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ＢＴＴ导弹制导律研究综述
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摘 要：与ＳＴＴ导弹相比，ＢＴＴ导弹在气动效率、机动能力、控制性能等方面具有明显优势，但其运动耦合
特性也给传统研究框架下的制导律设计带来了挑战。本文针对 ＢＴＴ导弹制导律设计问题展开研究，首先描
述了ＢＴＴ导弹制导基本问题，分析了ＢＴＴ导弹制导律设计的技术难点，需要综合考虑运动耦合、多约束、目标
机动、弹体动态效应等因素，然后综述了国内外现代制导律设计的基本方法，将其分为双通道解耦法、球坐标

法、现代几何法等，最后指出了ＢＴＴ导弹制导律的进一步研究方向。
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现代作战理念已完成了从“地毯式轰炸”向

“外科手术式打击”的转变［１］。精确打击已成为现

代高技术局部战争的主要作战方式之一。美军在

其纲领性文件《２０２０联合设想》［２］中指出，在信息
时代美军为掌握战争的主动权所必须具备的４种
作战理念中，第 ２项便是精确打击。而导弹在当
前和未来战争中具有举足轻重的地位，为了完成

导弹对目标的精确打击任务，需要进一步提高导

弹命中精度，甚至要求导弹与目标直接碰撞。由

于制导精度是决定导弹命中精度的最重要因素之

一，于是人们把注意力集中到制导律研究上，以降

低制导误差作为提高导弹精度的重要技术途径。

导弹的控制方式可分为 ＳＴＴ（ｓｋｉｄｔｏｔｕｒｎ）和

ＢＴＴ（ｂａｎｋｔｏｔｕｒｎ）两种类型。ＳＴＴ方式是指导弹
在飞行过程中，保持滚转角近似为零，通过弹体侧

滑来实现转弯或机动［１］。作为一种传统的控制方

式，ＳＴＴ方式在中近程低速导弹中获得了广泛的
应用。但对于快速、大机动、远程精确打击导弹，

由于气动阻力小、机动过载大，通常要求导弹能够

与冲压发动机特别是导弹两侧鄂下进气道冲压发

动机协同工作，以提高导弹速度，增大导弹射程。

这种导弹要求侧滑小，甚至只允许正攻角飞行，对

于这种导弹，ＳＴＴ方式难以满足要求，只能通过
ＢＴＴ方式来实现［３］。ＢＴＴ方式是指通过弹体的倾
斜来实现转弯或机动，即导弹在保证弹体侧滑角

近似为零的前提下，滚动通道快速将最大升力面
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转至机动所需方向，同时俯仰通道控制导弹在最

大升力面内产生所需加速度，实现导弹的快速机

动［４－５］。相对于ＳＴＴ方式，ＢＴＴ方式在气动效率、
机动能力、控制性能、稳定性能以及命中精度等方

面具有明显优势［６－９］，但由于滚转的存在，ＢＴＴ方
式使得导弹－目标视线的俯仰和转弯两个通道间
存在严重的交叉耦合［１０－１１］，这将给传统研究框架

下的制导律设计带来较大难度。

制导律在导弹制导控制系统设计中占有重要

地位，是实现精确制导的基础［１２］。本文围绕 ＢＴＴ
导弹制导律设计进行了综述，系统地分析了 ＢＴＴ
导弹制导律设计的基本问题；论述了国内外相关

研究概况与存在问题；讨论了 ＢＴＴ导弹制导研究
的发展方向。

１ ＢＴＴ导弹制导基本问题

如前所述，对于 ＢＴＴ导弹，在制导过程中，由
于滚转的存在，通常面临俯仰和转弯通道间的强

耦合作用［１０－１１］。如图 １所示，假设导弹 Ｍ的空
间速度矢量为ｖ，导弹－目标视线距离为 Ｒ，目标
Ｔ位于坐标系的原点 Ｏ。按照传统的解耦方
法［１３］，以导弹 －目标质心连线为基准，导弹在三
维空间上的运动可以解耦成俯仰和转弯两个平面

上的运动。

图１ 弹目几何关系示意图

Ｆｉｇ．１ Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｓｋｅｔｃｈｏｆｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

图１中，ｑｄ和ｑｔ分别为视线高低角和视线方
位角，ｓｄ和ｓｔ为单位矢量，分别垂直于 ｑｄ和ｑｔ所
在的平面。设ω 为导弹 －目标视线角速度。根
据角速度加法定理［１４］，视线角速度ω可以表示为

视线高低角速度和视线方位角速度的矢量

和［１０，１４］，即

ω＝ｑｄｓｄ＋ｑｔｓｔ （１）
对式（１）两边求导可得

ω＝ｑ̈ｄｓｄ＋ｑ̈ｔｓｔ＋ｑｄｑ（ｓｔ×ｓｄ） （２）
式（２）中，̈ｑｄｓｄ和 ｑ̈ｔｓｔ分别为弹目视线在俯仰和转
弯平面上的角加速度分量；ｑｄｑ（ｓｔ×ｓｄ）为双通道

分解时由滚转引起的耦合项。对于 ＢＴＴ导弹，耦
合项在式（２）中占有较大的比重，在制导律设计过
程中不可简单忽略，否则将可能造成较大的制导

误差［１４］。因此，解决 ＢＴＴ导弹制导问题，关键是
恰当地描述导弹通道间的运动耦合关系［１５］。另

外和一般制导律设计一样，在 ＢＴＴ导弹制导过程
中还需要考虑能量消耗、目标运动、制导精度、机

动能力和工程实现的复杂程度等因素。

２ ＢＴＴ导弹制导的技术难点

相对常见的制导律设计，根据 ＢＴＴ导弹自身
的技术特点和作战要求，其制导律设计还需要综

合考虑以下几个方面的因素：

（１）运动耦合
ＢＴＴ导弹通道间的运动耦合是由其自身的技

术特点所决定的。视线的俯仰和偏航通道存在着

严重的交叉耦合，在大多数制导律的推导过程中，

一般都假设导弹的姿控系统使得导弹稳定，视线

的俯仰和偏航通道是解耦的；并且导弹与目标的

运动方程在碰撞线附近线性化。显然在实际作战

过程中，这种假设往往不成立［１０］。因此，就需要

设计新型制导律来避免这种假设的不合理性。

（２）多约束
随着精确制导武器的发展，在末制导阶段，多

约束制导越来越为工程需要。所谓多约束是

指［１］：除要求导弹能够到达目标点之外，还要求具

有指定的末端速度方向、末端加速度收敛、末制导

阶段能量最小等约束条件。在现代精确制导理念

中，单纯考虑落角限制是不够的，还应该进一步考

虑入射方位角、攻角、弹体姿态、能力消耗等方面

的约束控制条件。

（３）目标机动
在制导律的研究中，目标机动会带来一系列

相关问题［１６－１７］。由于导弹系统实际上是一个受

可用过载和探测能力约束的、有惯性的、调节能力

有限的系统，目标机动时，要求导弹在俯仰和偏航

通道上具有较大的加速度，而导弹的实际可用过

载往往难以满足要求，从而间接导致脱靶。此外，

机动目标会引起两类的不确定性问题：测量起源

的不确定性和目标运动方式的不确定性［１８－１９］。

（４）弹体动态效应
在制导律研究过程中，通常忽略导弹的动态

效应，将导弹作为瞬时反应质点。实际上，在制导

过程中，导弹是一个高阶的、存在惯性和阻尼的复

杂系统。如果考虑飞行器控制系统的动态特性，

传统的最优制导参数不再是最优的［２０］。导弹系
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统模型的不精确性，必然给制导带来误差；而考虑

复杂的高阶导弹模型，又将给制导律设计带来困

难。

３ 国内外研究现状评述

制导律有经典制导律和现代制导律之分。建

立在早期经典理论基础之上的制导律通常称为经

典制导律，其中比例导引及其改进形式在实际中

获得了广泛的应用［２１］。建立在现代控制理论和

对策论基础之上的制导律通常称之为现代制导

律。对于ＢＴＴ导弹来说，其制导模型实质上是一
个典型的时变不确定非线性系统，而经典制导律

本质上是一种时不变定参数线性控制方法，因此

以比例导引为代表的经典制导律难以满足 ＢＴＴ
导弹制导的要求［２２］，需要引入现代非线性控制理

论（或对策论）对其开展研究。

按照描述方式的不同，现代制导律设计有两

种基本方法［１，１２，２３－２４］，即双通道解耦方法和球坐

标方法。而随着制导律研究的不断深入，有些学

者将李群、微分几何、微分平坦等现代几何理论引

入制导律设计，形成了一类制导律设计的现代几

何方法。

３１ 基于双通道解耦的制导律设计方法

双通道解耦方法是一种传统的制导律设计方

法，即以导弹－目标视线为基准解耦成俯仰、转弯
两个通道，制导律的设计分别在两个通道上进行，

三维制导问题转化为两个二维制导问题［２４－２５］。

双通道解耦方法因其设计思想简单和工程可实现

性强被广泛地采纳。

国外因为潘兴Ⅱ等弹道导弹再入时精确制导

的实际需求，对双通道解耦制导律的研究相对较

早［２７－２９］。Ｋｉｍ等［２７］早在 １９７３年就推导了一种具
有落角约束形式的制导律。Ｋｅｅ等［２６］针对一般飞

行器中制导问题，为了实现对目标的快速打击，基

于速度坐标系对导弹运动学模型进行分解，设计

了一种时间次优的制导律。Ｌｅｅ、Ｒｙｏｏ、Ｋｉｍ
等［３０－３２］推导了一类带落角控制的最优制导律，这

类制导律考虑了系统的动态特性，能够减小脱靶

量，避免终端加速度发散，有效控制终端弹体姿

态。Ｌｕ等［３３］针对高超声速导弹末制导问题，在通

道解耦的基础上，分别基于自适应控制方法，设计

了一种能够以特定方向对目标实施攻击的三维制

导律。

国内经典的双通道解耦制导律设计是由陈克

俊等［１３］在１９９４年前后完成的，针对高超声速再入
飞行器末端攻击地面固定目标的问题，将三维空

间制导问题转化成俯冲平面和转弯平面上的最优

控制问题，在两个平面上分别设计制导律，推导了

一种线性最优的带落角控制的制导律。之后，陈

克俊［３４］又设计了一种复合末制导方法，利用雷达

导引头测量信息，构建观测器，估计并修正惯导系

统给出的导弹再入飞行状态参数偏差，最终设计

了具有终端位置和角度约束的制导律。连葆华

等［１１］针对高速飞行器再入控制与制导问题，基于

最优化理论和理想速度曲线相结合的方法，设计

了能够满足制导精度、终端速度大小和方向约束

的三维制导律。陈海东等［３５］设计了一种具有角

度反馈形式的三维最优制导律。孙未蒙［２０］在陈

克俊等的研究成果上，推导了零阶无时延系统的

最优制导律参数。张汝川［３６］等针对解决我方导

弹既能够规避敌方拦截导弹又能够准确命中海面

机动目标的问题，提出了一种超声速反舰导弹自

寻的主动螺旋变轨的三维导引设计方案。

对于传统的 ＳＴＴ导弹，由于其滚动通道稳定
且滚转角速率近似为零，其俯仰通道和转弯通道

可以线性解耦，因而在双通道解耦方式下具有较

高的制导精度。但是对于 ＢＴＴ导弹，弹体会绕弹
轴高速旋转，这使得滚动为零的假设不再成立，两

个通道之间存在耦合关系，这将给基于双通道解

耦的制导律设计带来困难。从运动学原理来看，

三维运动解耦为两个平面运动在运动自由度的拆

分过程中会带来制导信息的损失［１２］，这种设计思

想缺少必要的理论支撑，只是一种工程化的手段。

３２ 基于球坐标系的制导律设计方法

球坐标方法［２３］是指在球坐标系中描述导弹

－目标的相对运动，根据矢量关系生成三维形式
的法向过载，从而完成制导律设计的一种方法。

基于球坐标的方法能够避免通道解耦带来的问

题，但是难以处理目标高机动和有末端速度方向

约束的情况。在基于球坐标的设计中，导弹与目

标的相对位置矢量被等效为球面上的一个元素。

任何球面都可以认为是单位球面 Ｓ２按照一定幅
度的扩张。所以在 Ｓ２上可以用最少的变量来描
述相对位置矢量方向，这为制导律设计带来了便

利；但是这种参数的简化使得制导律设计难以兼

顾速度矢量的方向信息，从而难以实现满足终端

角度约束的制导律。

Ｙｕａｎ等［３７］基于球坐标设计了一种理想的比

例导引方法。Ｔｙａｎ［３８］基于球坐标系提出了一种三
维制导的统一方法。佘文学等［１０］针对一般拦截

情况，在球面坐标系下设计了非线性变结构鲁棒
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制导律。史小平等［３９］在三维球坐标系下建立了

导弹与目标的相对运动模型，针对大机动目标设

计了一种基于零化导弹－目标视线角速度的三维
自适应模糊变结构末制导律。Ｈａｎ等［４０］针对地面

目标运动和估计误差，基于球坐标系设计了一种

三维变结构制导律。这些方法虽然克服了解耦方

法带来的信息损失，能够获得较小的脱靶量，但无

法获得能够满足末端速度方向约束的制导律。

在现代精确制导理念中，导弹对目标实施打

击时，不仅希望脱靶量最小，还希望以一定的方向

攻击目标，从而使战斗部发挥最大的作战效能，取

到最佳的毁伤效果。因此，基于球坐标方法直接

设计不具有终端速度方向约束的制导律，难以满

足ＢＴＴ导弹作战的技战术需求。

３３ 基于现代几何理论的制导律设计方法

（１）李群控制方法
李群是一类重要的微分流形，其不变性具有

很强的几何结构特性，能够很好地描述物体在空

间运动中的耦合关系［４８］，而且利用李群、李代数

等数学方法所得结果具有较明确的物理意义［４９］，

因此李群方法被广泛地应用于机器人控制和轨迹

规划［５０］、量子控制［５１］、飞行器控制［５２］等具有强耦

合非线性系统中。在李群制导律设计中，通常的

做法是在ＳＯ（３）空间中描述弹目相对运动，建立
导弹在三维空间运动的矢量方程，然后利用李群

结构设计 ＰＤ反馈控制律，最终可以获得不进行
通道解耦，且能够满足末端速度方向约束的三维

制导律。

２０世纪７０年代，Ｂｒｏｃｋｅｔｔ等［５３］开始将李群和

李代数理论引入非线性控制理论，用于解决耦合

控制问题。Ｗａｌｓｈ等［５２］以飞机降落为背景，利用

李群理论研究了飞机的转舵控制问题，但并没有

把几何优化的结果与制导律设计联系起来。韩大

鹏等［１２］利用李群方法获得了非解耦的三维制导

律，该制导律能够满足终端速度方向要求，但制导

律形式比较复杂，涉及许多矢量和矩阵计算。之

后，韩大鹏［５４］在制导律设计过程中引入一个旋

量，设计了一种相对简化的制导律。孙未蒙［１］在

其博士论文中，研究了一种适合 ＢＴＴ导弹的李群
滑模制导律，遗憾的是未能完成在工程仿真平台

上的验证。考虑到基于解耦方法所得制导律结构

形式简单，可实现性强，而 ＳＯ（３）群具有很强的几
何结构特性，能够更好地描述物体在空间运动中

的耦合关系，彭双春等［１４］结合解耦方法和李群方

法的优点，将导弹三维运动学模型分解成俯冲、转

弯和耦合三项，俯冲和转弯两项在笛卡尔坐标系

下进行描述，耦合项则采用 ＳＯ（３）群进行描述，然
后采用广义微分－比例控制方式设计了相应的制
导律。该方法在保证信息完整性的基础上简化了

制导律形式，但具体工程实现有待进一步研究。

（２）微分几何方法
微分几何方法是在线性系统几何方法的状态

空间概念基础上，引入微分几何的数学概念而发

展起来的［４１］。基于微分几何方法的制导律设计

以弹道曲线为研究对象［４２］，通过设计弹道曲线的

曲率和挠率来完成制导律的设计。由于微分几何

方法以弧长 ｓ为独立参数，因此可以避免对剩余
飞行时间的估计。剩余飞行时间通常由弹目视线

距离除以接近速度得到，精度较差，而要获得准确

的剩余飞行时间是非常困难的［４３］，因此，依赖剩

余飞行时间估计的制导律难以克服其估计误差带

来制导精度降低的问题，而微分几何方法能够很

好地避免该问题。

Ｃｈｉｏｕ和Ｋｕｏ［４４－４５］基于微分几何方法，利用虚
拟导弹指向速度向量的概念来解决三维制导律设

计问题，但假定导弹速率和目标速率均为常数。

张友安、胡云安等［４６－４７］在此基础上，基于经典微

分几何方法，设计了不需估计剩余飞行时间的二

维?三维鲁棒制导律。但与球面坐标方法一样，虽
然微分几何方法能够较好地描述导弹运动的空间

位置变化，但这种描述方式并不能直接反映弹目

视线方位的变化情况，因而在设计有终端角度约

束的制导律时显得捉襟见肘［４２］。

（３）微分平坦方法
微分平坦是由 Ｆｌｉｅｓｓ在 ２０世纪 ９０年代针对

非线性系统提出的一个概念［５５］，在分析系统结构

以及进行二自由度控制器的设计中作用显著，对

于各类机械系统，尤其是非完整系统的分析设计

具有独特的优势。但目前还没有一种判断一个非

线性系统是否具有微分平坦特性的通用方法，这

也限制了微分平坦制导方法的发展。韩大鹏［２３］

基于微分平坦理论研究了耦合条件下的三维制导

问题，并将结果进一步推广到多约束制导律设计

中，设计了满足末端速度方向约束三维制导律。

在上述基本方法的基础上，为了增强制导的

鲁棒性，克服导弹飞行过程中目标机动、参数摄动

和外界扰动的影响，有些学者基于变结构控制理

论研究了滑模制导律［５６－５８］，有些学者基于 Ｈ∞控
制理论研究了非线性 Ｈ∞制导律

［５９］；针对制导模

型建模的失配问题，有些学者研究了模型参考自

适应制导律［６０］。在此不赘述。

综上所述，双通道解耦方法易于工程实现，应
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用于ＳＴＴ导弹能够保持较高的制导精度，但难以
克服ＢＴＴ导弹由于解耦带来的制导信息损失。
球坐标方法在描述方式上具有优势，能够避免解

耦带来的问题，但难以应用于终端角度约束情况。

基于现代几何理论的非线性制导方法在理论上要

优于双通道解耦方法和球面坐标方法，但这些制

导律存在形式复杂、所需信息多等缺点，在工程实

现上存在一定难度。目前，这些非线性制导方法

的研究还处于初步阶段，随着制导方法研究的不

断深入，针对高速大机动 ＢＴＴ导弹制导问题，设
计考虑运动耦合的制导律是制导方法研究的关

键，利用非线性控制领域的研究成果对此展开研

究已成为ＢＴＴ导弹制导律研究的一个重要方向。

４ 进一步研究

ＢＴＴ导弹制导律研究，在国内还处于起步阶
段。在强耦合条件下，要完成 ＢＴＴ导弹对目标的
精确打击任务，目前还缺乏理论完备且能够工程

实现的支撑技术。本文认为，ＢＴＴ导弹制导律需
要进一步研究的内容有以下５点。

（１）考虑运动耦合的 ＢＴＴ导弹制导方法研
究。

针对ＢＴＴ导弹制导过程中的通道耦合问题，
李群的不变性具有很强的几何结构特性，能够很

好地描述这种耦合关系，因此可以基于李群理论

对ＢＴＴ导弹制导方法进行研究。但同时纯粹的
李群方法存在结构复杂、所需信息量多等缺点，因

而有必要结合解耦方法、微分几何方法、球面坐标

方法等展开研究。针对 ＢＴＴ导弹制导问题，彭双
春等基于李群方法，分别结合解耦方法［１４］和微分

几何方法［４２］进行了三维制导律设计，取得了较好

的效果，但这项研究尚处于初步阶段，在制导稳定

性、鲁棒性等许多方面需要探讨。

（２）多约束条件下的制导参数优化研究。
一方面，ＢＴＴ导弹制导通常需要参数最佳的

制导性能，如脱靶量最小、能量最省、时间最短等。

另一方面，在多约束条件下，如何实现制导参数的

优化是ＢＴＴ导弹制导的重要问题。因为在落角、
入射方位角、过载等约束条件下，ＢＴＴ导弹的弹道
特性对制导参数相对敏感，为了保证制导过程中

弹道平稳、光滑，需要选择经过参数优化的制导

律。基于通道解耦的设计，利用最优控制理论能

够方便地求得最优制导律，但解耦的过程会损失

一部分信息，而基于李群等非线性理论的方法能

够保证信息完整性，并且一般能够设计满足终端

约束的制导律，但如何进行制导参数的整定，有待

进一步深入研究。

（３）针对机动目标的观测器设计与目标运动
建模。

在目标运动时，观测器设计的好坏将直接影

响到制导律的实际制导精度。因此针对 ＢＴＴ导
弹制导的实际情况，设计观测器和滤波器将具有

重要的理论和工程价值。在目标机动时，若能够

采用合适的理论方法，对目标机动实施建模，将有

助于在目标机动参数未知条件下提高制导精度。

（４）制导与控制一体化研究。
一直以来，制导与控制一体化是导弹系统研

究的热点问题，Ｚｈｕｒｂａｌ［６１］验证了制导姿控一体化
设计对拦截高机动目标的优越性。韩大鹏［２４］阐

述了飞行器控制中空间轨迹与空间姿态控制的关

系：飞行器的位形空间就是任务空间 ＳＥ（３），对其
进行控制的基本要求是可以捕获目标，同时需要

兼顾飞行器的姿态控制。基于测量信息实时生成

质心的期望轨迹，保证飞行器逐渐接近目标，是制

导律需要完成的任务；而姿态控制器则实现制导

律要求的期望加速度，完成控制任务。如果能够

建立导弹制导控制的整体模型，以舵偏角为输入，

以飞行轨迹为输出，设计统一的制导控制律，将引

起飞行器制导控制领域的革新。

（５）非线性制导律的工程实现研究。
基于非线性控制理论虽然能够从理论上解决

ＢＴＴ导弹制导的基本问题，但形式比较复杂，在弹
载计算机上实现数值计算有一定的难度；ＢＴＴ导
弹制导系统是一个典型的非线性时变不确定性系

统。实际控制系统中存在着大量的不确定因素：

一是目标信息测量和估计受到环境噪声等一些不

确定因素的干扰，例如目标反射或辐射信号的起

伏变化、杂波、虚警和相邻目标的干扰；弹载导引

头、惯导上的电子设备不可避免地存在噪声和仪

器测量误差。二是对于实际的 ＢＴＴ导弹，由于在
空中飞行的复杂性［６２］，例如复杂的流场影响、外

部环境差异、热效应等，会导致飞行中空气气动力

的变化，使得系统参数存在不确定性，此外，气动

力预估的不准确性，导弹质心、惯性力距的偏差，

发动机的抖振，以及制导控制系统各环节的时延

特性，这些因素在制导律设计过程中难以建模，可

能会引起制导模型失配问题［６３］。在工程实现时，

如果不考虑这些因素，最终得到的制导律有可能

导致制导精度下降，甚至无法保证制导控制系统

的稳定性。

５ 结束语

ＢＴＴ导弹制导律研究是一个富有挑战性的课
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题，提高制导精度和保证制导稳定性是 ＢＴＴ导弹
制导律研究的永恒追求目标。本文分析了 ＢＴＴ
导弹制导的基本问题，探讨了 ＢＴＴ导弹制导律设
计的技术难点，对国内外相关研究现状进行了分

析与评述，提出了下一步研究的方向和问题。本

文的工作，对于研究 ＢＴＴ导弹运动耦合情况下的
制导问题具有较强的参考意义。
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