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过失速机动的优化

胡孟权， 李晓勇， 张美忠
(空军工程大学工程学院，陕西西安 710038)

摘 要:基于飞机质点非线性动力学模型建立了过失速机动的优化模型，并进行了数值优化，其中

用罚函数处理约束条件，用共辄梯度法寻优。计算结果表明，近距空战中，进入超大迎角并绕速度

矢滚转有利于飞机快速改变航向，过失速机动中应注意能量耗散问题。
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过失速机动是新一代战机的显著特征，在近距空战中，具有过失速能力的飞机比常规飞机具有明显的战

术优势[1 -2] 。但在过失速机动中，飞机表现出强烈的搞合和强非线性的特点，这使得飞机在作过失速机动时

即使操纵顺序的改变，形成的机动动作就可能有很大的不同。更为严重的是，过失速机动伴随着能量耗散问

题，不正确地使用过失速机动反而会使飞机处于易被攻击的态势。如何充分利用飞机的过失速能力从而在

近距空战中赢得优势是当前的热门课题。文献[3J 对铅垂面内的过失速机动进行了优化，文献[4J 对飞机

180。航向转弯进行了优化，其优化的最大迎角约为 38 0 ，飞机基本未进入过失速区。考虑到先进的过失速飞，

机都具有较强的敏捷性，本文主要基于质点动力学模型，对三维空间过失速机动进行优化，以便得到具有战

术参考价值的机动动作。

1 优化模型

采用速度轴系飞机质点运动方程，假设飞机无侧滑(β=0) ，其运动方程为 [7 斗]
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式中，状态变量 x = (V ，ψ ， γ ，克 ， y ,z) T ，即飞行速度，航向角，轨迹角与飞机质心在地轴系中的位置坐标，控制

变量 u = (α ，μ) T ，即飞机迎角，速度矢滚转角。 T ，X ， Y ， Z 分别为飞机发动机推力，飞机体轴系中的空气动力

的三个分量。

本文以近距空战为背景，故理论上属于时间最短的最优控制问题，该问题可描述如下:

系统的微分方程为(1) ，初始条件给定为 x( tO) =xO = (町，如，悦，句 ， Yo ,zo) T ，最优控制旷使目标函数 J

=cdt 取最小值同时满足约束条件(终端约束，轨迹约束和控制约束)
g(x，) 运 O;p(x ， u ， t) ~ O;U min ::::; u 运 um

2 优化算法及有关处理
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采用共辄梯度法寻优[5] 对原系统作时间变换，令: 7' = t/ (斗- to) ， 则系统(1)变为:

?=F(x，川) =τif(x ， 时，1T = tf - to 
01 

初始条件可变换为 x( 0) =Xo 7' ε[0 ， 1] 。

为解决约束优化问题，采用罚函数法将其转化为无约束优化问题。对于简单类型的控制约束

FGK ， d(T) 〈 αk

αk ~Uk( 7') 运 bk ， 引人约束算子 ck ，对于任何控制 11( 7')，定义 Uk( 7') = cJl( 7') == ~ tl( 7')，向运 tl( 7') 运 bk 将
l bk , tl( 7') > 'b li 

每次搜索到的控制量 11( 7') 变换为 U( 7') 。

对于轨迹及终端不等式约束引人罚函数，并进行时间变换，使目标函数增广为控制量 11( 7') 与参数节的

泛函 :J(u ，的 =ZGagz2δ(gJ + J aτ + I， bλδ(pJ ] d7' = k(x (1) ， 节) + n L( 元 ， U ， 汀，7' ) d7' 

rO ， Ç运。
其中矶 ， bj >0 为罚因子，算子 δ( Ç)=['~~

11.1>0 

构造 Hamilton 函数 H=L怡 ， u ， 汀，7') +λTF(x ， u ，刑，其中 λ 为与 x 同维的伴随变量。
J ‘

T aH 
为使泛函指标最优，要使泛函的一阶变分为零，经变分运算得干"干÷

or ()X 

且 λ1(1)=JL，泛函指标对护制量 U 与参数作的梯度为主主 =δH 豆豆== ({ ðH) dr + ( ~ ) δx( 1) , 1"<- J:.:L:I J I::I 'V.,J'/1:.1 .JJ.... I I-J:.J~ 
"' 
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泛函指标最优时，上述两个梯度为零。

.3 优化算例

飞机的初始条件为 Vo = 100 m/s , fþo =0 0 ， γ。= 0 0 
,xo == 0 m , Yo = 0 m , ho = - Zo = 1 000 m。飞机迎角限制

为 0::三α运90 0 ，速度矢滚转角限制为- 1800 <μ~ 180 0 ，体轴系法向过载约束为 7 g，机动目的为完成航向
180 0转弯。考虑到过失速的能量耗散问题，要求飞机终端速度恢复到初始速度，飞机位置恢复到初始位置，
飞机轨迹角也同时恢复到初始状态。所有飞机原始数据取自文献[6] 。计算结果如图 1 所示.
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( d) 航向角 ( e)航迹在水平面投影 (f)航迹在铅垂商投影

'"' 

1 主主 1-1;-去n 平j，~4-生吉今士日王
J3,:J 1. .f民 ν l;.'u a， 哩J 川步于再./1、



第 4 期 胡孟权等:过失速机动的优化 3 

由图可见，该机动应是飞机迎角增大至深过失速区，然后绕速度矢迅速滚转，此时飞机航向角迅速改变，

飞机速度迅速下降，高度稍有增加，飞机的能量急剧下降。如不考虑飞机的能量恢复，飞机在lO s 后基本完

成 180。航向转弯，比文献[4J所得的结果快 4 s。飞机在 10 s 后的机动基本是减小迎角，俯冲增大速度，恢复

能量的过程。全过程历时 17 s。该结果基本与文献[7 J 类似，与 X -31 飞机实际完成的 Herbust 机动也非常

接近c

4 结论

1 )在近距空战中，进入超大迎角，然后绕速度矢迅速滚转，有利于快速改变航向，争取获得首攻机会。

2)过失速机动伴随着能量耗散问题，在机动优化中应注意能量恢复问题。

3)通过优化过程可以指导飞机的战术动作，但本文基于飞机的质点动力学模型，未考虑飞机的敏捷性.

所得结果尚需进一步校验才更加准确。
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Research 00 Optimal Post - stall Maoeuvers 

HU Meng-quan , LI Xiao-yong , ZHANG Mei -zhong 

(The Engineering Institute of the Air Force Engineering University , Xi I an 710038 , China) 

Abstract: The optimal post - stall maneuver model is put fOIward based on non1inear point - mass aircraft dynam

ics. A numerica1 procedure on optimization of minimum - time maneuver is then established , in which a punishment 

function is.defined to hand1e the constraints , and the conjugate gradient method is employed to search for the optimal 

solution. The result shows that entering deep post - stall region and rolling around velocity vector can he1p to change 

flight path reorientation rapidly in within - visual - range air combat. It also shows that energy 10st must be taken in

to account in post - stall maneuvers. 
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