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摘　要: 分航迹变向和机头指向目标两类问题对飞机过失速机动进行数值优化研究。结果表明, 为获得大转

弯率应在最大升力迎角区贴近角点速度飞行 ,因减速较快需用大油门。经典的转弯率图能够反映这类航迹机

动的特点。而机头指向目标机动的前段仍是航迹变向问题, 到适当位置后再利用超大迎角机动能力指向目

标。飞行仿真表明,飞机具有过失速操纵力矩和良好的飞控系统时大部分最佳机动可顺利实施, 但若有极低

速度要求则仍可能超出操纵极限。
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Abstract: Po st stall maneuver s wer e optimized w ith a mission cover age of flig ht path r eo r ientation and t arg et

pointing . Numer ical practice has shown that fo r a r apid flight path r eor ientat ion t he flight should be at the

max imal lift angles o f attack and clo se t o the corner velocit y w hile the max imum throttle setting be fav or able

due to the lar ge deceler ation, w hich is clear ly illustrat ed by turn r ate plots to o. On the other hand, the fir st

segment of a rapid tar get pointing requires a rapid flight pa th r eor ientation, and then in a pr oper posit ion

super high ang les o f attack ar e emplo yed for pointing. Flight simulat ions g ive the operat ional pro cess o f the

maneuver s by air cra ft w ith cont ro l ser vices and a flight cont ro l sy st em suited fo r the post stall r egime.

Maneuver ing at an ex tremely low speed, how ever, could exceed the contro llability o f t he even contr ol-

enhanced air cr aft.

Key words: flight path r eor ientation; ta rg et pointing ; optimization; po st st all; o per ation

　　具有过失速超大迎角机动能力的战术飞机具

有较强的航迹变向能力, 它对于近距空战中进攻

或逃逸都有利; 而超大迎角飞行也能够使机头迅

速指向目标争取开火。但超大迎角机动操纵较复

杂,运动的强耦合和强非线性特点使得即使操纵

的小改变,形成的机动动作都可能有很大的不同。

同时超大迎角时速度迅速下降,飞机因陷入低能

量状态而易遭受交叉进攻。所以提出了如何充分

利用超大迎角飞行能力, 在各种初始态势及约束

要求下,建立快速进攻或逃逸的机动动作问题。理

论上这是一类时间最优的机动优化问题[ 1, 2]。其中

航迹优化可以直接基于质点动力学模型进行, 而

机头指向问题可以基于飞机六自由度动力学模型

展开[ 1] , 但因模型复杂使优化求解困难。而且, 先

进过失速战术飞机都具有较强的敏捷性,进入超

大迎角或绕速度矢滚转 90°的特征时间一般都在

1s 的量级
[ 3] ,指向运动与质心运动具有明显不同

的时间尺度。故本文对于机头指向机动,亦基于质

点动力学模型按指向目标的条件进行优化。

1　机动优化

1. 1　数学模型

对于飞机质点运动, 可取状态量为飞行速度

矢(速度、航向角、爬升角)与质心在地轴系中的位

置参数,即 x= ( V , w , w , x g, y g, H )
T
, 控制量

为迎角、速度矢滚转角与油门位置,即 u= ( , !w ,
∀T) T ,系统为具有 3维控制量的 6维连续微分动

力系统

x = F( x, u, t ) ( 1)

欲寻找最优控制过程 u
* , 使得系统在其作用下由
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给定的初始状态x( t 0) = x0运动到终态 x( tf) = xf ,

且目标函数

J = S ( xf , t f) +∫
t
f

t
0

L ( x, u, t) dt→ min ( 2)

并满足各类约束。对于这类优化问题,近 10年对

全局算法的研究取得一定进展[ 4] ,但仍存在许多

问题,实用中还是以局部、开环方法为主。

这里,控制约束为

 min≤  ≤  max , 0≤ ∀T ≤ 1,

- 180°< !w ≤ 180° ( 3)

表示机动过程中一些参数如过载、高度变化的允

许范围的过程约束为

p k ( x, u, t) ≤ 0, t∈ [ t 0, t f] , k = 1, 2,⋯ ( 4)

端点约束为

x0 ( V 0 , w 0, w 0, x g0, y g0, H 0) T

g k( xf , tf ) = 0, k ≤ 6
( 5)

目标函数为

J =∫
t
f

t
0

dt→ min ( 6)

1. 2　约束处理

对于式( 3)的简单类控制约束,可直接将每次

搜索得到的控制量进行变换。

对于式( 4)过程不等式约束,引入积分型惩罚

函数,目标函数的增广部分为

#J 1 = w∫
t
f

t
0
∑

k

Ckp
2
k ( x, u, , t ) v ( p k) dt ( 7)

其中: Ck> 0使各约束正则化; 算子 v 为正通型阀

值函数; 罚因子 w > 0应随约束的满足情况而调

整。

对于式( 5)终端约束, 引入惩罚函数, 取 N k

> 0,目标函数的增广部分为

#J 2 = ∑
k

N k[ gk( xf , tf) ]
2

( 8)

计算实践表明这样用惩罚函数将问题无约束化足

以满足工程要求。目标函数增广为

J = J + #J 1 + #J 2→ min ( 9)

1. 3　寻优原理

用 Hamilton 最大值原理使微分约束解除, 用

变尺度法优化参数,它结合了 New ton 法在真实

解附近的快速收敛性和梯度法的算法稳定性
[ 5]
。

因涉及目标函数对控制量的梯度计算, 为了

避免用有限差分时不易控制步长,对于系统式( 1)

和目标函数式( 2) ,构造 Hamilton函数

H = L ( x, u, t ) + ∃TF( x, u, , t) ( 10)

式中: ∃是与 x同维的协态变量。为了使目标函数

最优,即 %J→0,取协态变量的约束为

∃T = - H
x
, ∃T ( tf ) = S

xf
( 11)

目标函数对控制量和可变终端时间的梯度分别为

J
u
=∫

t
f

t
0

H
u
dt ( 12)

J
t f
= H  t

f
+

S
tf

( 13)

当目标函数最优时, 该梯度为零。实际计算中用

H / u代替 J / u,效果将仅仅影响收敛速度, 当

离散步长很小时, 这种影响将更小。

对于可变终端时间, 采用 2种处理方法,即:

将自变量由时间换为某一终端固定的状态量,

如航向角; 将 t f 当作控制量进行迭代,其中涉及

的梯度计算如式( 13)。

变尺度法涉及单维搜索, 本文用立方近似

法
[ 5]
搜索。实际的优化目标是式( 9)。

1. 4　机动要求

( 1)飞行最速反向　高度和法向过载 nz 的约

束为

 H - H 0 ≤ #H max , nzmin ≤ nz ≤ nzmax ( 14)

　　初始和终端状态为

x0 = ( V 0, 0, 0, 0, 0, H 0)
T
, w f = 180°( 15)

　　为了优化简便,取自变量为 w , 而将时间视

为状态变量, 即 x
~= ( V , t, w , x g , y g, H ) T , 于是

状态方程改为

dx~

d w
= F

～

( x~, u, w ) , w ∈ [ w 0, w f]

( 16)

目标函数亦作相应变换。

( 2)飞行最速反向并受附加终端约束　法向

过载约束及初始状态同前类,例如要求飞行最速

反向并回复原位的终端状态为

xf = ( V f , 180°, wf , 0, 0, H 0) T ( 17)

此类问题中将 t f 当作控制量直接迭代。

( 3)铅垂面内飞行最速反向　终端状态为

xf = ( V f , 0, 360°, 0, 0, H 0) T ( 18)

为简化取 w 为自变量,而将时间作为状态变量。

( 4) 机头最速指向目标　设以某种方式给定

目标在地轴系中的位置函数( x
′
g ( t ) , y

′
g ( t ) , H

′

( t ) )
T
。不妨设迎角控制约束为 0°≤ ≤ max ,指向

目标的终端条件可化为
[ 6]

cos max ≤ ( CAR) f ≤ 1 ( 19)
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CAR =

#x gcos wcos w + #y gcos w sin w + #H sin w

#x 2g + #y 2g + #H 2

( 20)

最优终端控制量确定如下

 f = arccos( CAR) f ( 21)

( tan!w ) f =
#y gco s w - #x gsin w

#H cos w - #x gsin wcos w - #y gsin wsin w f

( 22)

式中:

#x g = x
′
g - x g

#yg = y
′
g - y g

#H = H
′
- H

( 23)

2　优化实例

某飞机推重比 1. 13,低速最大升力系数 1. 9,

对应  L= 36°, 角点速度(常规最大转弯率对应的
速度)为 200m/ s, n zmax= 9g, 放宽  max= 90°。推力

转向角不大(推力矢量用于增强操纵力矩) , 但迎

角大时推力亦可产生可观的法向转弯过载增量,

如图 1、图 2的虚线分别为一定 H、不同 w 时, 水

平转弯率
·

w～V ( !w = 90°)和垂直转弯率
·

w～

V ( !w= 0°)曲线, 其左段为低速大迎角段。

对于前述各类最速机动要求进行数值优化,

结果表明最佳机动具有如下特点:

( 1)飞行最速反向　失速前进入, !w≈90°, 逐
渐拉大迎角直至飞行于约 40°的最大升力区, 同

时缓慢改平坡度以保持高度,速度渐减。飞行起初

略爬升,随后趋下降。因减速很快,趋于满油门以

尽量靠近角点速度。低于角点速度进入时航迹变

向明显变慢。

( 2)飞行最速反向并受附加终端约束　随终

端约束而变化, 如要求高度回复时最佳机动飞行

趋势类似情形( 1) , 只是任务完成稍慢;而要求速

度回复时,使用过失速迎角则回复阶段耗时太长,

故最佳机动使用较小的迎角(失速前)和过载, 且

速度回复明显慢于高度回复;当要求回复初始位

置时,航迹呈倾斜的葫芦形。

图 1 实线为从 Ma0= 0. 4( 128m / s)与 0. 8

( 256m / s)进入时最速水平反向及反向并回复原

位机动的
·

w～V 曲线。可见, 水平反向受要求

 #H  ≤100m 限制, 最佳机动贴近 w= 0°的静态

转弯率曲线(如虚线, 通过适当  和接近 90°的

!w ) ; 而要求复位但允许 3 维机动时,最佳机动利

用了先适当上升( w> 0)带来的转弯率快而能自

然复位(后期自然下降)的双重优点(Ma0= 0. 8时
·

wmax对应于 w = 75. 5°, Ma0= 0. 4时
·

w max对应

于 w= 63. 3°)。

图 1　水平转弯率

Fig. 1　 Hor izontal turn r ate

( 3)铅垂面内飞行最速反向　实际为过失速

筋斗,仍主要飞行在最大升力迎角区,趋于最大油

门位置。完成任务远慢于 3维机动(情形( 2) )。图

2实线为 Ma0= 0. 4, 0. 8时最佳过失速筋斗的
·

w

～V 曲线。最佳机动亦贴近相应位置( w )的静态

曲线(虚线)。

图 2　垂直转弯率

F ig . 2　Ver tical turn r ate

( 4)机头最速指向目标　机动前段主要为航

迹变向,类似于情形( 1)。转弯到适当位置后,充分

利用超大迎角机动能力,迅速拉大迎角,并配合适

当的速度矢滚转指向目标。保持在最大油门位置

和飞行高度适当下降可保持飞行能量。如图 3虚

线所示。高于角点速度进入时完成任务较快。

3　最佳机动的飞行仿真

为了实施上面基于飞机性能特点优化得出的

过失速机动,飞机必须具备过失速操纵力矩、良好
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的非线性飞行控制系统和航迹跟踪能力。

假设增强算例飞机操纵能力, 为其配备偏航

——俯仰推力矢量功能:喷流偏转角限制 15°, 速

率限制 40°/ s ,指令响应带宽20rad/ s。飞机重量不

变,忽略推力损失与超环量效应。

图 3　最速指向目标机动( V 0= 256m/ s)

虚线为优化值; 实线为仿真值

F ig . 3　T he most r apid t arg et point ing maneuver

so lid line- simulation;

dashed line- optimization

　　按照反馈线性化方法设计飞行控制系统
[ 7, 8]

,

其中按奇异摄动分层控制, 最外层为机动发生模

块实现航迹跟踪, 其输出作为外环控制层输入; 外

环的输出是内环的输入; 经过内环解算及操纵面

偏转指令分配逻辑,最后飞机接收到操纵面偏转

指令和油门指令。

典型仿真结果如图 3实线,机动顺利实施。大

量仿真表明, 不论迎角如何,当机动不陷入极低能

量时(如 V > 30m / s) , 操纵增强飞机可以顺利实

施机动。但对于过失速飞行伴随较久爬升、从而速

度极低时(如过失速筋斗) , 操纵增强的算例飞机

仍难以克服侧偏趋势, 并由于侧向发散使机动无

法实施。但仿真中没有出现无法改出的失控问题。

仿真还表明, 除此之外其它机动均能顺利实施。

4　结　论

( 1) 本文针对空战中进攻和逃逸要求, 分为

航迹变向和机头指向目标两类问题进行优化, 基

于飞机质点动力学模型建立了相应的过程和终端

要求,并用惩罚函数处理约束条件,用变尺度法寻

优。大量优化计算证明其有效可行。

( 2) 最佳机动需要考虑终端条件与回复能力

的匹配,并不总需要深度过失速机动。经典的转弯

率图能够反映出最速航迹变向的要求,按其进行

适当规划,可以直接得出满足约束要求的较好机

动动作。最速机头指向目标要求的前段在于航迹

变向, 到适当位置后利用超大迎角机动能力指向

目标。

( 3) 过失速机动的具体实施要求飞机具有过

失速操纵力矩和良好的飞行控制系统。但飞行中

仍必须回避能量极低的飞行。
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