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攻击主动防御飞行器的微分对策制导律

孙启龙，齐乃明，赵　钧，林海奇
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摘　要：基于微分对策理论设计了躲避护卫弹的同时攻击飞行器的制导律。根据传统的性能指标推导
了该场景的微分对策制导律，并且根据权重系数的取值定义了三种制导律：最优追赶制导律、逃脱 －追赶制
导律和复合制导律。最优追赶制导律容易被护卫弹拦截，逃脱 －追赶制导律容易造成导弹和飞行器的零控
脱靶量急剧增大而使得攻击失败，复合制导律很难选择合适的权重系数。针对以上不足，提出了两种改进的

制导律，并对该两种制导律的适用情况进行了分析。通过非线性模型仿真，验证了这两种方法的可行性。该

两种制导律目的性强，攻击导弹可以躲避护卫弹进而攻击飞行器。
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　　传统的导弹攻防对抗场景中一般包含两个参
与者：导弹和目标飞行器；文献［１－２］研究了一
对一的攻防问题。攻防对抗的升级导致参与者增

多，多对一的制导律逐渐成为研究热点［３－７］。多

对一的场景大多都是用微分对策理论进行分

析的。

几年来提出的主动防御问题是多对一问题中

三方博弈的典型场景。该场景包括一个攻击导

弹，一个飞行器（目标）和一个由飞行器发射的护

卫弹。文献［８－９］利用相似的原理推导了一种
保护目标的方法：控制护卫弹一直处于目标和导

弹连线之间来拦截导弹；仿真结果证明，护卫弹利

用该方法相比于一对一的制导律更易拦截来袭导

弹。文献［１０］研究了一种判断导弹制导律的方

法，在此基础上利用护卫弹和目标互相合作去拦

截导弹。文献［１１－１３］利用线性模型推导了二
次型最优的合作制导律以对抗来袭导弹；仿真结

果证明，在来袭导弹制导律已知的情况下，目标可

以将导弹向着护卫弹容易拦截的地方引诱，同时

护卫弹也会通过与目标合作预知导弹的轨迹，进

而向着预测的拦截点运动；因此大大减小了护卫

弹拦截导弹需要的加速度。Ｇａｒｃｉａ等利用非线性
模型推导了目标和护卫弹相互合作的制导律以此

来拦截导弹提高目标生存率［１４－１６］。随后 Ｋｕｍａｒ
等也利用非线性模型推导了最优的合作制导

律［１７］。特别地，Ｋｕｍａｒ采用了一个减小脱靶量的
指标：零控脱靶速度。该指标可以用来减小时间

估计误差带来的脱靶量。
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由于护卫弹对攻击导弹的巨大威胁，对抗护

卫弹的制导律也随之发展。近年来对抗主动防御

的制导律研究较少，Ｒａｔｎｏｏ等在护卫弹和攻击导
弹具有不同制导律的情况下，研究了导弹可以完

成攻击目标的条件［１８］。Ｒｕｂｉｎｓｋｙ等利用微分对
策理论推导了攻击弹的制导律；该制导律是攻击

弹先逃避到安全的边界线，然后利用一对一的最

优追赶策略去完成攻击目标的任务［１９－２０］。虽然

Ｒｕｂｉｎｓｋｙ用微分对策研究了攻击导弹的制导律；
但该制导律对于导弹和目标初始零控脱靶量较大

的情况并不合适。本文针对不同的初始条件，设

计了两种新的制导律。

１　模型建立

图１是主动防御场景中的导弹、护卫弹和飞
行器（目标）的运动几何关系。图中：Ａ、Ｔ、Ｄ分别
代表导弹、目标和护卫弹；ＲＡＴ和 ＲＡＤ分别为导弹
与目标之间和导弹与护卫弹之间的距离；ＶＡ、ＶＴ、
ＶＤ分别为导弹、目标和护卫弹的速度；γＡ、γＴ、γＤ
分别为导弹、目标和护卫弹的航向角；λＡＴ和 λＡＤ
代表导弹和目标以及导弹和护卫弹的视线角。

ＬＯＳＡＴ和 ＬＯＳＡＤ分别为导弹和目标以及导弹和护
卫弹的视线。假设导弹和护卫弹以及导弹和目标

之间可以获取对方的位置，速度信息。

图１　运动几何关系
Ｆｉｇ．１　Ｋｉｎｅｍａｔｉｃｇｅｏｍｅｔｒｙ

导弹和目标的相对接近速度Ｒ
·

ＡＴ以及导弹和

护卫弹的相对接近速度Ｒ
·

ＡＤ分别表示为：

　Ｒ
·

ＡＴ＝ＶＡｃｏｓ（γＡ－λＡＴ）＋ＶＴｃｏｓ（γＴ＋λＡＴ） （１）

　Ｒ
·

ＡＤ＝ＶＡｃｏｓ（γＡ－λＡＤ）＋ＶＤｃｏｓ（γＤ＋λＡＤ）（２）

视线角速度 λ
·

ＡＴ和 λ
·

ＡＤ为：

　λ
·

ＡＴ＝
ＶＴｓｉｎ（γＴ＋λＡＴ）－ＶＡｓｉｎ（γＡ－λＡＴ）

ＲＡＴ
（３）

　λ
·

ＡＤ＝
ＶＤｓｉｎ（γＤ＋λＡＤ）－ＶＡｓｉｎ（γＡ－λＡＤ）

ＲＡＤ
（４）

假设三个参与者的自动驾驶仪满足线性动

力学：

ｘｉ＝Ａｉｘｉ＋ｂｉｕ′ｉ　ｉ＝｛Ａ，Ｔ，Ｄ｝ （５）
ａｉ＝Ｃｉｘｉ＋ｄｉｕ′ｉ　ｉ＝｛Ａ，Ｔ，Ｄ｝ （６）

假设三者都具有理想的自动驾驶仪动态特

性，则Ａｉ、ｂｉ、Ｃｉ为０；ｄｉ为１。定义ｕ′ｉ≤ ｕ′ｉ
ｍａｘ，上

标ｍａｘ代表该加速度的最大值。航向角速度 γｉ
满足：

γｉ＝
ｕ′ｉ
Ｖｉ
　ｉ＝｛Ａ，Ｔ，Ｄ｝ （７）

为了简化模型，在初始视线进行线性化。

ｙＡＴ为导弹和目标垂直于初始视线 ＬＯＳＡＴ０的相对
位移。ｙＡＤ为导弹和护卫弹垂直于初始视线
ＬＯＳＡＤ０的相对位移。导弹垂直于初始视线
ＬＯＳＡＴ０的加速度为ｕＡＬ，目标垂直于ＬＯＳＡＴ０的加速
度为 ｕＴＬ，护卫弹垂直于ＬＯＳＡＤ０的加速度为 ｕＤＬ，
它们分别满足：

ｕＡＬ＝ｕ′Ａｃｏｓ（γＡ０－λＡＴ０）

ｕＴＬ＝ｕ′Ｔｃｏｓ（γＴ０＋λＡＴ０）

ｕＤＬ＝ｕ′Ｄｃｏｓ（γＤ０＋λＡＤ０
{

）

（８）

式（８）中的下标０表示对应的初始状态，且后文
中下标 ０具有同样的意义。定义 ｕ′Ａｃｏｓ（γＡ０ －
λＡＴ０）为 ｕＡ，ｕ′Ｔｃｏｓ（γＴ０＋λＡＴ０）为 ｕＴ，ｕ′Ｄｃｏｓ（γＤ０＋
λＡＤ０）为ｕＤ，且ｕｉ≤ｕ

ｍａｘ
ｉ （ｉ＝｛Ａ，Ｔ，Ｄ｝）。

选取状态变量：

ｘ＝［ｙＡＴ　ｙＡＴ　ｙＡＤ　ｙＡＤ］
Ｔ （９）

状态方程为：

ｘ＝

ｙＡＴ＝ｘ２
ｙ̈ＡＴ＝ｕＴ－ｕＡ
ｙＡＤ＝ｘ４
ｙ̈ＡＤ＝ｕＤ１（ｔ）－ｕＡ










ｂ

（１０）

其中，ｂ＝ｃｏｓ（γＡ０－λＡＤ０）／ｃｏｓ（γＡ０－λＡＴ０）。假设
导弹和护卫弹相遇后，护卫弹消失。用１（ｔ）表示
护卫弹的消失函数，１（ｔ）表达式为：

１（ｔ）＝
１ ｔ＜ｔＡＤｆ
０ ｔ≥ｔＡＤ{

ｆ

（１１）

式中，ｔＡＤｆ 是导弹和护卫弹的相遇时间。
状态方程可以表示为：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂ［ｕＴ　ｕＤ］
Ｔ＋ＣｕＡ （１２）

式中：

Ａ＝

０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０
０ ０ ０ １











０ ０ ０ ０

，Ｂ＝

０ ０
１ ０
０ ０
０ １（ｔ











）

，Ｃ＝

０
－１
０
－











ｂ

·８·
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由于在视线角方向进行了线性化，可以认为

碰撞时间是固定的。导弹和目标的碰撞时间以及

导弹和护卫弹的碰撞时间是ｔＡＴｆ 和ｔ
ＡＤ
ｆ，二者满足：

ｔＡＴｆ ＝
ＲＡＴ０ Ｒ

·

ＡＴ０

ｔＡＤｆ ＝ＲＡＤ０ Ｒ
·

ＡＤ
{

０

（１３）

导弹和目标以及导弹和护卫弹的剩余相遇时

间为ｔＡＴｇｏ和ｔ
ＡＤ
ｇｏ，二者满足：

ｔｉｇｏ＝ｔ
ｉ
ｆ－ｔ　ｉ＝｛ＡＴ，ＡＤ｝ （１４）

２　一对一微分对策制导律

２．１　零控脱靶量

导弹和目标之间的零控脱靶量（ＺｅｒｏＥｆｆｏｒｔ
Ｍｉｓｓ，ＺＥＭ）以及导弹和护卫弹之间的零控脱靶
量为ＺＡＴ（ｔ）和ＺＡＤ（ｔ），二者分别满足：

ＺＡＴ（ｔ）＝ＤＡＴΦ（ｔ
ＡＴ
ｆ，ｔ）ｘ

ＺＡＤ（ｔ）＝ＤＡＤΦ（ｔ
ＡＤ
ｆ，ｔ）{ ｘ

（１５）

其中，Φ（ｔＡＴｆ，ｔ）和Φ（ｔ
ＡＤ
ｆ，ｔ）是式（１２）对应的状态

转移矩阵，满足：

Φ
·
（ｔＡＤｆ，ｔ）＝－Φ（ｔ

ＡＤ
ｆ，ｔ）Ａ

Φ（ｔＡＤｆ，ｔ
ＡＤ
ｆ）＝Ｉ

Φ
·
（ｔＡＴｆ，ｔ）＝－Φ（ｔ

ＡＴ
ｆ，ｔ）Ａ

Φ（ｔＡＴｆ，ｔ
ＡＴ
ｆ）＝













Ｉ

（１６）

矩阵ＤＡＤ和ＤＡＴ满足：
ＤＡＤ＝［０ ０ １ ０］

ＤＡＴ＝［１ ０ ０ ０{ ］

结合式（１６），式（１５）可写成：
ＺＡＤ（ｔ）＝ｙＡＤ＋ｙＡＤ（ｔ

ＡＤ
ｆ －ｔ）

ＺＡＴ（ｔ）＝ｙＡＴ＋ｙＡＴ（ｔ
ＡＴ
ｆ －ｔ{ ）

（１７）

２．２　一对一最优制导律

对式（１７）求导，可以得到：

Ｚ
·

ＡＤ（ｔ）＝（ｔ
ＡＤ
ｆ －ｔ）［－ｂｕＡ＋１（ｔ）ｕＤ］

Ｚ
·

ＡＴ（ｔ）＝（ｔ
ＡＴ
ｆ －ｔ）（－ｕＡ＋ｕＴ

{
）

（１８）

如果是导弹和护卫弹之间一对一问题，导弹

将努力增大 ＺＡＤ（ｔ）进行逃脱，而护卫弹努力减
小 ＺＡＤ（ｔ）进行追捕，导弹和护卫弹之间的各自
最优策略为：

ｕΘＡ＝－ｓｉｇｎ［ＺＡＤ（ｔ）ｂ］ｕ
ｍａｘ
Ａ

ｕΘＤ＝－ｓｉｇｎ［ＺＡＤ（ｔ）］ｕ
ｍａｘ{
Ｄ

（１９）

如果是导弹和目标之间的一对一问题，导弹

将努力减下 ＺＡＴ（ｔ），而目标努力增大 ＺＡＴ（ｔ），
导弹和目标之间的各自最优策略为：

ｕΘＡ＝ｓｉｇｎ［ＺＡＴ（ｔ）］ｕ
ｍａｘ
Ａ

ｕΘＴ＝ｓｉｇｎ［ＺＡＴ（ｔ）］ｕ
ｍａｘ{
Ｔ

（２０）

３　导弹－护卫弹－目标制导律

３．１　传统制导律

导弹在整个任务过程中需要躲避护卫弹并且

追击目标，因此导弹需要使 ＺＡＤ（ｔ
ＡＤ
ｆ ）尽量增大并

且ＺＡＴ（ｔ
ＡＴ
ｆ）尽量减小。传统的性能指标为：

Ｊ＝－１２α［ＺＡＤ（ｔ
ＡＤ
ｆ）］

２＋１２β［ＺＡＴ（ｔ
ＡＴ
ｆ）］

２

（２１）
式中，α和β是大于０的权重系数。

哈密顿函数为：

Ｈ＝λ１Ｚ
·

ＡＤ（ｔ）＋λ２Ｚ
·

ＡＴ（ｔ） （２２）

λ
·

１＝－
Ｈ
ＺＡＤ

＝０

λ１（ｔ
ＡＤ
ｆ）＝

Ｊ
ＺＡＤ（ｔ

ＡＤ
ｆ）
＝－αＺＡＤ（ｔ

ＡＤ
ｆ）

λ
·

２＝－
Ｈ
ＺＡＴ

＝０

λ２（ｔ
ＡＴ
ｆ）＝

Ｊ
ＺＡＴ（ｔ

ＡＴ
ｆ）
＝βＺＡＴ（ｔ

ＡＴ
ｆ















 ）

（２３）

式（２２）可以改写为：
Ｈ＝［αＺＡＤ（ｔ

ＡＤ
ｆ）１（ｔ）ｔ

ＡＤ
ｇｏｂ－βＺＡＴ（ｔ

ＡＴ
ｆ）ｔ

ＡＴ
ｇｏ］·

ｕＡ－αＺＡＤ（ｔ
ＡＤ
ｆ）１（ｔ）ｔ

ＡＤ
ｇｏｕＤ＋βＺＡＴ（ｔ

ＡＴ
ｆ）ｔ

ＡＴ
ｇｏｕＴ
（２４）

假设护卫弹和目标之间没有合作，只是采用

各自对攻击导弹的最优机动策略，因此闭环的最

优制导律为：

ｕΘＡ＝－ｓｉｇｎ［αＺＡＤ（ｔ）１（ｔ）ｂｔ
ＡＤ
ｇｏ －ｔ

ＡＴ
ｇｏβＺＡＴ（ｔ）］ｕ

ｍａｘ
Ａ

ｕΘＴ＝ｓｉｇｎ［ＺＡＴ（ｔ）β］ｕ
ｍａｘ
Ｔ

ｕΘＤ＝－ｓｉｇｎ［ＺＡＤ（ｔ）α１（ｔ）］ｕ
ｍａｘ{
Ｄ

（２５）
分析式（２５），可以得到：在ｔ＜ｔＡＤｆ 时，当αβ

时，ｕΘＡ的制导策略就是一对一的最优逃避策略，
与式（１９）是一样的；此种情况就是导弹先用
式（１９）的最优逃避策略一直到 ｔＡＤｆ，然后转为与
式（２０）一样的最优追赶策略；定义此策略为逃
脱－追赶制导律（ＥｖａｓｉｏｎＰｕｒｓｕｉｔＧｕｉｄａｎｃｅＬａｗ，
ＥＰＧＬ）；整个过程目标和护卫弹的制导律是一对
一的最优制导律。当 βα时，此时整个过程导
弹采取的都是一对一的最优追赶目标策略，此时

导弹是忽略护卫弹的存在的；定义这一种策略为

最优追赶制导律（ＯｐｔｉｍａｌＰｕｒｓｕｉｔＧｕｉｄａｎｃｅＬａｗ，
ＯＰＧＬ）。当α，β相差不是很大时，得到同时衡量

·９·
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ＺＡＴ（ｔ）和 ＺＡＤ（ｔ）的制导律，定义为复合制导律
（ＣｏｍｐｏｓｉｔｅＧｕｉｄａｎｃｅＬａｗ，ＣＧＬ）；由于同时衡量
两个指标，很难选取合适的权重系数，使ＺＡＤ（ｔ

ＡＤ
ｆ）

达到合适的值；因此导弹和护卫弹的脱靶量很难

得到保证。进一步分析发现，当ＺＡＤ（ｔ）和ＺＡＴ（ｔ）
异号时，导弹不管采用上述何种策略都能同时满

足躲避护卫弹和攻击目标，示意图如图２所示。
图中横线代表零轴线，此线在后面的图中具有相

同含义。鉴于此种情况非常简单，因此接下来主

要讨论ＺＡＤ（ｔ）和ＺＡＴ（ｔ）同号的情况。

图２　ＺＡＤ（ｔ）和ＺＡＴ（ｔ）异号时ＺＥＭ变化示意图

Ｆｉｇ．２　ＴｉｍｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆＺＥＭｗｉｔｈｔｈｅｓｉｇｎｓｏｆ
ＺＡＤ（ｔ）ａｎｄＺＡＴ（ｔ）ｂｅｉｎｇｏｐｐｏｓｉｔｅ

ＺＡＤ（ｔ）和 ＺＡＴ（ｔ）同号，采用 ＥＰＧＬ策略时，
导弹在逃避护卫弹的同时也会造成对目标脱靶

距离的增大，示意图如图３所示。同样的导弹采
用ＯＰＧＬ策略时，导弹在追赶目标的同时，会造成
对护卫弹脱靶距离的减小，示意图如图４所示。
当采用ＣＧＬ策略时，由于涉及权重系数的选取，
该制导律将在后续的非线性仿真中进行研究。

图３　ＺＡＤ（ｔ）和ＺＡＴ（ｔ）同号时导弹采用

ＥＰＧＬ策略ＺＥＭ变化示意图
Ｆｉｇ．３　ＴｉｍｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆＺＥＭｆｏｒｕｓｉｎｇＥＰＧＬｗｉｔｈ
ｔｈｅｓｉｇｎｓｏｆＺＡＤ（ｔ）ａｎｄＺＡＴ（ｔ）ｂｅｉｎｇｓａｍｅ

３．２　改进型制导律

当ＺＡＤ（ｔ＝０）和ＺＡＴ（ｔ＝０）同号时，鉴于采用

ＥＰＧＬ策略时会导致ＺＡＴ（ｔ）在 ｔ＜ｔ
ＡＤ
ｆ 的时间段内

图４　ＺＡＤ（ｔ）和ＺＡＴ（ｔ）同号时导弹采用

ＯＰＧＬ策略ＺＥＭ变化示意图
Ｆｉｇ．４　ＴｉｍｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆＺＥＭｆｏｒｕｓｉｎｇＯＰＧＬｗｉｔｈ
ｔｈｅｓｉｇｎｓｏｆＺＡＤ（ｔ）ａｎｄＺＡＴ（ｔ）ｂｅｉｎｇｓａｍｅ

急剧增加，致使ｔ≥ｔＡＤｆ 时，采用最优追赶策略无法
满足导弹和目标的最终脱靶量；采用 ＯＰＧＬ策略
时，导弹忽略了护卫弹，只是对目标运用单一的追

赶策略，因此容易被护卫弹拦截；而采用 ＣＧＬ策
略时很难选取合适的权重系数，使 ＺＡＤ（ｔ

ＡＤ
ｆ ）达到

合适的值，因此当 ＺＡＤ（ｔ＝０）和 ＺＡＴ（ｔ＝０）同号
时，设计一种新的性能指标：

Ｊ＝

｛ＺＡＤ（ｔ
ＡＤ
ｆ ）－ｓｉｇｎ［ＺＡＤ（ｔ＝０）］（Ｒ＋δ）｝

２

２ ｔ＜ｔＡＤｆ

１
２［ＺＡＴ（ｔ

ＡＴ
ｆ）］

２ ｔ≥ｔＡＤ{
ｆ

（２６）
其中：Ｒ为护卫弹的杀伤半径，如果导弹和护卫弹
的最终脱靶量小于等于Ｒ，认为导弹被拦截，反之
导弹逃脱。δ为一个正值，它的作用是保证导弹
和护卫弹的脱靶距离大于Ｒ。

ｔ＜ｔＡＤｆ 时，哈密顿函数为：

Ｈ＝λ１Ｚ
·

ＡＤ（ｔ） （２７）
同样可以得到：

λ１＝ＺＡＤ（ｔ
ＡＤ
ｆ）－ｓｉｇｎ［ＺＡＤ（ｔ＝０）］（Ｒ＋δ）

（２８）
式（２７）可以改写为：

Ｈ＝｛ＺＡＤ（ｔ
ＡＤ
ｆ）－ｓｉｇｎ［ＺＡＤ（ｔ＝０）］（Ｒ＋δ）｝·

ｔＡＤｇｏ［－ｂｕＡ＋１（ｔ）ｕＤ］ （２９）
在性能指标中，假设护卫弹和目标使用一对

一的最优制导律，即式（１９）、式（２０）中的制导律。
在此前提下，设计攻击者的最优制导律满足使

式（２６）最小。通过式（２９）可以求得导弹的最优
闭环制导律为：

ｕΘＡ＝
ｓｉｇｎ（ｂ｛ＺＡＤ（ｔ）－ｓｉｇｎ［ＺＡＤ（ｔ＝０）］（Ｒ＋δ）｝）ｕ

ｍａｘ
Ａ ，ｔ＜ｔ

ＡＤ
ｆ

ｓｉｇｎ［ＺＡＴ（ｔ）］ｕ
ｍａｘ
Ａ ，ｔ≥ｔ

ＡＤ{
ｆ

（３０）

·０１·
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一般此制导律适应于 ＺＡＤ（ｔ＝０）和 ＺＡＴ（ｔ＝
０）同号且 ＺＡＤ（ｔ＝０）较大的值。这是因为在
ＺＡＤ（ｔ＝０）较大的前提下，ＺＡＤ（ｔ）达到边界值
ｓｉｇｎ［ＺＡＤ（ｔ＝０）］（Ｒ＋δ）更易完成任务。这一点
在后面的非线性仿真中会得到验证。此制导律定

义为同号边界制导律 （ＳａｍｅＳｉｇｎＢｏｕｎｄａｒｙ
ＧｕｉｄａｎｃｅＬａｗ，ＳＳＢＧＬ）。导弹对应该制导律的示
意图如图５所示。

图５　导弹采用ＳＳＢＧＬ策略ＺＥＭ变化示意图
Ｆｉｇ．５　ＴｉｍｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆＺＥＭｆｏｒｕｓｉｎｇＳＳＢＧＬ

当 ＺＡＤ（ｔ＝０）和 ＺＡＴ（ｔ＝０）同 号 且
ＺＡＤ（ｔ＝０）是较小的值时，ＺＡＤ（ｔ）达到边界值
－ｓｉｇｎ［ＺＡＤ（ｔ

ＡＤ
ｆ ）］（Ｒ＋δ）相对于达到边界值

ｓｉｇｎ［ＺＡＤ（ｔ）］（Ｒ＋δ）对碰撞三角形破坏很小，能
更快地完成攻击任务；这一点在后面的非线性仿

真中会得到验证。此时设计另外一个新的性能

指标：

Ｊ＝

｛ＺＡＤ（ｔ
ＡＤ
ｆ ）＋ｓｉｇｎ［ＺＡＤ（ｔ＝０）］（Ｒ＋δ）｝

２

２ ｔ＜ｔＡＤｆ

１
２［ＺＡＴ（ｔ

ＡＴ
ｆ）］

２ ｔ≥ｔＡＤ{
ｆ

（３１）
同样地，在性能指标中，假设护卫弹和目标使

用一对一的最优制导律；在此前提下，设计攻击者

的最优制导律满足使式（３１）最小。通过式（３１），
利用前面相似的步骤，可以求得导弹的最优闭环

制导律为：

ｕΘＡ＝
ｓｉｇｎ（ｂ｛ＺＡＤ（ｔ）＋ｓｉｇｎ［ＺＡＤ（ｔ＝０）］（Ｒ＋δ）｝）ｕ

ｍａｘ
Ａ ｔ＜ｔＡＤｆ

ｓｉｇｎ［ＺＡＴ（ｔ）］ｕ
ｍａｘ
Ａ ｔ≥ｔＡＤ{

ｆ

（３２）
此制导律定义为异号边界制导律（Ｏｐｐｏｓｉｔｅ

ＳｉｇｎＢｏｕｎｄａｒｙＧｕｉｄａｎｃｅＬａｗ，ＯＳＢＧＬ）。导弹对应
该制导律的示意图如图６所示。

４　仿真及分析

本节用非线性仿真实验对推导的制导律进行

图６　导弹采用ＯＳＢＧＬ策略ＺＥＭ变化示意图
Ｆｉｇ．６　ＴｉｍｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆＺＥＭｆｏｒｕｓｉｎｇＯＳＢＧＬ

验证。设定护卫弹的杀伤半径是８０ｍ；导弹与目
标的脱靶距离小于１ｍ视为攻击成功。同时为了
保证导弹对护卫弹的逃避距离，取 δ为１０ｍ。初
始的仿真参数见表１。

表１　初始仿真参数
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 目标 导弹 护卫弹

起始位置Ｘ０，Ｙ０／ｋｍ （９，０．２） （０，０） （９，０．２）

初始航向角／（°） ５５ ０ ２４

最大加速度／（ｍ／ｓ２） ４０ １８０ ８０

速度／（ｍ／ｓ） ３００ ７００ ８００

４．１　ＯＰＧＬ

在表１的初始参数下，选取 β→∞，α＝１，验
证ＯＰＧＬ。图７是用 ＯＰＧＬ进行非线性仿真的三
个参与者的运动轨迹示意图。图８是采用 ＯＰＧＬ
的剩余时间示意图。用此制导律的交汇时间 ｔＡＤｆ
和ｔＡＴｆ 分别是６４２６１ｓ和１２０９６５ｓ。导弹和护
卫弹的脱靶距离是０１２１ｍ，导弹和目标的脱靶
距离是 ０１３２ｍ；显然，导弹被护卫弹拦截。由
图８可以看到两个剩余时间与时间基本是近似
线性的关系；但是 ｔＡＴｇｏ有一个转折点，此转折点发
生在ＺＡＴ（ｔ）非常接近０的地方，转折点之后，导
弹和目标的加速度将会出现 ｂａｎｇｂａｎｇ现象。因
此用该制导律在追击目标的过程中容易被护卫弹

拦截。

４．２　ＥＰＧＬ

选取 β＝２，α→∞，验证 ＥＰＧＬ。图 ９是用
ＥＰＧＬ进行非线性仿真的三个参与者的运动轨迹
示意图。很明显，虽然导弹躲避了护卫弹，但是却

无法击中目标；这是因为导弹一直用最大加速度

躲避护卫弹，导致导弹和目标之间的零控脱靶量

急剧增大而难以追赶目标。因此在给定的初始参

·１１·
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图７　导弹采用ＯＰＧＬ的轨迹
Ｆｉｇ．７　ＴｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｐｌａｙｅｒｓｆｏｒｕｓｉｎｇＯＰＧＬ

图８　导弹采用ＯＰＧＬ的剩余时间
Ｆｉｇ．８　ＴｉｍｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｉｍｅｔｏｇｏｆｏｒｕｓｉｎｇＯＰＧＬ

数下，ＥＰＧＬ无法完成攻击任务。

图９　导弹采用ＥＰＧＬ的轨迹
Ｆｉｇ．９　ＴｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｐｌａｙｅｒｓｆｏｒｕｓｉｎｇＥＰＧＬ

４．３　ＣＧＬ

在表１给定的参数下，针对ＣＧＬ，先选取α＝
８，β＝２，图１０是此种情况下的轨迹示意图。此时
脱靶量分别为０６９７ｍ和０１３６ｍ；交汇时间 ｔＡＤｆ
和ｔＡＴｆ 分别是６３０１２ｓ和１３２７９１ｓ；显然导弹被
护卫弹拦截。

图１０　α＝８，β＝２时的轨迹
Ｆｉｇ．１０　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｆｏｒα＝８，β＝２

选取α＝２０，β＝２，图１１是此种情况下的轨
迹示意图。虽然导弹躲避了护卫弹，但是很明显

导弹攻击目标失败。

图１１　α＝２０，β＝２时的轨迹
Ｆｉｇ．１１　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｆｏｒα＝２０，β＝２

选取α＝１５，β＝２，图１２是此种情况下的轨
迹示意图。此时发现导弹和护卫弹的脱靶量已经

图１２　α＝１５，β＝２时的轨迹
Ｆｉｇ．１２　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｆｏｒα＝１５，β＝２

远远大于８０ｍ，导弹和目标的脱靶量为０５０６ｍ；
交汇时间ｔＡＴｆ 为１３４７８ｓ；因此导弹可以避开护卫

·２１·
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弹拦截目标。图 １３是剩余时间随时间变化图。
由图１３可知，ｔＡＴｇｏ和时间已经完全不是线性关系。
这是因为在此参数条件下，使用ＣＧＬ碰撞三角形
破坏严重，攻击时间长，过渡一段时间后新的碰撞

三角形建立以后才有近似线性的关系。

图１３　α＝１５，β＝２时的剩余时间变化
Ｆｉｇ．１３　Ｔｉｍｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｉｍｅｔｏｇｏｆｏｒα＝１５，β＝２

４．４　ＳＳＢＧＬ

在表 １给定的参数下，ＺＡＤ（ｔ＝０）为

２２５８６７７ｍ，ＺＡＴ（ｔ＝０）为 ２７５４０７５ｍ。此时
ＺＡＤ（ｔ＝０）并不是一个较小的值，适合 ＳＳＢＧＬ。
图１４是用 ＳＳＢＧＬ的三个参与者的轨迹示意图；
图１５是用此制导律的剩余时间示意图。用此制
导律的交汇时间 ｔＡＤｆ 和 ｔ

ＡＴ
ｆ 分别是６１３１１ｓ和

１２８１２０ｓ。导 弹 和 护 卫 弹 的 脱 靶 距 离 是
８３０８１ｍ，导弹和目标的脱靶距离是０４０２ｍ；显

图１４　导弹采用ＳＳＢＧＬ的轨迹
Ｆｉｇ．１４　ＴｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｐｌａｙｅｒｓｆｏｒｕｓｉｎｇＳＳＢＧＬ

然，导弹可以躲过护卫弹拦截目标。攻击弹和护

卫弹最终脱靶量与 Ｒ存在一定偏差，这是因为制
导律是用线性模型推导的，与实际的非线性运动

存在误差，但是通过选取合适的δ值，攻击导弹可
以完成躲避护卫弹的任务。由图 １５可知，ｔＡＴｇｏ和
时间已经不是线性关系；这是因为使用 ＳＳＢＧＬ在
躲避护卫弹时导致导弹和目标的碰撞三角形被破

坏，经过一段时间过渡后才建立起新的碰撞三角

形。但是此方法目的性强，不存在选参数的困扰，

而且能够有效地完成攻击任务。

图１５　导弹采用ＳＳＢＧＬ的剩余时间
Ｆｉｇ．１５　ＴｉｍｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｉｍｅｔｏｇｏｆｏｒｕｓｉｎｇＳＳＢＧＬ

４．５　ＯＳＢＧＬ

为了验证ＯＳＢＧＬ在 ＺＡＤ（ｔ＝０）较小时对于

导弹来说是可行的，将表１中的护卫弹航向角变
为８°。此时ＺＡＤ（ｔ＝０）为８７３１７９ｍ，ＺＡＴ（ｔ＝０）
为２７５４０７５ｍ。

图１６是用ＯＳＢＧＬ的三个参与者的轨迹示意
图；图１７是用此制导律的剩余时间示意图。在给
定的此组参数下用 ＯＳＢＧＬ，导弹和护卫弹的脱靶
距离是 ８４０１２ｍ，导弹和目标的脱靶距离是
０４１５ｍ；交汇时间ｔＡＤｆ 和 ｔ

ＡＴ
ｆ 分别是６７５０２ｓ和

１１５９３１ｓ，因此导弹攻击目标成功。

图１６　导弹采用ＯＳＢＧＬ的轨迹
Ｆｉｇ．１６　ＴｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｐｌａｙｅｒｓｆｏｒｕｓｉｎｇＯＳＢＧＬ

用非线性模型验证线性模型推导的制导律时

往往存在误差，这是因为时间估计是存在误差的。

仿真时用ｔＡＤｇｏ和ｔ
ＡＴ
ｇｏ替代 ｔ

ＡＤ
ｆ 和 ｔ

ＡＴ
ｆ，因此 ｔ

ＡＤ
ｆ、ｔ

ＡＴ
ｆ 是

时时更新的；同时初始视线也是实时更新的。当

碰撞三角形破坏严重时，时间估计误差相对较大；

虽然时间估计存在误差，但通过仿真发现本文制

·３１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４０卷

图１７　导弹采用ＯＳＢＧＬ的剩余时间
Ｆｉｇ．１７　ＴｉｍｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｉｍｅｔｏｇｏｆｏｒｕｓｉｎｇＯＳＢＧＬ

导律是可以实现规避护卫弹且攻击目标的。

５　结论

本文研究了导弹攻击主动防御飞行器的策

略，根据传统的性能指标推导了三种制导律，通过

仿真实验证明 ＯＰＧＬ忽略了护卫弹，导弹容易被
拦截；ＥＰＧＬ容易导致导弹和目标的零控脱靶量
在导弹和护卫弹相遇之前急剧上升而使攻击失

败；ＣＧＬ由于很难选择合适的权重系数，导致导
弹被拦截。鉴于以上制导律的缺陷基于微分对策

理论以零控脱靶量为指标，推导了两种新的制导

律ＳＳＢＧＬ和ＯＳＢＧＬ；虽然制导律是在线性模型下
推导的，但是通过仿真证明该两种制导律是切实

可行的。ＳＳＢＧＬ和ＯＳＢＧＬ目的性强，攻击导弹可
以直接规避护卫弹到安全距离。因此导弹根据初

始情况选择两制导律中的其一可以有效规避护卫

弹拦截飞行器。
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