘ． （１０）
以飞行时间最小（即燃料最省）作为最优性能

指标

Ｊ＝ｔｆ－ｔ０ ＝∫
ｔｆ

ｔ０
１ｄｔ． （１１）

２３　最优控制问题
以攻角作为最优控制量，求取其随时间的变

化历程，在式（８）～（１０）的约束条件下，最小化性
能指标式（１１），这是典型的两点边值问题，可以
利用改进的伴随方法来求解．
２４　哈密顿函数及协状态

Ｈ＝１＋λｈ（Ｖｓｉｎθ）＋λＶ（Ｐｃｏｓα－ｈ
－２ｓｉｎθ－

　　　Ａｃｏｓα－Ｎｓｉｎα）＋（λθ／Ｖ）（Ｐｓｉｎα－
　　　ｈ－２ｃｏｓθ＋Ｖ２ｃｏｓθ／ｈ２＋Ｎｃｏｓα－Ａｓｉｎα）．
其中

　 λＶ ＝λＶ（ＡＶｃｏｓα＋ＮＶｓｉｎα）－λｈｓｉｎθ＋
　　　λθＶ

－２（Ｐｓｉｎα－ｈ－２ｃｏｓθ－Ｖ２ｃｏｓθ／ｈ＋
　　　Ｎｃｏｓα－Ａｓｉｎα－ＶＮＶｃｏｓα＋ＶＡＶｓｉｎα），
　λｈ ＝（Ａｈｃｏｓα＋Ｎｈｓｉｎα－２ｓｉｎθ／ｈ

３）λＶ－
　　　（２ｃｏｓθ／ｈ３－Ｖ２ｃｏｓθ／ｈ２＋Ｎｈｃｏｓα－
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　　　Ａｈｓｉｎα）λθ／Ｖ，
　λθ＝λＶｃｏｓθ／ｈ

２－λｈＶｃｏｓθ－
　　　λθｓｉｎθ（（１／Ｖｈ

２）－Ｖ／ｈ）．
为协态变量方程．
２５　考虑约束哈密顿函数及协状态

不失一般性，令

Ｓ１ ＝α－αｍａｘ≤０，

Ｓ２ ＝α－αｍａｘ≤０
{ ．

为约束方程，且令Ｓ＝［Ｓ１　Ｓ２］
Ｔ，

则利用最优控制理论，可以得到哈密顿函数为

Ｈ＝λＴＦ＋λαＳ．
式中λ为协状态向量，满足

λ＝－Ｈ／Ｘ．
且λα为约束拉格朗日乘子

λα ＝［λ１　λ２］
Ｔ，

并且满足

λｉ＝０，Ｓｉ＜０；

λｉ≠０，Ｓｉ＝０{ ．

其中ｉ＝１，２．
注１：对于满足约束的情况，λα被屏蔽；对于

在约束边界的轨迹，λα被激活，同时最优控制量
由约束方程Ｓ获得，λα满足驻点最优控制条件．

３　滚动时域控制

滚动时域控制（Ｒｅｃｅｄｉｎｇｈｏｒｉｚｏｎｃｏｎｔｒｏｌ）［６－７］

是基于在线计算，不断地根据当前测得的系统状

态求解系统的最优控制问题的一种控制技术．设
当前时刻为ｔ，状态ｘ，在时域［ｔ，ｔ＋Ｔ］内，关于系
统的最优控制问题为

ｍｉｎＪＨ ＝∫
ｔ＋Ｔ

ｔ
（ｘＴＱｘ＋ｕＴＲｕ）ｄｔ，

ｓ．ｔ．
　　　ｘ＝ｆ（ｘ）＋ｇ（ｘ）ｕ．

其中Ｔ为有限时域．将当前状态测量值作为初始
条件，并视为拉格朗日型轨迹优化问题进行求

解，在线计算出最优控制解，在时域Ｔ内执行控
制，直到系统获得新的状态测量值，并将其作为

新的初始条件．以相同的方法计算出下一有限时
域的最优控制解，该过程不断反复进行直到满足

要求，便得到一组状态反馈控制律．显然，该控
制方案最重要的是使性能指标不断减少．滚动时
域控制只要求对系统当前轨迹中的状态求解最优

控制，避免了哈密顿雅可比方法的全局性和难于

计算等问题．滚动时域控制的系统渐进稳定性可
以参考文献［６－７］．滚动时域控制实现的一般过

程如下：

１）在［ｔ，ｔ＋Ｔ］时间段，按二次型性能指标求
取控制ｕ＝［ｕｔ ｕｔ＋Ｔ／Ｎ … ｕｔ＋Ｔ］；
２）只取ｕｔ作为当前时刻的系统输入，驱动系

统沿时间轴线前进；

３）在［ｔ＋Ｔ／Ｎ，ｔ＋Ｔ／Ｎ＋Ｔ］时间段求取控制
ｕ＝［ｕｔ＋Ｔ／Ｎ ｕｔ＋２Ｔ／Ｎ … ｕｔ＋Ｔ／Ｎ＋Ｔ］，只取ｕｔ＋Ｔ／Ｎ作
为当前时刻的系统输入，驱动系统沿时间轴线

前进；

４）在不断推进的时间窗口中反复应用滚动
时域控制技术，直至飞行任务结束．
３１　ＲＨＣ在线求解流程［８］

取权矩阵为

Ｑ＝ｄｉａｇ［１／ｍａｘ
ｉ
（Δｘｉ）

－２］，

Ｒ＝ｄｉａｇ［ｍａｘ
ｉ
（Δｕｉ）

－２］
{ ．

式中Ｑ取为最大状态误差平方的倒数，Ｒ取为最
大控制变量误差平法的倒数．

将时间域Ｔ做Ｎ等分，即ｈ＝Ｔ／Ｎ．将状态变
量在每个时间步长上做一阶泰勒展开，即

ｘ（ｔ＋ｋｈ）≈Δｋｘ＋∑
ｋ－１

ｉ－０
Ｇｋ，ｉｕｉ，ｋ＝１，２，…，Ｎ；

Δｋ ＝（Ｉ＋ｈＡｋ－１）Δｋ－１，Δ０ ＝Ｉ；

Ｇｋ，ｉ＝（Ｉ＋ｈＡｋ－１）Ｇｋ－１，ｉ，ｉ＝０，１，…，ｋ－２；

Ｇｋ，ｋ－１ ＝ｈＢｋ－１













．
式中：

Ａｋ ＝Ａ（ｔ＋ｋｈ）；

Ｂｋ ＝Ｂ（ｔ＋ｋｈ）；

ｘｋ ＝ｘ（ｔ＋ｋｈ）；

ｕｋ ＝ｕ（ｔ＋ｋｈ）










．

如果令

Ｌｋ ＝ｘ
Ｔ
ｋＱｘｋ＋ｕ

Ｔ
ｋＲｕｋ，ｋ＝０，１，…，Ｎ，

那么性能指标可以写为

　Ｊ＝ｈ（０５Ｌ０＋Ｌ１＋… ＋ＬＮ－１＋０５ＬＮ）． （１２）
如果将控制序列写为

ｖ＝［ｕ０ ｕ１ … ｕＮ－１］Ｔ．
那么，性能指标可以整理为

Ｊ＝０５ｖＴＨｖ＋ｘＴＳｘ＋ｑ．
相应各变量均为向量，且易于从式（１２）得到．

如果有下式成立

ＭＴｖ＝－ΔＮｘ，

ＭＴ ＝［ＧＮ，０ … ＧＮ，Ｎ－１］{ ．
那么可以参考文献［１０］，控制变量具有如下式所
示的解形式．
　　ｖ＝－｛［Ｈ－１－Ｈ－１Ｍ（ＭＴＨ－１Ｍ）－１ＭＴＨ－１］ＳＴ＋
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　　　　［Ｈ－１Ｍ（ＭＴＨ－１Ｍ）－１］ΔＮ｝ｘ．
那么，取ｖ的第１个信号为当前控制，同时在下１
个仿真周期，继续上述过程．

由求解流程可以看到，ＲＨＣ控制将微分方程
求解转化为代数方程，且是确定代数方程，不存在

解方程问题，这大大加快了计算效率，因此可以作

为在线求解的有效方式．

４　最优制导指令的生成及实现
将攻角α作为最优制导指令，对飞行器做在

线的轨迹优化及跟踪，利用一阶泰勒展开［９－１０］，

将系统分解为前馈标称输入与反馈控制输入２部
分，其系统框图如下．
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图１　制导系统框图

４１　最优制导指令的生成
将原系统状态进行增广，与协状态组成新的

状态量为

Ｚ（ｔ）＝［Ｖ ｈ θ λＶ λｈ λθ］Ｔ．
做增广方程

Ｚ＝Ｆ（Ｚ，ｔ）＝［ＦＸ　Ｆλ］Ｔ ＝

　　　［ＦＶ Ｆｈ Ｆθ ＦλＶ Ｆλｈ Ｆλθ］
Ｔ

对其实施改进的伴随方法，得到系统前馈标

称输入．
取ηＶ（ｔｆ）＝［１ ０ ０ ０ ０ ０］Ｔ，那么

　　ΔＶ＝δＺＴ（ｔ０）ηＶ（ｔ０）＋∫
ｔｆ

ｔ０
｛－［ＺＶ－

Ｆ（ＺＶ）］
ＴβηＶ｝ｄｔ．

同理Δｈ，Δθ可得，那么由关系式（４）～（６）可以
得到最优系统轨线．同时由最优控制驻点条件
Ｈ／α＝０及上述状态变量，可以求得最优攻角
指令．
４２　最优制导流程

最优制导流程如下所示：

１）选取初值Ｚ０（ｔ）；
２）积分方程 Ｚ＝Ｆ（Ｚ，ｔ）；
３）求取雅克比矩阵，构造辅助伴随方程；
４）取ηＶ（ｔｆ）＝［１ ０ ０ ０ ０ ０］Ｔ，对辅

助伴随方程进行反向积分可得到ηＶ（ｔ）；
５）ηｈ（ｔｆ）＝［０ １ ０ ０ ０ ０］

Ｔ及ηθ（ｔｆ）＝
［０ ０ １ ０ ０ ０］Ｔ可以确定另外２组条件；
６）为计算考虑，为终端误差增加调整因子，

求解方程组为

Ｃ１ΔＶｆ＝ΔλＶ０η
Ｖ
Ｖ０＋Δλｈ０η

ｈ
Ｖ０＋Δλθ０η

θ
Ｖ０，

Ｃ２Δｈｆ＝ΔλＶ０η
Ｖ
λｈ０＋Δλｈ０η

ｈ
λｈ０＋Δλθ０η

θ
λｈ０，

Ｃ３Δθｆ＝ΔλＶ０η
Ｖ
θ０＋Δλｈ０η

ｈ
θ０＋Δλθ０η

θ
θ０

{
，

其中０＜Ｃｉ≤１，ｉ＝１，２，３；
７）计算新的初始值λｋ＋１Ｖ０ ＝λ

ｋ
Ｖ０＋ΔλＶ０，λ

ｋ＋１
ｈ０ ＝

λｋｈ０＋Δλｈ０，λ
ｋ＋１
θ０ ＝λ

ｋ
θ０＋Δλθ０；

８）重新积分增广状态方程，如满足精度要求
则结束，否则返回２）．
４３　最优制导指令的实现

在干扰存在条件下，将系统进行如下建模

珘ｘ· ＝
ＦＸ
珘ｘ 珋ｘ，珔ｕ

珘ｘ＋
ＦＸ
珘ｕ 珋ｘ，珔ｕ

珘ｕ＝珘Ａ珘ｘ＋珘Ｂ珘ｕ．

其中，攻角为控制量，（珋ｘ，珔ｕ）为标称最优轨线上的
状态与控制量，（珓ｘ，珘ｕ）为最优轨线上的扰动量，可
以按第３节滚动时域控制技术求取扰动控制变量，

珘ｕ＝珟Ｋ珘ｘ＝［珘ｕ１ 珘ｕ２ … 珘ｕＮ］．
　　取珘ｕ１作为当前控制量，所需的当前时刻系统
控制α＝珔α＋珘α．式中：珔α为基于伴随方法求取的
最优无扰动系统标称输入；珘α是滚动时域控制求
取的系统扰动控制输入；α非线性飞行器系统输
入．然后反复应用滚动时域控制原理直至飞行任
务结束．

５　算　例
５１　真空环境优化仿真设置

为验证改进型伴随方法的快速有效性，忽略

飞行器所受的气动力，以前苏联 ＲＤ２１４火箭发
动机为动力模型，研究亚轨道飞行器上升段的轨

迹优化问题．各仿真参数设置见表１．
表１　真空环境仿真参数

Ｖ０／（ｍ·ｓ－１） ｈ０／ｍ θ０／（°） ｔ０／ｓ ‖Δ珘Ａ‖／％ λＶ

５０ １２００ ８９ ６０ ５ １０

Ｖｆ／（ｍ·ｓ－１） ｈｆ／ｍ θｆ／（°）‖Δ珘Ｂ‖ ／％ λｈ λθ

２０００ ３００００ ０ ５ １０ １０

　　表１中，状态量的初始与终端边界，协态变量
的初始值和初始预估时间用于改进型伴随方法对

飞行器轨迹进行优化，时变系统状态矩阵和控制

输入矩阵的扰动为验证滚动时域控制的控制

效果．
５２　真空环境优化仿真结果

利用伴随方法的轨迹优化迭代误差分布见

表２，其迭代收敛过程如图２～４所示，表中 Ｎｏ．
为迭代次数，Ｖｅ为终端速度误差，Ｈｅ为终端高度
误差，Ｓｅ为终端倾角误差，Ｔ为终端时间．由表２可
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见，经过有限的６次迭代，系统轨线最终收敛到最
优轨线，在微型计算机上进行运算，周期不超过

１ｓ，具有完全在线优化的潜力．
表２　迭代误差及飞行时间

Ｎｏ． Ｖｅ／（ｍ·ｓ－１） Ｈｅ／ｍ Ｓｅ／（°） ｔ／ｓ

１ －１８７５００ ４０１５５．０００ １９３９９０ ６０．０

２ １６６１２０ ５８０１５６００ －３７８００ ６５１

３ －２８７９０ －１４５２４．０００ －１８５００ ７９４

４ ３８７００ １０９３３００ ４１７６ ７９２

５ －２７３０ ４４９６０ ００７５ ７９６

６ ００５２ ０３５４ －０００２ ７９７

　　图２～４可见整个轨迹的收敛趋势，在不是十
分理想的初始估计前提下，改进型伴随方法达到

了令人满意的收敛效果，同时具有自动寻找最优

工作时间的能力．并且与直接优化方法相比，其控
制过程更平滑，且不会陷入局部极小值，这对于制

导控制系统实现对制导指令的跟踪具有极大的

优势．
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图２　高度收敛过程
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图３　速度收敛过程

５３　大气层内仿真结果
各空气动力表达式如下：

Ａ＝０５（００５＋ＣＡα
２）ρＶ２Ｓ，

Ｎ＝０５ＣＮρＶ
２Ｓα．

式中：ρ＝ρ０ｅ
－ＱｈＨＮ为大气密度；ＣＮ为法向力系数；

ＣＡ为由攻角引起的轴向力系数．各参数值如表３

所示．
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图４　弹道倾角收敛过程
表３　大气层内仿真参数

Ｖ０／（ｍ·ｓ－１） ｈ０／ｍ θ０／（°） θｆ／（°） ｈｆ／ｍ Ｑ／（ｋｍ）－１

５０ １０００ ９０ ０ ２５０００ ０．３２２８

αｍａｘ／（°） Ｃｘ Ｃｙ ρ０／（ｋｇ·ｍ－３）αｍａｘ／（（°）·ｓ－１）

２５ ０１ ０１２ １２２５ １０

　　由图５～６可见，伴随方法能够在有空气存在
情况下得到收敛的上升段最优轨迹．
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图５　大气内带有控制约束的俯仰角收敛过程
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图６　大气内带有控制约束的高度收敛过程

５４　滚动时域控制仿真结果
在有干扰及不确定的情况下，对优化轨线进

行实时跟踪，扰动参数 ‖Δ珘Ａ‖、‖Δ珘Ｂ‖、ΔＣｘ、
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ΔＣｙ、ΔＰ的值分别为５％、５％、１０％、１０％、５％．
分别对小扰动状态方程的系统矩阵和输入矩

阵、阻力系数、升力系数和推力进行扰动，分别利

用ＰＩＤ算法和ＲＨＣ算法对最优轨线进行跟踪，结
果见图７．
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图７　滚动时域控制结果

　　标称攻角曲线利用改进型伴随方法获取，实
际攻角曲线为利用滚动时域控制技术和ＰＩＤ控制
所得到的校正控制．仿真结果表明，在存在系统状
态矩阵不确定和控制输入扰动的情况下，利用滚

动时域控制技术，可以实现对标称最优轨线的在

线跟踪与预测校正．并且控制增益比传统 ＰＩＤ控
制要小．

６　结　论
本文提出了一种改进型的伴随方法，基于该

方法，对亚轨道飞行器进行了高精度、快速轨迹优

化．与间接参数化方法相比，改进型的伴随方法具
有收敛精度高、收敛速度快、控制变量平滑等特

点，能够避免局部极小值的产生．与传统伴随方法
相比，减小了对协态变量初始值的依赖，增大了协

态变量的收敛域，具有直接快速在线优化飞行器

运动轨迹，实现闭环制导的潜力．对于利用改进型
伴随方法得到的制导指令，利用滚动时域控制技

术，在外界干扰存在情况下，实现最优轨线的高精

度在线跟踪与预测校正．仿真实验表明基于改进
的伴随方法的滚动时域控制技术有效、可靠，对外

界干扰具有一定的鲁棒性．
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