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摘　要：为了实施饱和攻击，需要对撞击角度与飞行时间同时进行控制。通过一种导弹撞击角度与飞行
时间两阶段控制制导策略实现导弹撞击角度与飞行时间控制。第一阶段：基于切换滑模思想在纵向通道内

对导弹飞行时间进行精确控制，侧向通道制导指令采用传统的纯比例导引律。第二阶段：切换到含重力补偿

轨迹调节最优制导律对撞击角度进行精确控制，与显式制导不同，该制导律显式包含重力补偿项。设计数值

仿真验证撞击角度与飞行时间两阶段控制制导方法的有效性，仿真结果表明，所给出的撞击角度与飞行时间

两阶段控制制导方法能够实现撞击角度与飞行时间的同时控制。
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　　为了实现空间与时间上的协同攻击，通常会
对导弹的末端撞击角度与飞行时间进行约束。单

独研究导弹撞击角度及飞行时间控制方面的文献

相对较多［１－７］，而同时控制撞击角度与飞行时间

方面的文献相对较少［８－１０］。文献［８］针对地面静
止目标，在偏置比例导引的基础上增加一项飞行

时间控制附加项，通过改变弹道形状实现撞击角

度与飞行时间的同时控制。黄汉桥和周军等［１０］

基于变结构控制与最优控制理论给出了一种导弹

撞击角度与飞行时间同时控制的制导方法。文

献［１１］在三维平面内对导弹撞击角度与飞行时
间进行分阶段控制，运用滑模控制方法对导弹的

撞击角度和飞行时间进行精确控制，首先通过一

个满足末端约束的射程五参数四阶多项式对视线

角进行调节，然后基于二阶滑模与反演控制方法

对期望视线角速率进行跟踪，由于应用了滑模控

制思想，该制导律具有很好的鲁棒性。文献［１２］
采用小航向角假设进行线性化，提出了一种能够

实现撞击角度与飞行时间控制的微分对策制导

律。文献［１２］与文献［９］都是基于小航向角假设
进行线性化，利用最优控制理论对撞击角度进行

控制，通过与估计的待飞时间相关的附加项对飞

行时间进行控制。海军航空工程学院的学者张友

安等对导弹撞击角度和飞行时间同时控制制导律

进行了系统、深入的研究［１３－１４］。文献［１３］运用
分阶段控制思想在单平面内实现导弹撞击角度与

飞行时间控制，第一阶段是攻击时间精确控制与

撞击角度粗略控制，第二阶段再对撞击角度进行
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精确控制。文献［１４］基于文献［１３］的方法，在三
维平面内实现导弹撞击角度与飞行时间的精确控

制。与文献［１１］不同，文献［１４］的方法考虑了侧
向通道与纵向通道的耦合。文献［１５］在二维平
面内基于一种制导模式的切换思想实现对飞行时

间和撞击角度的同时控制，该制导律包含两种制

导模式，采用滑模制导律和带撞击角度控制制导

律分别对飞行时间和撞击角度进行控制。

本文针对采用气动操控方式的导弹，借鉴文

献［１３］中的分阶段控制思想，给出了一种撞击角
度与飞行时间两阶段控制的制导策略，从而对导

弹的撞击角度与飞行时间进行精确控制。本文基

于导弹的非线性运动模型进行制导律设计，这里

假设导弹速度大小不变，但不进行线性化假设。

１　撞击角度与飞行时间两阶段控制制导
律设计

１．１　撞击角度控制制导律

本文采用两阶段控制的控制策略实现导弹撞

击角度与飞行时间控制，时间精确控制阶段与角

度精确控制阶段。其中，角度精确控制采用本节

给出的轨迹调节最优制导律。

选取导弹与预测拦截点（ＰｒｏｊｅｃｔｅｄＩｎｔｅｒｃｅｐｔ
Ｐｏｉｎｔ，ＰＩＰ）之间的相对位移和导弹速度为状态变
量，如式（１）所示。

ｘ（ｔ）＝
ｒ（ｔ）
ｖ（ｔ[ ]） ＝ ｒＰＩＰ－ｒｍ（ｔ）－ｒｍ（ｔ[ ]）

（１）

其中：ｒ（ｔ），ｖ（ｔ）分别为惯性坐标系下相对位移和
导弹速度；ｒＰＩＰ为预测拦截点位移；ｒｍ（ｔ）为导弹位
移。选取导弹待飞时间 ｔｇｏ为独立变量，式（１）对
待飞时间求导，得：

ｘ（ｔ）＝
ｄｒ
ｄｔｇｏ

ｄｖ
ｄｔ[ ]
ｇｏ
＝－ｘ

＝
－ｒ
－[ ]ｖ＝ －ｖ

ｒ̈[ ]
ｍ

＝
－ｖ
ｕ＋[ ]ｇ＝ｆ（ｘ，ｕ） （２）

式中，ｕ为控制量，ｇ为重力加速度。
选取性能指标函数，如式（３）所示。

Ｊ＝１２∫
ｔ＝ｔｆ

ｔ＝ｔ０

ｕ２

（ｔｆ－ｔ）
ｋｄｔ＝－

１
２∫

ｔｇｏ＝０

ｔｇｏ＝ｔｇｏ０

ｕ２

ｔｋｇｏ
ｄｔｇｏ

　＝１２∫
ｔｇｏ＝ｔｇｏ０

ｔｇｏ＝０

ｕ２

ｔｋｇｏ
ｄｔｇｏ＝∫

ｔｇｏ＝ｔｇｏ０

ｔｇｏ＝０
Ｌ（ｘ，ｕ，ｔｇｏ）ｄｔｇｏ，ｋ＞－１

（３）
其中，ｋ为常数（ｋ＞－１），ｋ的作用是对加速度指
令的权重进行调节，在末端时刻权重最大。此外，

ｋ的取值会对优化弹道的形状产生影响。
初始时刻边界条件为：

ｘ０＝
ｒ０
ｖ[ ]
０

＝
ｒＰＩＰ－ｒｍ０
ｖ[ ]
０

（４）

末端时刻边界条件为：

ｘｆ＝
ｒｆ
ｖ[ ]
ｆ

＝
ｒＰＩＰ－ｒｍｆ
ｖ[ ]
ｆ

＝
０
ｖ[ ]
ｆ

（５）

运用最优控制理论对最优控制量 ｕ（ｔ）进行
求解，汉密尔顿函数为：

　Ｈ（ｔｇｏ）＝Ｌ＋λ
Ｔｆ＝１２

ｕ２

ｔｋｇｏ
－λＴｒｖ＋λ

Ｔ
ｖ（ｕ＋ｇ） （６）

式中，λ、λｒ、λｖ为协态变量。最优控制量 ｕ满足
以下条件：

ｄλ
ｄｔｇｏ
＝－Ｈ
ｘ

（７）

Ｈ
ｕ
＝０ （８）

由式（７）得：
ｄλｒ
ｄｔｇｏ
＝－Ｈ
ｒ
＝０λｒ＝ｃ１ （９）

ｄλｖ
ｄｔｇｏ
＝－Ｈ
ｖ
＝λｒ　　　　　

λｖ＝λｒｔｇｏ＋ｃ２＝ｃ１ｔｇｏ＋ｃ２ （１０）
其中，ｃ１和ｃ２为积分常数矢量。由式（８）得：

Ｈ
ｕ
＝ｕ
ｔｋｇｏ
＋λｖ＝０ （１１）

ｕ＝－ｔｋｇｏλｖ＝－ｔ
ｋ
ｇｏ（ｃ１ｔｇｏ＋ｃ２）＝－ｃ１ｔ

ｋ＋１
ｇｏ －ｃ２ｔ

ｋ
ｇｏ

（１２）
将式（１２）代入式（２），得：

ｄｖ
ｄｔｇｏ
＝ｕ＋ｇ＝－ｃ１ｔ

ｋ＋１
ｇｏ －ｃ２ｔ

ｋ
ｇｏ＋ｇ （１３）

ｖ（ｔｇｏ）＝－ｃ１
ｔｋ＋２ｇｏ
ｋ＋２－ｃ２

ｔｋ＋１ｇｏ
ｋ＋１＋ｇｔｇｏ＋ｃ３（１４）

对式（１４）进行积分，得：

ｒ（ｔｇｏ）＝ｃ１
ｔｋ＋３ｇｏ

（ｋ＋２）（ｋ＋３）＋　　　　　　　　

ｃ２
ｔｋ＋２ｇｏ

（ｋ＋１）（ｋ＋２）－ｇ
ｔ２ｇｏ
２－ｃ３ｔｇｏ＋ｃ４

（１５）
结合式（１４）、式（１５）和式（５）中的边界条

件，得：

ｃ３＝ｖｆ
ｃ４＝{ ０

（１６）

因此，当前（初始）时刻相对位移和速度可表

示为：

ｖ０＝－ｃ１
ｔｋ＋２ｇｏ０
ｋ＋２－ｃ２

ｔｋ＋１ｇｏ０
ｋ＋１＋ｇｔｇｏ０＋ｖｆ （１７）

ｒ０＝ｃ１
ｔｋ＋３ｇｏ０

（ｋ＋２）（ｋ＋３）＋　　　　　　　

ｃ２
ｔｋ＋２ｇｏ０

（ｋ＋１）（ｋ＋２）－ｇ
ｔ２ｇｏ０
２－ｃ３ｔｇｏ０ （１８）

·７·
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式（１７）和式（１８）联立起来可以求解 ｃ１和
ｃ２，如式（１９）所示。

－
ｔｋ＋２ｇｏ０
ｋ＋２

ｔｋ＋１ｇｏ０
ｋ＋１

ｔｋ＋３ｇｏ０
（ｋ＋２）（ｋ＋３）

ｔｋ＋２ｇｏ０
（ｋ＋１）（ｋ＋２











）

ｃ１
ｃ[ ]
２

＝

Ａ
ｃ１
ｃ[ ]
２

＝
ｖ０－ｖｆ－ｇｔｇｏ０

ｒ０＋ｖｆｔｇｏ０＋ｇ
ｔ２ｇｏ０









２

（１９）

式（１９）中矩阵Ａ的逆为：

Ａ－１＝
－（ｋ＋２）（ｋ＋３）

ｔｋ＋２ｇｏ０
－（ｋ＋２）

２（ｋ＋３）
ｔｋ＋３ｇｏ０

（ｋ＋１）（ｋ＋２）
ｔｋ＋１ｇｏ０

（ｋ＋１）（ｋ＋２）（ｋ＋３）
ｔｋ＋２ｇｏ











０

（２０）
由于式（３）中ｋ＞－１，因此Ａ是非奇异的，由

式（１９）和式（２０）可得：

ｃ１＝－
１
ｔｋｇｏ０
［（ｋ＋２）（ｋ＋３）ｔ－２ｇｏ０（ｖ０－ｖｆ－ｇｔｇｏ０）］－

１
ｔｋｇｏ０
［（ｋ＋２）２（ｋ＋３）ｔ－３ｇｏ０（ｒ０＋ｖｆｔｇｏ０＋

１
２ｇｔ

２
ｇｏ０）］

（２１）

ｃ２＝
１
ｔｋｇｏ０
［（ｋ＋１）（ｋ＋２）ｔ－１ｇｏ０（ｖ０－ｖｆ－ｇｔｇｏ０）］＋

１
ｔｋｇｏ０
（ｋ＋１）（ｋ＋２）（ｋ＋３）ｔ－２ｇｏ０（ｒ０＋ｖｆｔｇｏ０＋

１
２ｇｔ

２
ｇｏ０[ ]）
（２２）

将式（２１）和式（２２）代入式（１２），得到最优控
制量为：

ｕ（ｔｇｏ）＝－
ｔｋｇｏ
ｔｋ＋１ｇｏ０

（ｋ＋１）（ｋ＋２）－（ｋ＋２）（ｋ＋３）
ｔｇｏ
ｔｇｏ[ ]
０
×

（ｖ０－ｖｆ－ｇｔｇｏ０）－
ｔｋｇｏ
ｔｋ＋２ｇｏ０

（ｋ＋１）（ｋ＋２）（ｋ＋３）－[ 　
　

（ｋ＋２）２（ｋ＋３）
ｔｇｏ
ｔｇｏ]
０
×（ｒ０＋ｖｆｔｇｏ０＋

１
２ｇｔ

２
ｇｏ０） （２３）

令ｔｇｏ＝ｔｇｏ０，当前时刻控制指令为：

ｕ（ｔｇｏ）＝－
１
ｔｇｏ
［（ｋ＋１）（ｋ＋２）－（ｋ＋２）（ｋ＋３）］×

（ｖ０－ｖｆ－ｇｔｇｏ）－
１
ｔ２ｇｏ
［（ｋ＋１）（ｋ＋２）（ｋ＋３）－

（ｋ＋２）２（ｋ＋３）］×（ｒ０＋ｖｆｔｇｏ＋
１
２ｇｔ

２
ｇｏ） （２４）

式（２４）可简化为：

ｕ（ｔｇｏ）＝
２
ｔｇｏ
［ｋ＋２］（ｖ０－ｖｆ－ｇｔｇｏ）＋　　　　

１
ｔ２ｇｏ
［（ｋ＋２）（ｋ＋３）（ｒ０＋ｖｆｔｇｏ＋

１
２ｇｔ

２
ｇｏ）］

（２５）

式（２５）即为惯性坐标系下含重力补偿项轨
迹调节最优制导律制导指令，该制导指令显式包

含重力加速度分量、当前时刻导弹速度、位移以及

末端时刻速度和位移的期望值，制导指令式（２５）
将作为本文所给出的混合制导律中的一种制导

模式。

运用式（２５）中的制导指令时，要求导弹能够
产生三方向加速度控制指令。导弹一般是采用气

动操纵方式，由于论文假设导弹速度大小不变，此

时只考虑在垂直于导弹速度方向进行控制，因此

需要得到速度坐标系下垂直于速度方向的控制指

令。速度坐标系下的制导指令可通过式（２６）转
换得到［１］：

ａｙ（ｔｇｏ）

ａｚ（ｔｇｏ[ ]） ＝
０ １ ０[ ]０ ０ －１

ＴＶＩｕ（ｔｇｏ） （２６）

其中，ＴＶＩ为惯性坐标系和速度坐标系之间的转换

矩阵［１］，ａｙ（ｔｇｏ）和ａｚ（ｔｇｏ）分别为侧向制导指令和
法向制导指令。

１．２　飞行时间控制制导律

时间精确控制阶段在纵向通道对飞行时间进

行精确控制，制导律可参考文献［１５］。该制导律
采用切换滑模思想在纵向飞行平面对导弹飞行进

行控制，详细推导过程请查阅文献［１５］。纵向平
面飞行时间控制制导指令如式（２７）所示。

ａｚ＝
－２ｒθ
·＋（１＋Ｋ１）ｒｓｉｇｎ（θ

·
）

ｃｏｓθｍ－Ｋ２ｒｓｉｇｎ（θ
·
）

＋

Ｍｓｉｇｎ（Ｓ）

ｓｉｇｎ
ｃｏｓθｍ
ｒ －Ｋ２ｓｉｇｎ（θ

·( )）
（２７）

其中，ｒ为导弹与目标之间的距离，θ为弹目视线
（ＬｉｎｅＯｆＳｉｇｈｔ，ＬＯＳ）高低角，θｍ为导弹速度矢量
相对ＬＯＳ的高低角，Ｍ＞０为常值增益系数，切换
滑模Ｓ如式（２８）所示。

Ｓ＝θ
·＋Ｃ（ｔｅｌａｐ＋ｔｇｏ－Ｔｉｍｐ）ｓｉｇｎ（θ

·
） （２８）

其中，Ｃ为正常数，ｔｅｌａｐ为导弹已经飞行的时间，
Ｔｉｍｐ为期望飞行时间，待飞时间 ｔｇｏ通过式（２９）进
行估计：

ｔｇｏ＝
ｒ
ｖ１＋

θ２ｍ＋θ
２
ｍｆ

１５ －
θｍθｍｆ[ ]３０

（２９）

其中，ｖ为导弹速度的大小。
变量Ｋ１和Ｋ２如下式所示。

Ｋ１＝
ｒ
ｖ１＋

θ２ｍ＋θ
２
ｍｆ

１５ －
θｍθｍｆ[ ]３０

－ｒθ
·

１０ｖ（θｍ＋θｍｆ）

（３０）

·８·
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Ｋ２＝
ｒ
ｖ２
２θｍ
１５－

θｍｆ[ ]３０ （３１）

时间精确控制阶段导弹侧向通道制导指令采

用传统的纯比例导引律［１６］，如式（３２）所示。

ａｙ＝－Ｎｖλ
·
ｙｓｉｎθｍｓｉｎψｍ＋Ｎｖλ

·
ｚｃｏｓθｍ （３２）

其中，Ｎ为导引系数，λ
·
ｙ和 λ

·
ｚ分别为ＬＯＳ角速度

矢量沿ＬＯＳ坐标系各轴的分量。

１．３　两阶段制导律切换

本文设计三维制导律的目的是使导弹在指定

的时间Ｔｉｍｐ内以期望撞击角度攻击目标，选择弹
道倾角γ和弹道偏角 ψ作为撞击角度。第一阶
段采用时间精确控制策略对导弹的飞行时间进行

控制，达到切换条件时，切换到角度精确控制阶段

对撞击角度进行精确控制。时间精确控制阶段将

导弹的三维导引近似地解耦为两个通道，分别对

两个通道设计制导律，纵向通道实现对飞行时间

的控制，侧向通道则采用传统的比例导引律。两

个控制阶段切换条件如下：当期望飞行时间与估

计的时间之差小于ε（ε为允许的飞行时间误差）
时，切换到第二阶段撞击角度控制制导律。第二

阶段采用轨迹调节最优制导律对撞击角度进行精

确控制，此时需要将惯性坐标系下制导指令转换

到速度坐标系。

２　仿真分析

２．１　撞击角度与飞行时间两阶段控制仿真分析

本节设计仿真对撞击角度控制、飞行时间控

制和撞击角度与飞行时间两阶段控制制导算法进

行比较分析，以验证本文撞击角度与飞行时间两

阶段控制制导算法的有效性。考虑导弹在三维平

面内运动，将导弹视作一个质点，通过气动力进行

操纵，指令加速度方向与速度方向垂直。导弹与

目标相对运动方程参照文献［１６］，初始弹目距离
ｒ０＝６２６４ｍ，导弹速度 ｖ０＝３００ｍ／ｓ，最大过载
ａｍａｘｚ ＝ａ

ｍａｘ
ｙ ＝３０ｇ，初始λｙ（０）＝λｚ（０）＝０°，θｍ（０）＝

２０°，ψｍ（０）＝１５°，θＬ（０）＝２０°，ψＬ（０）＝１０°，目标
静止，导引系数Ｎ＝３５，式（２７）中增益系数 Ｍ＝
２００，式（２８）中常数Ｃ＝１０，允许的飞行时间误差
ε＝００２ｓ。设定的期望撞击角度与撞击时间分
别为γｆ＝５０°，ψｆ＝２０°，Ｔｄ＝２５ｓ。

图１～５分别为法向过载 ａｚ、侧向过载 ａｙ、导
弹与目标相对距离 ｒ、弹道倾角 γ和弹道偏角 ψ
变化曲线。图中实线为本文提出的两阶段控制制

导算法仿真曲线，图３中撞击角度控制和飞行时
间控制时，相对距离 ｒ的变化趋于一致。两阶段

图１　法向过载ａｚ变化曲线

Ｆｉｇ．１　Ｎｏｒｍａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｚｈｉｓｔｏｒｉｅｓ

图２　侧向过载ａｙ变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｌａｔｅｒａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｙｈｉｓｔｏｒｉｅｓ

图３　导弹与目标相对距离ｒ变化曲线
Ｆｉｇ．３　Ｍｉｓｓｉｌｅｔｏｔａｒｇｅｔｒａｎｇｅｒｈｉｓｔｏｒｉｅｓ

控制ｔ＜１１６５ｓ时，导弹采用１２节飞行时间控
制算法进行制导；ｔ＝１１６５ｓ时，切换到１１节撞
击角度控制算法进行制导。撞击角度控制方面，

本文提出的两阶段控制与１１节撞击角度控制制
导算法均能实现导弹撞击角度的准确控制，角度

控制偏差小于１°；飞行时间控制方面，１．１节撞击
角度控制制导算法导弹实际飞行时间为２１３６ｓ，

·９·
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图４　弹道倾角γ变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅγｈｉｓｔｏｒｉｅｓ

图５　弹道偏角ψ变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｈｅａｄｉｎｇａｎｇｌｅψｈｉｓｔｏｒｉｅｓ

而本文提出的两阶段控制与１２节飞行时间控制
制导算法均能实现导弹飞行时间的精确控制，时

间控制偏差小于００５ｓ。

２．２　不同撞击角度两阶段控制仿真分析

为了进一步验证撞击角度与飞行时间两阶段

控制制导算法的有效性，针对不同的撞击角度进

行仿真实验：γｆ＝６０°，ψｆ＝３０°；γｆ＝４０°，ψｆ＝１０°；
γｆ＝３０°，ψｆ＝－１５°。其他仿真取值参照２１节。
图６～１０分别为不同撞击角度条件下法向过载
ａｚ、侧向过载ａｙ、导弹与目标相对距离ｒ、弹道倾角
γ和弹道偏角ψ变化曲线，图８表明，不同撞击角
度时，相对距离 ｒ的变化趋于一致。仿真结果表
明，撞击角度不同时导弹均能够以期望的撞击角

度与飞行时间击中目标。

３　结论

本文针对带有撞击角度和飞行时间控制的导

弹三维非线性导引律问题，通过制导模式切换的

思想实现撞击角度和飞行时间的同时控制。本文

图６　不同撞击角度法向过载ａｚ变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｎｏｒｍａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｚｈｉｓｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈ

ｖａｒｉｏｕｓｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｓ

图７　不同撞击角度侧向过载ａｙ变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｌａｔｅｒａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｙｈｉｓｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈ

ｖａｒｉｏｕｓｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｓ

图８　不同撞击角度导弹与目标
相对距离ｒ变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｍｉｓｓｉｌｅｔｏｔａｒｇｅｔｒａｎｇｅｒｈｉｓｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈ
ｖａｒｉｏｕｓｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｓ

方法可用于单枚导弹撞击角度与飞行时间控制，

还可用于无人机带末端角度约束的同时到达，基

于本文提出的制导模式切换思想实现带有撞击角

·０１·
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图９　不同撞击角度弹道倾角γ变化曲线
Ｆｉｇ．９　Ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅγｈｉｓｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈ

ｖａｒｉｏｕｓｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｓ

图１０　不同撞击角度弹道偏角ψ变化曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｈｅａｄｉｎｇａｎｇｌｅψｈｉｓｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈ

ｖａｒｉｏｕｓｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｓ

度约束的多导弹协同制导，下一步将对这一问题

进行研究。此外，如何考虑导弹速度变化及目标

机动情况下的撞击时间与撞击角度控制等问题，

也是值得进一步研究的课题。
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