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最优控制理论在垂直发射舰空导弹
转弯控制中的应用

汤善 同
‘

陈素贞

航空航天部二院 中国科学院力学研究所

摘 要 本文应用最优控制理论研 究了垂直发射舰空导弹转弯控制段 的控制规

律
,

并以某低空
、

超低 空
、

近程舰空导弹为研 究背景进行弹道优化设计
,

通过大量计算

结果
,

分析 了燃气舵最大舵偏角与工作时间
、

反馈 回路参数等对垂直发射导弹弹道特

性的影响
。

最后选取 一组 最优参数对全 弹道进行 了仿真计算
。

结果表 明 将垂直发射

技术应用于对付近程
、

高速
、

掠海 目标是有效的
,

可 以实现 的
。

关键词 最优控制理论
,

共辘梯度
,

垂直发射技术
,

程序转弯
,

掠海飞行
。

韵 吉刁 口 , ‘二

垂直发射就是将导弹以垂直方式发射出去
,

它是 目前国内外地空导弹和舰空导弹系统正

在大力发展的一种先进发射方式
,

是针对传统的倾斜发射方式在现代战争条件下暴露出来的

弱点而提出来的
。

垂直发射武器与倾斜发射相比有其显著的优点

垂直发射装置战斗时不需要对导弹进行再装填和再瞄准
,

并能几乎同时发射几种导

弹
,

反应时间短
,

发射效率高
,

因而可以比较有效地对付多 目标的饱和攻击

垂直发射武器系统能消除射击盲区
,

具有全方位的作战能力

发射装置无需随动跟踪 目标
,

因而体积小
,

重量轻
,

设备简单
,

成本低
,

维护使用方便

垂直发射装置可以集装箱化
,

能根据舰艇空间大小
,

灵活安置发射单元数量
,

且集装

箱式发射装置适应性大
,

可以兼容多型号发射
。

目前国外在舰空导弹系统上采用垂直发射技术已成为发展方向
,

然而垂直发射技术 尚存

在以下需要解决的问题

要解决射向控制与转弯程序优化设计问题

要解决程序转弯段的推力矢量控制问题

本文于 年 月 日收到
‘
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要解决大攻角气动布局设计及气动系数计算与试验问题
,

以及 由大攻角引起的控制

系统解辆问题

由于垂直发射
,

导弹先垂直上升
,

然后转弯
,

再对准目标
,

所以达到同一拦截 目标的飞

行时间较倾斜发射要长
。

要解决近距作战问题

发射时废气的排除问题
。

本文只对上述的某些向题做些探讨
,

研究低空
、

超低空
、

近程舰空导弹垂直发射的飞行弹

道及控制
,

使其满足提出的战术技术指标
。

文中应用最优控制理论
,

由共扼梯度法寻找出最优

程序转弯的控制规律
,

并通过大量计算
,

得出在近距离实现拦击掠海高速 目标的可能结论
。

在

此基础上讨论了各种参数对程序转弯的影响
。

最优控制理论在垂直发射转弯控制中的应用

本文在研究导弹垂直发射最优转弯控制问题时
,

需要应用最优控制理论中的极小值原理
,

为此设导弹的系统状态方程为

一
, ,

系统满足边界条件 一

〔
,

〕一

采用二次性能指标作为最优判据准则
,

寻找控制 “ ,

使此系统从初始状态
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到达终端状态时的性能指标
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。

式 中
, ,

分别为状态向量
、

控制 向量及控制时间
。 ,

〔
,

」为状态向量的初始条

件和终端条件 ‘ 为加权系数 为加权矩阵 上标 表示矩阵转置符号
。

系统的控制向量 受下列不等式约束

〔
,

〕

在引入协态向量 几
,

定义哈密尔顿函数
, , “ , , 一

音一 厂 ,
, , ,

可求得系统的状态方程与协态方程组成的方程组为

历甘

孤
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七
。

又
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式中
’

为最优控制
’

为其对应的最优状态变量
。

共辘梯度法在求解最优控制问题中的应用

方程 式是二点边值问题
,

求解两点边值问题的数值方法很多
,

本文采用共扼梯度法 共



扼梯度法是求解最优控制问题的一种有效的方法
,

特别是对于二次泛函指标的系统
,

其收敛速

度较快

共扼梯度法的关键是求出 个共扼方向向量
。

如图 所示
,

首先任选一初始点
,

计算出

其梯度
,

则第一个共扼梯度方向为 , 一 ,

然后按照 式计算下一个共扼梯度方向

式中
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,
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按如下步骤计算
,

即可求得向题的解

计算初始点
。

先在容许控制中任选一控制函数
。 ,

再结合给定的初始条件
。 ,

从
。

到 积分状态方程
,

得到
。

用终端条件

又
尺

七
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。
反向积分伴随方程
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人 一 二

以之

得到 又
。

计算梯度
。

若
。

一 。,

即求得极小指标函数
,

此时的控制 即为最优控制 否则
,

用单位搜索的方

法求出迭代因子 产 ,

迭代控制函数 试
,

重复上面的过程
,

直至
。

为止
。

导弹垂直发射最优控制数学模型的建立
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,
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控制变量为
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根据本文的设计目的
,

性能指标泛函为

、产、、声‘、产丹月了八石了‘了吸
廿‘、

式中

, 一 、 。 , 〔 一 〕 、〔 ‘ , 一 ’〕 只。群“

,

巧 若 脚 一 〕
,

入 一 气 〕
,
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,
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,
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,

执为罚因子
,

下标 表示燃气舵工作时该变量的状态变量

为应用共扼梯度法
,

需求出 日衬 月万
,

式中哈密尔顿函数为

产

计算结果分析

这里通过具体计算结果讨论了共扼梯度法中罚函数的选取原则
,

分析了燃气舵最大舵偏

角
、

燃气舵工作时间和 回路反馈参数等对转弯弹道特性的影响
。

转弯程序优化计算结果

计算结果

应用共扼梯度法在
一

机上对转弯弹道进行优化
,

得转弯段特性曲线
,

如图 图

所示
。
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图 不同 ‘ 值导弹弹道议角比较 图 不同 幻值导弹飞行速度比较
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共扼梯度法中罚函数的选取原则

从 指标 泛 函 式 可 以 看 出
,

罚 因子

巧
,

知气
,

执的选取直接影 响最后结果 的

各种指标值
。

由于高度
、

角速度
、

角度的量

级不同
,

各罚因子不能进行简单的 比较
,

需

根据各 自相应指标值进行衡量
。

计算中取

值如表

图 转弯段然气舵偏角随时间变化规律

表 共辘梯度法中罚因子的选取

罚因子

数值

指标值

脚

。

经过 比较
,

计算中终端条件 一 一
,

气 比较合适
,

迭代中 叮 时即停

转弯段整个迭代过程仅需 巧
,

表 是随着迭代次数的增加
,

呈递减的趋势
。

表 优化方法迭代过程

迭迭代次数数 了 迭代次数数

。 十

。 , ‘‘

。 ,

。 十

从表中看出这种算法的收敛速度是 比较快的
。

燃气舵与回路参数对弹道转弯特性的影响

燃气舵工作时间 对弹道特性的影响

燃气舵在导弹转弯时开始工作
。

因其安装在发动机的尾部
,

靠发动机喷出的气流产生控制

力
,

所以其工作时间不能大于发动机工作时间
。

分别选取不同的燃气舵工作时间
,

分析其对

转弯段弹道特性的影响
。

图
, , ,

分别为 一
、 、

时的弹道倾角
、

速度
、

高度
、

攻角随时间的变化 曲

线
。

从图 看出
,

一 时
,

角最早达到 其次是 最晚的是 ,一 因此燃气



舵工作时间愈长
,

导弹转弯的速度愈快
。

但从图 看出 ,一 时
,

导弹的速度损失最大
。

这

是由于燃气舵工作时间愈长
,

推力的损失愈大
,

从而导致导弹速度损失也大
。

但若燃气舵工作

时间太短
,

则不能提供足够的控制力矩使导弹尽快转弯 由图
、

图 看出 , 时
,

导弹转

弯的时间较长
,

高度也较大
。

由于最大攻角发生在 以前
,

所以不同的燃气舵工作时间
,

如
、 、

时
,

其导弹的最大攻角值由图 上可以看出是完全相同的
。

但是
, , , ,

则在跨音速阶段
,

燃气舵仍工作
,

这是极不利的
。

而 ,一
,

,

一
,

此时的转弯弹道特性与 一 差别不大
,

且此时用空气舵控制仍可

使导弹转至所要求的俯仰姿态
,

满足对超低空制导拦截的需要 所以本文选取

燃气舵最大舵偏角 民 对转弯段弹道特性的影响

由燃气舵升力计算式
,

·

乳方民 民 、 饥

, 一 丫万。 ,
·

气氏 氏一 、 氏

可知 饥愈大
,

则控制力 愈大
,

导弹的转弯能力就愈强
。

但同时 由于燃气舵产生的阻力增加
,

轴向推力下降
,

从而使速度损失增加
。

控制回路的参数
, , 。 ,

凡 对导弹转弯段特性的影响

控制回路的方程为

沙一 一 , 〔 、夕 一 夕 气 鸟 一 日 、“

一 占, 〕

式中 气
,

为角度增益 、 ,为角速度增益 为舵系统的时间常数
。

对于一定的舵系统
,

其时间常数和气流的密度与速度有关
,

本文燃气舵取 界一

下面分别讨论以上各参数对弹道特性的影响
。

角度增益 气
,

气的影响

由回路方程 知道
,

随着增益 。的增加
,

舵偏的变化率就大
,

回路响应快
,

转弯速度就
』

决
。

然而
,

若 太大
,

说 明在 留二先一 夕比较小时
,

舵偏仍需达到饱和状态
,

从而使导弹不能

稳定在所需要的位置
,

相应导弹攻角增大
,

速度损失增加 若 太小
,

舵偏角达到饱和需要时

间较长
,

从而使导弹转弯时间加长
,

导弹飞行高度也大
。

优化结果取 气 是合理的
。

增益 耘的分析和 的道理基本相同
,

这里不再赘述
。

角速度增益 犬、的选取

由回路方程 知道
, ·、 · 。 项是阻尼导弹转动的

,

以防导弹转动过快导致系统不稳定
。

随着 从 的增加
,

其阻尼作用将增大
。

当 、取较小值 时
,

由于阻尼作用小
,

舵偏的饱和状态持续时间长
,

时导

弹 已达到 夕 一
。 ,

但整个过程中攻角最大达到 一 护
,

导弹飞行姿态极不稳定
,

而速度损失也

大
。

当取较大的 、一 时
,

因阻尼作用过大
,

导弹刚一转动
,

航偏就得减小
,

从而达不到

快速转弯的 目的
,

夕尚不到 扩
,

从而使导弹飞行高度也压不下去
,

不能满足制导拦击的初

值要求 因此
,

取 、 比较合理
。

以上讨论了燃气舵回路的参数对弹道特性的影响
,

空

气舵参数的影响和燃气舵一样
。



综合上述讨论
,

我们选取燃气舵及回路参数为

巩
一

’ ,

二
· , · , 典

·

二

最后得 出舵偏角的变化规律如图
,

使应用最优控制理论得到的舵偏角变化规律得以工程上

的实现
。

结 论
经过弹道转弯程序优化

,

从拦截结果和上述分析比较可以得出 最优控制理论极小值原理

用于近程垂直发射舰空导弹的转弯设计是可行的
,

计算结果能满足低空
、

超低空
、

近程舰空导

弹拦截掠海飞行的高速反舰导弹的要求
。
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