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摘　要：为了更合理地制定导弹的战术指标和作战任务规划，对多脉冲导弹可达域进行研究。通过引入
加权的纵程和横程的组合性能指标函数，将可达域的优化问题转化为最优控制问题，建立以飞行攻角和侧滑

角为双优化设计变量的多阶段多约束优化模型，采用ｈｐ自适应伪谱法对其进行求解，并着重分析多脉冲导弹
发动机参数和终端约束条件对导弹可达域的影响。仿真结果表明，ｈｐ自适应伪谱法能有效解决多阶段多约
束的多脉冲导弹可达域优化问题，且多脉冲导弹脉冲发动机时间间隔越小，推力比越大，装药比越小，导弹的

可达域越大，相比于终端速度对可达域的影响，终端弹道倾角对可达区域的影响较小。
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　　多脉冲导弹可实现推力的随机控制，根据飞
行任务的需求对发动机不同脉冲之间的时间间隔

进行控制，有效地改善了其机动性能，提高导弹的

生存能力［１－２］。可达域可用于衡量飞行器的机动

能力，也可为飞行任务的确定提供有力支持［３－４］。

多脉冲导弹飞行包络大，飞行环境比较复杂，为更

准确地制定多脉冲导弹不同作战条件下任务规

划，因此对多脉冲导弹可达域进行研究具有重要

的理论意义和工程价值。

可达域是指在给定初始条件及终端条件

下，纵向和横向的最大机动范围，是评价飞行器

总体性能的一项重要指标［５］，备受国内外学者

关注［６－９］。雍恩米［６］利用 Ｇａｕｓｓ伪谱法对高超
声速滑翔式再入飞行器的再入轨迹进行了优

化，采用简单的连线方式分析飞行器可达区域。

Ａｍｉｔａｂｈ［７］利用加速度剖面建立一种近实时的可
达区域计算方法。胡正东［８］利用组合优化算法

分别对典型落点经度下的最大横程进行优化
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设计，从而确定天基对地武器的打击覆盖范

围。冯必鸣［９］基于飞行器纵程与横程近似符

合椭圆分布的假设，建立了飞行器再入后地球

面可达区域边界的快速计算方法。总的来说，

国内外对此领域的研究主要集中在再入飞行

器在可达区域的优化和快速估算，而对多飞行

阶段多脉冲导弹可达区域研究及影响因素的

研究很少涉及。为此，以某双脉冲导弹为例进

行可达域分析研究，建立以多脉冲导弹攻角和

侧滑角为双优化设计变量的多阶段多约束弹

道优化模型，引入加权的组合性能指标函数，

将可达域优化问题转化为最优控制问题，采用

ｈｐ自适应伪谱法进行求解，并着重分析了多脉
冲发动机参数及终端弹道参数对脉冲导弹可

达域的影响。

１　优化模型

１．１　工作过程

以双脉冲导弹为例，其飞行过程可分为四个

阶段。第一阶段：Ⅰ脉冲发动机工作，将导弹加速
至一定的高度和速度后关机。第二阶段：Ⅰ，Ⅱ脉
冲发动机工作间隔，导弹无动力飞行。第三阶段：

导弹飞行至空气阻力较低的高空，Ⅱ脉冲发动机
工作，对导弹进行二次加速。第四阶段：导弹无动

力滑翔飞行直至命中目标。工作过程示意图如图

１所示。

图１　工作过程示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｗｏｒｋｐｒｏｃｅｓｓ

１．２　动力学模型

为研究问题方便，假设地球为均质圆球，且忽

略地球自转影响，基于以上假设，多脉冲导弹质点

的动力学方程［１０］为：
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式中：ｖ为速度；θ为弹道倾角；φｖ为弹道偏角；ｘ，ｙ
和ｚ分别为导弹纵程，射高和横程；ｍ为质量；Ｐ
为推力；α，β分别为飞行攻角和侧滑角；Ｘ＝ｑＳＣｘ，
Ｙ＝ｑＳＣｙ和Ｚ＝ｑＳＣｚ分别为阻力，升力和侧向力，
由动压ｑ＝０５·ρ·ｖ２和气动特性决定；Ｃｘ，Ｃｙ和
Ｃｚ是Ｍａ和α的函数，可由吹风试验和数值计算
获得；ｍｃ为质量流量；ρ为大气密度，其表达式为

ρ＝１７５２ｅ－ｙ／６７００；ε（α，β）＝０为攻角和侧滑角的
控制方程。

１．３　发动机模型

多脉冲导弹采用双脉冲固体火箭发动机，保

持发动机的总冲 Ｉ不变，即总装药量 Ｍ一定，设
Ⅰ，Ⅱ脉冲发动机装药量比为 φ，则Ⅰ，Ⅱ脉冲装
药量分别为：

Ｍ１＝Ｍ·φ／（１＋φ），Ｍ２＝Ｍ／（１＋φ） （２）
如果选用相同的推进剂，Ⅰ，Ⅱ脉冲发动机的

总冲分别为：

Ｉ１＝Ｉ·φ／（１＋φ），Ｉ２＝Ｉ／（１＋φ） （３）
假设Ⅰ，Ⅱ脉冲发动机的推力 Ｆ１和 Ｆ２大小

不变，则Ⅰ，Ⅱ脉冲的质量流量分别为：
ｍｃ１＝Ｍ１·Ｆ１／Ｉ１，ｍｃ２＝Ｍ２·Ｆ２／Ｉ２ （４）

１．４　约束条件

１）边界约束。多脉冲导弹的初始状态为：
ｖ（ｔ０）＝０ｍ／ｓ，θ（ｔ０）＝６０°，φｖ（ｔ０）＝０°，
ｘ（ｔ０）＝０ｍ，ｙ（ｔ０）＝０ｍ，ｚ（ｔ０）＝０ｍ
为保证多脉冲导弹的攻击效果，其终端状态

也应满足一定的约束条件：

ｖ（ｔｆ）＝ｖｆ，θ（ｔｆ）＝θｆ，ｙ（ｔｆ）＝０ｍ
２）控制约束。多脉冲导弹的飞行攻角 α和

侧滑角β的约束条件为：
－１５°≤ α≤１５°，－１０°≤ β≤１０°
３）连接点约束。多脉冲导弹具有多飞行阶

段，为保证四个阶段平滑过渡，上一阶段结束时刻

的状态量和控制量应与下一阶段开始时刻的对应

相等，约束条件为：

ｔ０（ｉ＋１）＝ｔｆ（ｉ），ｓ０（ｉ＋１）＝ｓｆ（ｉ），

·４４１·
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ｕ０（ｉ＋１）＝ｕｆ（ｉ），（ｉ＝１，２，３）
式中，ｉ表示双脉冲导弹飞行的第ｉ阶段，ｔ表示时
间，ｓ表示状态量，ｕ表示控制量，下标 ０表示开
始，下标ｆ表示结束。
４）路径约束。考虑导弹的防热要求，动压 ｑ

必须在一定的范围内：

５ｋＰａ≤ｑ≤４５０ｋＰａ
为满足导弹结构设计要求，法向过载ｎｙ应满

足一定的约束条件：

ｎｙ≤１２

１．５　性能函数

根据多脉冲导弹可达域的特点，引入权重因

子ｗ，定义加权的纵程和横程的组合性能函数为：
Ｊ＝ｗ·（±ｘｆ）＋（１－ｗ）·（±ｚｆ） （５）

式中，ｗ∈［０，１］为权重因子，ｗ＝１时对应最
大和最小纵程点，ｗ＝０时对应最大和最小横程
点，ｗ取其他值对应的是可达域边界上的其他点，
可达域的计算精度取决于 ｗ的取值密度。这样，
通过引入加权的组合性能函数，将多脉冲导弹可

达域优化问题转化为求解满足设计约束的最优控

制问题。

２　优化方法

所提优化方法采用 ｈｐ自适应伪谱法，是将
Ｌｅｇｅｎｄｒｅ伪谱法［１１－１２］与 ｈｐ自适应法［１３］进行结

合，将状态量和控制变量在一系列的 Ｌｅｇｅｎｄｒｅ
ＧａｕｓｓＬｏｂａｔｔｏ点上进行离散，并以这些离散点为
节点构造Ｌａｇｒａｎｇｅ插值多项式来逼近状态量和控
制量，将微分方程约束转化为代数约束，指标函数

中的积分项由 ＧａｕｓｓＬｏｂａｔｔｏ积分计算，终端状态
由初始状态对右端函数的积分获得，从而将最优

控制问题转化为具有一系列代数约束的非线性规

划（ＮｏｎＬｉｎｅａｒＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＮＬＰ）问题。当某一
离散区间的计算精度不满足要求时，由ｈｐ自适应
方法对该区间的配点数和全局插值多项式阶次进

行自适应调整。

２．１　最优控制问题离散

Ｌｅｇｅｎｄｒｅ伪谱法对最优控制问题的离散过程
如下：

最优控制问题的时间区间为［ｔ０，ｔｆ］，将时间
区间转化为 Ｌｅｇｅｎｄｒｅ伪谱法的时间区间［－１，
１］，对时间变量ｔ作如下变换：

τ＝２ｔ／（ｔｆ－ｔ０）－（ｔｆ＋ｔ０）／（ｔｆ－ｔ０） （６）
当配点数为Ｋ时，以Ｋ个 Ｌａｇｒａｎｇｅ插值多项

式Ｌｉ（τ）为基函数来近似状态量和控制量的时间

历程，即：

ｘ（τ）≈Ｘ（τ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｌｉ（τ）Ｘ（τｉ） （７）

ｕ（τ）≈Ｕ（τ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｌｉ（τ）Ｕ（τｉ） （８）

对式（６）进行求导可得状态量导数的近似表
达式为：

ｘ（τｋ）≈Ｘ
·

（τｋ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｌ
·

ｉ（τｋ）Ｘ（τｉ） （９）

从而将动力学方程约束转化为代数约束，即：

∑
Ｎ

ｉ＝１
ＤｋｉＸ（τｉ）－

ｔｆ－ｔ０
２ ｆ（Ｘ（τｋ））＝０（１０）

式中，Ｄｋｉ ＝Ｌ
·

ｉ（τｋ）为 Ｌｅｇｅｎｄｒｅ伪谱法的微分
矩阵。

目标函数可近似表示为：

Ｊ＝（Ｘ０，ｔ０，Ｘｆ，ｔｆ） （１１）
路径约束表示为：

Ｃ（Ｘｋ，Ｕｋ，τｋ；ｔ０，ｔｆ）≤０ （１２）
边界约束条件可近似表示为：

（Ｘ０，ｔ０，Ｘｆ，ｔｆ）＝０ （１３）
基于上述离散过程，将最优控制问题转化为

非线性规划问题，对于离散的 ＮＬＰ问题采用内点
法Ｃ＋＋软件包［１４］进行求解。

２．２　ｈｐ自适应更新判定准则

在划分的每个网格内设定最大容许误差 εｄ，

如果任意网格 ｋ计算的最大误差 ｅ（ｋ）ｍａｘ大于 εｄ，则
需对该网格进行重新细化。方法有两种：增加网

格分段的配点数；增加网格内插值多项式的阶次。

２．３　ｈｐ自适应更新方式判定准则

当网格ｋ需重新细化时，需要判定的是增加
插值多项式的阶次还是增加网格的配点数目。设

该网格内的第 ｉ个状态分量近似值 Ｘ（ｋ）ｉ （τ）的曲
率κ（ｉ）（τ）为：

κ（ｉ）（τ）＝ Ｘ（̈ｋ）ｉ （τ）／ １＋（Ｘ
·（ｋ）
ｉ （τ））[ ]２ ３／２

（１４）
设κ（ｋ）ｍａｘ和珔κ

（ｋ）分别为ｋ网格内κ（ｋ）（τ）的最大
值和平均值，引入中间量ｒｋ，计算公式如下：

ｒｋ＝κ
（ｋ）
ｍａｘ／珔κ

（ｋ） （１５）
如果 ｒｋ＜ｒｋｍａｘ，则增加网格内插值多项式的

阶次来提高精度，若 ｒｋ＞ｒｋｍａｘ，则增加网格的配点
数目。其中，ｒｋｍａｘ＞０为用户自定义参数。

２．４　ｈｐ自适应更新变量计算

１）更新后插值多项式的阶次Ｄｎｅｗ
Ｄｎｅｗ＝Ｄｏｌｄ＋ｃｅｉｌ（ｌｇ（ｅ

（ｋ）
ｍａｘ／εｄ））＋Ｄ０ （１６）

·５４１·
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式中，Ｄｏｌｄ和 Ｄｎｅｗ分别为更新前后插值多项式阶
次，ｃｅｉｌ（）是向正方向舍入函数，ｅ（ｋ）ｍａｘ为最大误差，
εｄ为最大容许误差，Ｄ０为用户自定义参数，决定
配点数的增加速度。

２）更新后配点数Ｎｎｅｗ
Ｎｎｅｗ＝ｃｅｉｌ（Ｎ０ｌｇ（ｅ

（ｋ）
ｍａｘ／εｄ）） （１７）

式中，Ｎｎｅｗ为更新后网格内的配点数，Ｂ为常值，
决定网格数的增长速度。

２．５　ｈｐ自适应伪谱法流程

ｈｐ自适应伪谱法计算步骤如下，其流程图如
图２所示。
１）初始化网格；
２）利用Ｌｅｇｅｎｄｒｅ伪谱法将最优控制问题离

散，转化为ＮＬＰ问题；
３）采用内点法求解非线性规划问题；
４）若性能指标函数不是最优，则更新控制变

量并返回至步骤３；
５）如果 ｅ（ｍ）ｍａｘ ＞ｅｄ且 ｒｍ＜ｒｍｍａｘ，更新网格内插

值多项式阶次并返回至步骤２；如果 ｅ（ｍ）ｍａｘ ＞ｅｄ且
ｒｍ＞ｒｍｍａｘ，更新网格配点数目并返回至步骤２；如
果状态量和路径约束的相对误差满足允许的相对

误差，则优化结束。

图２　ｈｐ自适应伪谱法流程图
Ｆｉｇ．２　Ｈｐａｄａｐｔｉｖｅｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄｐｒｏｃｅｓｓ

３　仿真结果分析

３．１　仿真条件设置

以某双脉冲导弹为例，采用ｈｐ自适应伪谱法
对其可达域进行优化设计。导弹的总质量 ｍ０为

４０００ｋｇ，燃料的总质量 ｍ１为２２００ｋｇ，发动机总
冲量Ｉ为５５００ｋＮ·ｓ，不同Ⅰ、Ⅱ脉冲发动机装药
比下的Ｉ脉冲推力值Ｆ１如表１所示，ＩＩ脉冲推力
值可根据推力比进行计算，分别研究脉冲时间间

隔、装药比、推力比、落速和落角对多脉冲导弹可

达域的影响。

表１　不同装药比下的Ｉ脉冲推力值
Ｔａｂ．１　ＴｈｒｕｓｔｏｆＩｐｕｌｓｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｓｓｒａｔｉｏ

装药比 Ｆ１／ｋＮ

２∶１ ２５０

１∶１ １９０

１∶２ １５０

３．２　时间间隔的影响

仿真条件：Ⅰ，Ⅱ脉冲装药比选为２∶１，推力
比为１∶１，多脉冲导弹终端速度的约束条件为
ｖｆ＝７００ｍ／ｓ，终端的弹道倾角约束条件为 θｆ≤
－８０°。研究分析Ⅰ，Ⅱ脉冲的时间间隔分别为
２０ｓ，４０ｓ和６０ｓ情况下的可达域，计算的终端位
置参数如表２所示，各脉冲时间间隔下的可达域
分布情况如图３所示。

表２　不同时间间隔的终端位置参数
Ｔａｂ．２　Ｔｅｒｍｉｎａｌｌｏｃａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｕｌｓｅｉｎｔｅｒｖａｌｔｉｍｅ

时间间隔／
ｓ

最小纵程／
ｋｍ

最大横程／
ｋｍ

最大纵程／
ｋｍ

２０ １３６．１ １４３．２ ３４０．２

４０ １２５．２ １３６．８ ２９７．６

６０ ９９．７ １２７．４ ２３９．５

图３　不同时间间隔的可达区域
Ｆｉｇ．３　Ｆｏｏｔｐｒｉｎｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｕｌｓｅｉｎｔｅｒｖａｌｔｉｍｅ

·６４１·
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由仿真结果可以看出，可达域是关于纵程对

称分布。如表２所示，时间间隔为２０ｓ时在纵向
跨度为２０４１ｋｍ，横向跨度为２８６４ｋｍ；６０ｓ时
在纵向跨度为１３９８ｋｍ，横向跨度为２５４８ｋｍ。
如图３所示，可达域随着Ⅰ，Ⅱ脉冲时间间隔的增
加而逐渐收缩，并且有向下平移的趋势。这是因

为时间间隔越小，导弹飞行高度越高，穿越稀薄大

气消耗的能量就越小，更有助于导弹增加射程。

可见，多脉冲导弹Ⅰ，Ⅱ脉冲时间间隔对其可达域
有着很大的影响，适当调节时间间隔可使多脉冲

导弹具有更强的机动能力。

３．３　装药比的影响

仿真条件：Ⅰ，Ⅱ脉冲推力比为１∶１，时间间
隔为 ２０ｓ，多脉冲导弹终端速度的约束条件为
ｖｆ＝７００ｍ／ｓ，终端的弹道倾角约束条件为 θｆ≤
－８０°，研究分析Ⅰ，Ⅱ脉冲的装药比分别为２∶１，
１∶１和１∶２情况下的可达域，计算的终端位置参
数如表３所示，各脉冲装药比下的可达域分布情
况如图４所示。

表３　不同装药比的终端位置参数
Ｔａｂ．３　Ｔｅｒｍｉｎａｌｌｏｃａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｓｓｒａｄｉｏ

装药比
最小纵程／
ｋｍ

最大横程／
ｋｍ

最大纵程／
ｋｍ

２∶１ １６８．９ １０５．１ ３１４．７

１∶１ ９１．９ １００．８ １８９．５

１∶２ ７７．１ ９１．４ １５５．０

图４　不同装药比的可达区域
Ｆｉｇ．４　Ｆｏｏｔｐｒｉｎｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｓｓｒａｄｉｏ

由仿真结果可以看出，可达域是关于纵程对

称分布。如表３所示，装药比为２∶１时在纵向跨
度为１４５８ｋｍ，横向跨度为２１０２ｋｍ；装药比为

１∶２时在纵向跨度为 ７８０ｋｍ，横向跨度为
１８２８ｋｍ。如图４所示，可达域随着Ⅰ，Ⅱ脉冲装
药比的减小而逐渐收缩，并且有向下平移的趋势。

这是因为装药比越大，Ⅰ脉冲发动机推力越大，导
弹能够以较短的时间到达阻力较小的高空，阻力

消耗小，有利于增加导弹机动能力，并由此得出多

脉冲导弹Ⅰ，Ⅱ脉冲装药比对导弹的可达域有着
重要的影响。

３．４　推力比的影响

仿真条件：Ⅰ，Ⅱ脉冲装药比为２∶１，时间间
隔为 ２０ｓ，多脉冲导弹终端速度的约束条件为
ｖｆ＝７００ｍ／ｓ，终端的弹道倾角约束条件为 θｆ≤
－８０°，研究分析Ⅰ，Ⅱ脉冲的推力比分别为３∶１，
２∶１和１∶１情况下的可达域，计算的终端位置参
数如表４所示，各脉冲装药比下的可达域分布情
况如图５所示。

表４　不同推力比的终端位置参数
Ｔａｂ．４　Ｔｅｒｍｉｎａｌｌｏｃａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｈｒｕｓｔｒａｄｉｏ

推力比
最小纵程／
ｋｍ

最大横程／
ｋｍ

最大纵程／
ｋｍ

３∶１ １７９．４ ８９．７ ３０４．２

２∶１ １５４．８ １０５．０ ３１４．７

１∶１ １３６．１ １４３．２ ３４０．２

图５　不同推力比的可达区域
Ｆｉｇ．５　Ｆｏｏｔｐｒｉｎｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｈｒｕｓｔｒａｄｉｏ

由仿真结果可以看出，可达域是关于纵程对

称分布。如表４所示，推力比为３∶１时在纵向跨
度为１２４８ｋｍ，横向跨度为１７９４ｋｍ；装药比为
１∶１时在纵向跨度为 ２０４１ｋｍ，横向跨度为
２８６４ｋｍ。如图５所示，可达域随着Ⅰ，Ⅱ脉冲推
力比的增加而逐渐收缩。这是因为推力比越小，

Ⅱ脉冲发动机推力越大，二次推力加速时可以达

·７４１·
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到更高的高度，在空气密度较低的高空阻力消耗

小，增程的效果越大，并由此得出多脉冲导弹Ⅰ，
Ⅱ脉冲装药比越小，多脉冲导弹的作战空间更
广阔。

３．５　落速的影响

仿真条件：Ⅰ，Ⅱ脉冲装药比为２∶１，推力比
为１∶１，时间间隔为２０ｓ，多脉冲导弹终端的弹道
倾角约束条件为θｆ≤－８０°，研究分析落速ｖｆ的约
束条件分别为６００ｍ／ｓ，７００ｍ／ｓ和８００ｍ／ｓ情况
下的可达域，计算的终端位置参数如表５所示，各
落速条件下的可达域分布情况如图６所示。

表５　不同落速的终端位置参数
Ｔａｂ．５　Ｔｅｒｍｉｎａｌｌｏｃａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｉｎａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ

落速／
（ｍ／ｓ）

最小纵程／
ｋｍ

最大横程／
ｋｍ

最大纵程／
ｋｍ

６００ ８５．８ １８５．８ ３８２．０

７００ １３６．１ １４３．２ ３４０．２

８００ １６８．７ ８８．５ ２９１．６

图６　不同落速的可达区域
Ｆｉｇ．６　Ｆｏｏｔｐｒｉｎｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｉｎａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ

由仿真结果可以看出，可达域是关于纵程对

称分布。如表 ５所示，落速由 ６００ｍ／ｓ增加到
８００ｍ／ｓ，多脉冲导弹可达域纵向跨度减小
１７３３ｋｍ，横向跨度减小了１９４６ｋｍ。如图６所
示，可达域随着落速的增加而逐渐收缩。这是因

为终端速度的不同是飞行过程中的能量损失不同

导致的，若要增加落速，则需要减小飞行距离和飞

行时间，从而减少阻力做功，因此，多脉冲导弹所

能达到的终端极限距离与落速成反比。所以，落

速对导弹的可达域影响很大，若总体设计需要，调

整终端速度约束，必须考虑对可达域的影响，并且

要根据实际的飞行任务要求选择合适的终端速度

约束以满足区域覆盖打击的设计要求。

３．６　落角的影响

仿真条件：Ⅰ，Ⅱ脉冲装药比为２∶１，推力比
为１∶１，时间间隔为２０ｓ，多脉冲导弹终端速度的
约束条件为ｖｆ＝７００ｍ／ｓ，研究分析落角θｆ的约束
条件分别为 －６０°，－７０°和 －８０°情况下的可达
域，计算的终端位置参数如表６所示，各落角条件
下的可达域分布情况如图７所示。

表６　不同落角的终端位置参数
Ｔａｂ．６　Ｔｅｒｍｉｎａｌｌｏｃａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅ

落角／°
最小纵程／
ｋｍ

最大横程／
ｋｍ

最大纵程／
ｋｍ

－６０ １２３．７ １５３．７ ３５０．４

－７０ １２５．７ １５２．７ ３４９．１

－８０ １３６．１ １４３．２ ３４０．２

图７　不同落角的可达区域
Ｆｉｇ．７　Ｆｏｏｔｐｒｉｎｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅ

由仿真结果可以看出，可达域是关于纵程对

称分布。如表６所示，落角为 －６０°和 －７０°时在
纵向跨度和横向跨度区别不大，分别为２２５ｋｍ和
３０５ｋｍ左右；落角为 －８０°时在纵向跨度和横向
跨度减小了约为２０ｋｍ。如图７所示，三种落角
约束条件下的多脉冲导弹可达域差别不大。这是

因为三种情况下终端速度约束相同，在整个飞行

过程中能量损失基本相同，因此，多脉冲导弹所能

到达的极限位置也基本相同，可达域差别不大。

由此可以看出，落角约束对可达域的影响不大，可

根据飞行任务需求适当对终端弹道倾角约束进行

调整，以达到更好的打击效果。
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４　结论

１）针对多脉冲导弹可达域的特点，引入加权
的纵程和横程的组合性能指标函数，将可达域优

化问题转化为最优控制问题；

２）建立多阶段、多约束的弹道优化模型，引
入连接点约束条件处理各阶段不连续问题，并利

用ｈｐ自适应伪谱法对优化问题进行求解，仿真结
果验证了优化模型和优化方法的正确性，所得可

达域也能很好地满足约束条件；

３）多脉冲导弹最佳可达区域的纵向跨度约
为３００ｋｍ，横向跨度可达到３７０ｋｍ；
４）多脉冲导弹发动机参数对可达域的影响

规律如下：Ⅰ，Ⅱ脉冲发动机的装药比越大，推力
比越小，时间间隔越小，可达域面积越大；

５）多脉冲导弹可达域的大小随终端速度的
增加而减小，终端倾角对可达域的影响较小。
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