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摘　要: 为了充分发挥战斗机敏捷性管理系统增强飞机作战能力的作用, 利用最优控制的研究成果——直接

多重打靶法, 在通过仅假设出节点处的控制变量值以改进原算法之后,对敏捷性管理系统进行了优化设计。

结果表明, 因所对应的非线性规划问题维数降低很多, 改进算法能更快、更有效地求解一类受约束最优控制问

题; 通过最优设计,使得敏捷性管理系统在确保满足各种约束条件的前提下,飞机的转弯时间缩短了近 20%。
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Abstract: A combat agility managem ent system ( CAM S) is designed with t he optimal contr ol theor y so that it

can play a mo re impor tant ro le in enfo rcing an a ircr aft's abilit y in a clo se combat condition. A t the same time,

a multiple shooting algo r ithm fo r dir ect solution of optimal cont ro l pr oblems is improved by only giving the

contr ol var iable's v alues at t he knot s. The study results show t hat some optim al contr ol problems with con-

st raint s can be solved more quickly and efficiently w ith the improved algo r ithm because the dimensions of the

non-linear pr og r amming problem deduced fr om an opt imal contr ol pr oblem are cut down very much; CAMS

designed w it h t he optimal contr ol theor y can decr ease an air cr aft's turning tim e by 20% approx imat ely .

Key words: combat ag ility management sy stem; optimal contr ol; direct mult iple shoot ing algo rit hm; non-lin-

ear pr og ramming; sequential quadr ic pro gr amming

　　战斗机敏捷性管理系统是一种通过控制飞机

迎角等从而使飞机速度消散率( - dV / dt )保持在

15. 4～20. 6m / s 2[ 1]范围内, 以确保飞机在可控的

前提下较好地发挥出其机动潜力的装置。通常, 飞

机的迎角是通过飞行员推拉杆来进行控制的, 但

这显然不利于飞机最大限度地发挥出其机动能

力。为此,引进了最优控制的思想。

求解最优控制问题的直接多重打靶算法是

80 年代发展起来的一种很有前途的算法之

一[ 2～ 4] ,不过, 因该方法所面临的非线性规划子问

题的维数很高,因而使问题的求解难度增加。故对

该方法的具体应用作了适当的改进, 从而使得该

方法在求解具体问题上更加有力。

1　方法简介

最优控制问题的形式主要有 Lagrange,

M ayer 及 Bo lza 3种,这 3种形式在数学上是等价

的。不失一般性, 考虑到本文将要求解的问题, 设

最优控制问题的形式如下

J = min
u( t)∫

T

0
L [ t, x( t) , u( t ) ] dt

式中:状态变量及控制变量满足常微分方程

dx/ dt = f ( t , x( t) , u( t) )

　　控制满足上下限约束: l 1≤u( t )≤g1

状态满足上下限约束: l 2≤x( t )≤g2

状态满足边界约束: x( 0) = x0 , x( T ) = xT

用直接多重打靶法求解最优控制问题通常的

做法是把时间历程分为 m 段,通过假设出节点处

的状态变量和控制变量及时间,把微分约束化为

m 个初值问题, 然后求解使节点处的匹配条件得

到满足的控制规律 u( t) ,使所取泛函指标最小。

由于采用把节点处的状态变量、控制变量及

时间都同时假设出来的做法,使得所转化而成的

非线性规划问题变量个数会很多而导致求解比较

困难。如设所要求解的最优控制问题的阶数为 4

阶,控制变量为 1个,时间历程被 10等分,则对应

的非线性规划问题的变量将多达 50余个,这无疑
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会使问题变得非常复杂。为此, 经过分析认为, 仅

假设出节点处的控制变量值即可,具体如下:

( 1)将原问题化为终时给定的Mayer 问题

引进新的时间变量 ∈[ 0, 1] ,设终端时间

T 为可变参数,定义 t= T ;

引进增广状态变量及状态方程如下

x n+ 1 = T L ( x, u, t ) , x n+ 1( 0) = 0

则目标泛函化为

J = J ( x( 1) ) , x( 1) = [ x 1( 1) ,⋯, x n+ 1( 1) ] T

将 t= T 代入状态方程及约束式中,问题中的自

变量 t 换为 ,积分区间变为[ 0, 1] ,则上述终时不

给定的最优控制问题就化为了终时给定的标准的

Mayer 问题。

( 2)将问题化为有限维非线性规划问题　考

虑到飞机具有较大的转动惯量,状态变化不可能

过于激烈,故可把上述最优控制问题转化为有限

维非线性规划问题。

将时间区间 ∈[ 0, 1]m 等分, 得到 m+ 1

个节点; 引入一组向量 ui 作为节点 i , i= 0,

1, . . . , m- 1处控制变量的估计值。节点之间控

制变量值由相邻两点线性插值求得。

设若当节点处控制变量 ui( i= 0, 1⋯, m- 1)

已知时,则在已知状态变量初值(通常的最优控制

问题都能满足这一点)的情况下,各节点处的状态

变量可顺次积分求得,因而可求得 x( 1) , 并进而

求得泛函指标值。因此,可以认为,微分方程的解

及泛函指标都仅是各节点控制变量的函数。

由以上分析可得与该最优控制问题对应的非

线性规划问题:

目标函数 J = J ( x( 1) ) = J ( u0 , u1, ⋯, um- 1)　

约束条件
x( 1) ( u0, u1 ,⋯, um- 1) = xT

l1≤ui≤g1, i= 0, 1, . . . , m- 1

在具体求解上述问题时, 若式中涉及到等式

约束,均根据一定的误差要求,把等式约束化为不

等式约束。显然,对于同样的节点数 10, 在同样只

有一个控制变量的情况下, 以上非线性规划问题

的变量个数仅为 10, 因而求解难度大大降低。关

于非线性规划问题的求解方法已经很多,本文主

要采用了序列二次规划算法。

为了验证改进算法,对某低速运动的气垫船

的导引律优化设计。气垫船的质心运动方程是

dx / dt = V x

dy / dt = V y

dV x / dt = ( A /m) cos

dV y / dt = ( A /m) sin

式中:推力与质量之比 A /m= 3。试求出控制规律

( t ) ,将气垫船从初始状态

( x 0 , y 0, V 0, V 0) T = ( 0, 0, 5, 0) T

导引到终端状态

( x f, y f , V f, V f )
T
= ( 5, 5, 0, 5)

T

导引时间T 最短。控制变量 满足上、下界约束

-  ≤ ≤  
状态变量满足边界约束

( 0, 0, 0, - 10) T ≤( x , y , V x , V y ) T ≤

( 30, 30, 20, 10)
T

参数 T 满足上下界约束: 0< T< 15。

对这个问题, 目标函数取为 J= T ,节点数为

10,控制变量初值 i= 2°, i= 0, 1, . . . , 9, 导引时

间初值 T = 2。经过 40次迭代计算后得到最短时

间 T min= 2. 492(文献[ 3]为 2. 495) ,对应的控制

规律如图 1(图中曲线为据节点处的值拟配而得)

所示,图 2为气垫船的质心运动轨迹。

图 1　气垫船最优导引律

Fig . 1　 v s t ime
　　　　　

图 2　气垫船质心轨迹

Fig. 2　x v s y

2　问题求解及结果分析

( 1) 问题描述　这里主要涉及转弯过程中敏

捷性管理系统的迎角变化规律,飞机本体数学模

型采用在航迹座标系中描述的质点动力学方

程
[ 5]
。为简化计算,突出矛盾,认为在转弯过程中,

可通过副翼方向舵协调操纵使侧滑角 != 0,发动

机推力 P 近似等于飞机配平推力。由于当飞机的

滚转角 ∀= 90°时,显然飞机能赢得最大的转弯率,

考虑到通常飞机滚转并截获 90°滚转角所需时间

大约是 1s, 故认为首先飞机在 1s 内, 其滚转角线

性增大至 90°,以后就基本保持在 90°附近。

针对所求解的最优控制问题, 状态变量取为

速度 V、转弯角 # 及航迹倾角 ∃, 控制变量为迎角
, 要求确定合适的控制规律 ( t ) , 使得飞机从

( H ,Ma) = ( 5000m , 0. 75)的配平状态开始, 转过

180°转弯角,在满足各种限制条件的情况下,转弯

时间最短。

目标函数取为: J= T 180 ; 控制变量满足约束:

0< < 30°; 终端约束: 178°< # T< 182°

速度消散率的最大值取为 20. 5m / s
2
,考虑到
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飞机的速度变化不可能过于激烈, 故认为只要节

点处的速度消散率满足要求,则认为速度消散率

满足要求,即有

( dV / dt ) i > - 20. 5 m/ s 2, i = 0, 1, ⋯, m

对过载的要求也一样, 即有

( - nz ) i ( = ( V / g) cos∀( d# / dt ) > - nzmax ( = 8)

　　( 2) 结果分析　当利用改进直接多重打靶算

法求解该问题时,节点数取为 10, 控制变量及时

间初值取为不考虑对飞机进行最优控制时计算所

得的值。结果见图 3～图 6。为了比较,还给出了

不进行优化的结果(图 3中的优化控制律曲线为

据节点处的值拟配而得)。

图 3　迎角的变化规律

Fig . 3　 v s t ime
　　　　　

图 4　消散率的变化规律

Fig. 4　dv / dt v s t ime

由图 3及图 4可知,通过简单地操纵迎角, 的确可

使速度消散率控制在允许的范围内, 但同时又要

做到使飞机尽快转过规定的角度则不容易,因此,

这就需要借助于最优控制理论。

图 5　偏航角的变化规律

Fig. 5　# v s t ime
　　　　

图 6　高度的变化规律

Fig . 6　H v s tim e

由图 3～图 5可知,当进行最优控制后, 在确保飞

机的速度消散率满足要求的条件下, 飞机转过

180°角所用的时间比不进行最优控制时缩短了约

1. 6s。由于通常现代战斗机导弹从准备到发射的

时间仅为 3～5s 时间, 故即使转弯时间仅缩短了

1. 6s,也具有较大的实际意义。同时,由图 6可知,

由于转弯时间缩短,飞机的高度下降也减少很多,

这对空战自然也非常有利。

3　结束语

敏捷性管理系统的提出主要是考虑到飞机在

做大迎角机动时,过高的速度消散率会使飞机速

度很快损失, 导致机动能力迅速下降,因而提出了

对飞机最大速度消散率的限制,但这个限制仅能

保证飞机始终保持可控状态,却不能有效地达到

使飞机迅速转弯的目的,为此,引进了最优控制的

理论。对求解最优控制的直接多重打靶法进行适

当的改进后, 利用改进算法成功地实现了对气垫

船导引律及飞机敏捷性管理系统的优化设计。结

果表明,改进算法在求解某些受约束最优控制问

题上更加便捷有效;通过最优设计,的确可使飞机

转弯更快,敏捷性管理系统的作用发挥得更充分。
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