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基于不确定性的末制导初始参数优化设计方法


张海瑞，王　浩，王　尧，洪东跑，卜奎晨
（中国运载火箭技术研究院，北京　１０００７６）

摘　要：为量化无动力滑翔飞行器末制导初始参数不确定性的综合影响，提升飞行器落点精度，提出基
于不确定性的末制导初始参数优化设计方法。面向飞行器末端高动态打击需求，采用落角约束下的滑模变

结构导引律进行实时弹道成型，进而考虑末制导初始参数的不确定性。以落点有效毁伤半径概率和落点圆

概率偏差为多优化目标，建立基于不确定性的末制导初始参数及制导律参数优化模型。针对这一不确定性

优化模型，研究利用高效全局优化和蒙特卡洛方法，给出末制导初始参数及制导律参数的最优设计方案。仿

真结果表明：该方法能显著提升落点精度，为方案设计阶段飞行器末制导交接点的选取提供决策支持。
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中图分类号：ＴＪ７６５．３　　文献标志码：Ａ　　文章编号：１００１－２４８６（２０１９）０６－０３３－０６

Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｂａｓｅｄｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｅｒｍｉｎａｌ
ｇｕｉｄａｎｃｅｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ＺＨＡＮＧＨａｉｒｕｉ，ＷＡＮＧＨａｏ，ＷＡＮＧＹａｏ，ＨＯＮＧＤｏｎｇｐａｏ，ＢＵＫｕｉｃｈｅｎ
（ＣｈｉｎａＡｃａｄｅｍｙｏｆＬａｕｎｃｈＶｅｈｉｃｌｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００７６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｑｕａｎｔｉｆｙｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓｉｎｔｈｅｔｅｒｍｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒｕｎｐｏｗｅｒｅｄｇｌｉｄｉｎｇｖｅｈｉｃｌｅ，ａｎ

ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｂａｓｅｄｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｔｅｒｍｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｗａｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔ．Ｔｈｅ

ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｖａｒｉａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｗａｓｕｓｅｄｔｏｐｒｅｄｉｃｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｖｅｈｉｃｌｅｉｎｒｅａｌｔｉｍｅｔｏｍｅｅｔｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｈｉｇｈｄｙｎａｍｉｃｓｔｒｉｋｅｉｎｔｈｅ

ｔｅｒｍｉｎａｌｓｔａｇｅｏｆｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅ．Ｉｎｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓｉｎｔｈｅｔｅｒｍｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆ

ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｂａｓｅｄｔｅｒｍｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｐａｒａｍｅｔｅｒｓｗａｓｂｕｉｌｔ．Ｔｈｅｃｉｒｃｕｌａｒｅｒｒｏｒｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙａｎｄｔｈｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆ

ｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔｓｉｎｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｄａｍａｇｅｒａｄｉｕｓｗｅｒｅｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄｉｎｔｏｔｈｅｍｕｌｔｉｐｌｅｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎ．ＥｆｆｅｃｔｉｖｅｇｌｏｂａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓ

ｍｅｔｈｏｄｗｅｒｅｕｓｅｄｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｏｐｔｉｍｕｍｏｆｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｆｆｉｃｉｅｎｔｌｙ．Ｉｔｗａｓｓｈｏｗｎｔｈａｔｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔ

ｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙ，ｗｈｉｃｈｃａｎｆｕｒｔｈｅｒｐｒｏｖｉｄｅｄｅｃｉｓｉｏｎｓｕｐｐｏｒｔｆｏｒｔｈｅｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｐｏｉｎｔｏｆｔｅｒｍｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅｉｎｔｈｅｓｔａｇｅｏｆｖｅｈｉｃｌｅｃｏｎｃｅｐｔｕａｌ

ｄｅｓｉｇｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｅｒｍｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅ；ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；ｅｆｆｉｃｉｅｎｔｇｌｏｂａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

　　无动力滑翔飞行器进入末制导阶段的初始参
数是影响其打击效果的关键因素之一［１］，不同的

末制导初始参数可能会导致不同的弹道成型及落

点分布结果。在这里，末制导初始参数定义为末

制导交班点的状态参数。在实际飞行过程中，飞

行器末制导初始参数，即末制导初始位置、初始速

度、初始弹道倾角及初始航向角等，受到诸多不确

定性因素的影响，往往表现出一定的不准确性或

者波动性［２］，进而影响飞行器弹道成型及落点分

布。因而，有必要考虑飞行器末制导初始参数不

确定性的影响，开展基于不确定性的末制导初始

参数优化设计研究。

在精确打击飞行器制导律等方面已有了大

量的研究［３－４］，而对不确定性影响下初始参数优

化设计的研究较少。常规弹道飞行器在再入过

程中全程采用末制导律，既有利于导引头工作，

实现转末制导的平滑交接，又可克服再入过程

的各种干扰。而对于新型高超声速临近空间飞

行器来说，其一般采用中段制导 ＋末制导方案，
其末制导交班点的选择以及初始参数的波动性

将会对末制导精度带来影响，本文针对此问题

开展相关研究。

针对末制导初始参数不确定性的影响，常规

方法通常采用蒙特卡洛方法对某一组初始参数方

案进行随机模拟试验，经统计满足落点圆概率偏

差（ＣｉｒｃｕｌａｒＥｒｒｏｒＰｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ，ＣＥＰ）要求即可，而
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未能实现飞行器末制导初始参数的优化设计以及

落点精度的提升。针对这一问题，本文提出基于

不确定性的末制导初始参数优化设计方法，利用

高效全局优化和蒙特卡洛方法给出末制导初始参

数及其制导律参数的最优设计方案。

１　落角约束滑模变结构导引律

滑模变结构控制系统具备较强的抗干扰和抗

参数摄动特性，可以提高制导系统的适应性和稳

健性，因此末制导采用落角约束下的滑模变结构

导引律。在末制导打击过程中，飞行器的相对运

动可以分解为俯冲平面运动和转弯平面运动两

类，如图１所示，固定目标点位于坐标系原点 Ｏ，
ｘｙｚ为目标点惯性坐标系，ｘｓｙｓｚｓ为视线坐标系。
定义目标点与飞行器的连线 ＯＭ为视线，由视线
方位角λＴ和视线高低角 λＤ确定。根据俯冲平
面的几何关系可知：

ηＤ＝λＤ＋γＤ

Ｒ·＝－ＶｃｏｓηＤ

Ｒλ
·
Ｄ＝Ｖｓｉｎη

{
Ｄ

（１）

式中：γＤ（γＤ＜０）为速度矢量在俯冲平面的投影
与当地水平面的夹角；ηＤ为速度矢量在俯冲平面

的投影与视线之间的夹角；Ｒ为相对距离；Ｒ· 为相

对接近速度；λ
·
Ｄ为俯冲平面内的视线角速度。

图１　相对运动示意图
Ｆｉｇ．１　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎ

采用落角约束的滑模变结构导引律作为俯冲

平面的导引控制律，为保证较好的毁伤效果，终端

落角约束为－π／２ｒａｄ；采用比例导引作为转弯平
面的导引控制律，故俯冲平面和转弯平面的导引

控制律［５－６］为：

　

γＴ＝ＫＴλ
·
ＴｃｏｓλＤ

γＤ＝Ｋ１λ
·
Ｄ＋Ｋ２

Ｒ·

Ｒ（λＤ＋γＤｆ）·
ＳＤ
ＳＤ ＋δ

ＳＤ＝λ
·
Ｄ＋ＫＤ（λＤ＋γＤｆ










）

（２）

其中：ＫＤ为滑模控制系数；Ｋ１，Ｋ２为控制参数；ＫＴ
为转弯平面导引控制参数；ＳＤ为滑模开关函数；δ
为微小量，取为００１；γＤｆ为终端时刻期望的弹道
倾角，取为 －π／２ｒａｄ；γＴ为转弯平面内的方位角

速度；λ
·
Ｔ为转弯平面内的视线角速度。

２　初始参数优化模型

在末制导高动态打击过程中，假设飞行器的

控制变量为攻角 α和倾斜角 φ，同时忽略地球自
转的影响，则飞行器的三自由度动力学方程组可

由６个状态量和２个控制量表示。
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其中：θ为当地弹道倾角；ψ为航向角；Ｄ为阻力；
Ｌ为升力；ｇ为重力加速度。

θ
·
，ψ
·
和 γＤ，γＴ的转换关系为：

γＳ
γＴ
γ
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进而给出弹道倾角和航向角的控制律：

θ
·＝－γＤ／ｃｏｓ（λＴ－ψ）

ψ
·＝［γＴ－γＤｔａｎ（λＴ－ψ）ｓｉｎλＤ］／ｃｏｓλ

{
Ｄ

（５）

给定末制导初始参数，利用落角约束的滑模

变结构导引律及弹道动力学方程进行弹道成型。

初始参数及制导律参数的选取直接影响了飞行器

能否命中目标。在实际末制导交接班过程中，其

状态参数受到诸多不确定性因素的影响，往往存

·４３·
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在一定的波动性。假设末制导初始状态参数在设

计参数附近服从正态分布，即

ｖ～Ｎ（μｖ，σ
２
ｖ），θ～Ｎ（μθ，σ

２
θ），ψ～Ｎ（μψ，σ

２
ψ）

ｘ～Ｎ（μｘ，σ
２
ｘ），ｙ～Ｎ（μｙ，σ

２
ｙ），ｚ～Ｎ（μｚ，σ

２
ｚ）

其中：μ为末制导初始设计标称参数；σ２为不确
定性因素导致的方差。在某一组初始状态参数

（ｖ，θ，ψ，ｘ，ｙ，ｚ）及给定制导律控制参数
Ｋ１、Ｋ２条件下，落点与固定目标点的距离定义为
Ｒ（ｖ，θ，ψ，ｘ，ｙ，ｚ，Ｋ１，Ｋ２），进而在不确定
性因素影响下，初始参数及制导律参数的优化模

型可表示为：

ｆｉｎｄμｖ，μθ，μｘ，μｙ，Ｋ１，Ｋ２
ｍｉｎｆ１Ｐｒ｛Ｒ（ｖ，θ，ψ，ｘ，ｙ，ｚ，Ｋ１，Ｋ２）＞Ｒｅ｝＋

ｆ２ＣＥＰ（ｖ，θ，ψ，ｘ，ｙ，ｚ，Ｋ１，Ｋ２）

ｓ．ｔ．μｖｍｉｎ≤μｖ≤μｖｍａｘ，μθｍｉｎ≤μθ≤μθｍａｘ
μｘｍｉｎ≤μｘ≤μｘｍａｘ，μｙｍｉｎ≤μｙ≤μｙｍａｘ
Ｋ１ｍｉｎ≤Ｋ１≤Ｋ１ｍａｘ，Ｋ２ｍｉｎ≤Ｋ２≤Ｋ２ｍａｘ
ｖ ～Ｎ（μｖ，σ

２
ｖ），θ ～Ｎ（μθ，σ

２
θ），ψ

 ～Ｎ（^μψ，σ
２
ψ）

ｘ ～Ｎ（μｘ，σ
２
ｘ），ｙ ～Ｎ（μｙ，σ

２
ｙ），ｚ ～Ｎ（^μｚ，σ

２
ｚ



















）

其中：μｖ，μθ，μｘ，μｙ为设计变量标称参数；Ｋ１，Ｋ２
为制导律控制参数；Ｐｒ（·）为某一区域的概率；
ＣＥＰ（·）为落点的圆概率偏差；Ｒｅ为有效毁伤半
径；ｖ，θ，ψ，ｘ，ｙ，ｚ为初始参数的某一实
现。Ｐｒ｛Ｒ（ｖ，θ，ψ，ｘ，ｙ，ｚ，Ｋ１，Ｋ２）＞Ｒｅ｝
是在某一组初始状态参数及给定制导律控制参数

条件下，落点在有效毁伤半径之外的概率，概率越

小则表明当前初始状态参数及制导律参数的毁伤

概率越大，作为表征毁伤效果的评估指标。

ＣＥＰ（ｖ，θ，ψ，ｘ，ｙ，ｚ，Ｋ１，Ｋ２）是在某一组
初始状态参数及给定制导律控制参数条件下的圆

概率偏差，ＣＥＰ越小则表明当前初始状态参数及
制导律参数的落点精度越高，作为表征落点精度

的评估指标。ｆ１和ｆ２是多目标优化函数的权重，
通过对多目标的加权和作为新的目标函数，以此

衡量不同目标之间的重要程度。

上述优化模型旨在通过考虑末制导初始状态

参数不确定性影响，在初始参数设计空间及制导

律控制参数设计空间中追求飞行器落点在有效毁

伤半径概率较大、圆概率偏差较小时的最优设计

参数，进而为方案设计阶段末制导交班点的选取

提供决策支持。在方案设计阶段假设末制导初始

航向角均值 μ^ψ取为 －π，初始横程均值 μ^ｚ取为
０，从而构建方案设计阶段飞行器末制导初始参数
及制导律参数优化模型。

３　高效全局优化

针对这一优化模型，利用蒙特卡洛方法计算

落点在有效毁伤半径的概率，若采用传统优化方

法求解优化模型，调用弹道成型模型的次数将会

急剧增加，导致求解效率较低，难以满足快速设计

迭代的工程需求。针对这一问题，提出采用高效

全局优化（ＥｆｆｉｃｉｅｎｔＧｌｏｂａｌＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＥＧＯ）方
法［７－８］求解该概率优化问题。作为序列近似优化

方法［９］之一，ＥＧＯ方法结合了全局优化算法与代
理模型的特点，具有很高的效率和精度，其关键在

于求解期望改善函数 （ＥｘｐｅｃｔｅｄＩｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ
Ｆｕｎｃｔｉｏｎ，ＥＩＦ）。

在优化设计空间中选取一定数量的训练样本

点，记为训练样本点集 珟Ｘ＝（珘μｘ，珘μｙ，珘μｖ，珘μθ，珘Ｋ１，
珘Ｋ２），利用蒙特卡洛方法分别求解不同初始参数
方案落点在有效毁伤半径之外的概率Ｐｆ（珟Ｘ）以及
落点的圆概率偏差ＣＥＰ（珟Ｘ）。由于概率Ｐｆ（珟Ｘ）仅
在０和１之间，为避免代理模型预测概率超出可
行范围，将落点在有效毁伤半径之外的概率转化

为其对应分位点的形式，故优化模型的目标函数

表述为：

β＝ｆ１Φ
－１（Ｐｆ（珟Ｘ））＋ｆ２ＣＥＰ（珟Ｘ） （６）

式中，Φ（·）为标准正态概率分布函数，ｆ１和 ｆ２
为权重因子。记飞行器末制导初始参数及制导律

参数为Ｘ＝（μｘ，μｙ，μｖ，μθ，Ｋ１，Ｋ２），结合弹道动力
学模型的特点，采用二阶多项式回归模型，利用

Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型将优化模型的目标函数表达为
式（７）的形式［１０］。

β＾（Ｘ）＝ｆＴ（Ｘ）η＋ｚ（Ｘ） （７）
式中，ｆ（Ｘ）为回归函数，η为回归系数，ｚ（Ｘ）为高
斯修正过程。根据 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型的特点，
Ｋｒｉｇｉｎｇ模型对于未知点 Ｘ的预测目标值服从如
下Ｇａｕｓｓｉａｎ分布：

β＾（Ｘ）～Ｎ［μβ^（Ｘ），σ
２
β^
（Ｘ）］ （８）

式中，均值 μβ^（Ｘ）和方差 σ
２
β^
（Ｘ）如式（９）和

式（１０）所示［１１］。

μβ^（Ｘ）＝ｆ
Ｔ（Ｘ）^η＋ｒＴ（Ｘ）Ｒ－１（β－Ｆ^η）（９）

σ２β^（Ｘ）＝σ
２－［ｆＴ（Ｘ） ｒＴ（Ｘ）］

０ ＦＴ[ ]Ｆ Ｒ

－１ ｆ（Ｘ）
ｒ（Ｘ[ ]）
（１０）

其中：Ｆ是ｆ（Ｘ）的向量；ｒ（Ｘ）＝［Ｒ（Ｘ，槇Ｘ１），…，

Ｒ（Ｘ，槇ＸＮ）］是未知点Ｘ和当前训练样本点集 槇Ｘ之
间的相关函数向量；Ｒ为相关矩阵。

·５３·
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当前训练点集 槇Ｘ中的最优设计方案记为Ｘ，
其对应的目标值为β（Ｘ）。针对某一未知设计方

案Ｘ，Ｋｒｉｇｉｎｇ模型提供了一个预测目标值β＾（Ｘ），由

于β＾（Ｘ）并非 β（Ｘ）的真实值，故 β＾（Ｘ）存在低于
β（Ｘ）的可能，定义如下指标度量这种可能。

Ｒ（Ｘ）＝ｍａｘ（β（Ｘ）－β＾（Ｘ），０） （１１）
式中，Ｒ（Ｘ）越大，则未知方案 Ｘ的真实目标值

β（Ｘ）优于β（Ｘ）的可能性越大。由于 β＾（Ｘ）是
随机变量，Ｒ（Ｘ）也是随机变量，定义 Ｒ（Ｘ）的概
率平均为期望改善函数［８］：

ＥＩＦ（Ｘ）≡Ｅ（Ｒ（Ｘ））＝∫
∞

－∞
Ｒ（Ｘ）ｆ（Ｒ（Ｘ））ｄＲ

（１２）
式中，Ｅ（·）为函数的期望，ｆ（·）为函数的概率

密度函数。进一步，对预测目标值 β＾（Ｘ）的分布
进行积分，期望改善函数可以表示为：

ＥＩＦ（Ｘ）＝∫
β（Ｘ）

－∞
［β（Ｘ）－β（Ｘ）］ｆ（β＾（Ｘ））ｄβ

（１３）

式中，β（·）为代理模型 β＾（Ｘ）的某一实现。进

而，利用 Ｋｒｉｇｉｎｇ预测值 β＾（Ｘ）服从 Ｇａｕｓｓｉａｎ分布
的特性，推导期望改善函数为Ｌ：

ＥＩＦ（Ｘ）＝∫
β（Ｘ）

－∞
［β（Ｘ）－β（Ｘ）］ β（Ｘ

）－μβ^（Ｘ）
σβ^（Ｘ

( )）
ｄβ

＝［β（Ｘ）－μβ^（Ｘ）］Φ
β（Ｘ）－μβ^（Ｘ）
σβ^（Ｘ

( )）
＋

σβ^（Ｘ）
β（Ｘ）－μβ^（Ｘ）
σβ^（Ｘ

( )）
（１４）

式中，（·）为标准正态概率密度函数。期望改

善函数的第一项为当前训练样本点集 槇Ｘ中最小
值β（Ｘ）与点Ｘ的预测目标值均值 μβ^（Ｘ）之间
的差值，若预测目标值均值 μβ^（Ｘ）小于当前最优
值β（Ｘ），此时期望改善函数较大；第二项，当预
测点Ｘ具有较大的不确定性时，其预测均方根
σβ^（Ｘ）较大，此时期望改善函数较大。进而，采用
全局优化算法 ＤＩＲＥＣＴ作为优化求解器，利用代
理模型在设计空间中搜索期望改善函数最大的点

作为新增训练点，序贯加点，直至期望改善函数的

最大值小于给定阈值ε，判定收敛。

４　仿真结果分析

以某一通用航空飞行器 （ＣｏｍｍｏｎＡｅｒｏ
Ｖｅｈｉｃｌｅ，ＣＡＶ）构型开展飞行器末制导初始参数
优化设计，飞行器质量为９０７１８ｋｇ，气动参考面
积为０４８３８７ｍ２，飞行器有效毁伤半径为５ｍ。

计算过程中滑模变结构控制参数 ＫＤ＝３，ＫＴ＝３。
弹道成型计算中，控制量约束为：－２０°≤α≤３０°，
－６０°≤φ≤６０°。考虑末制导初始参数存在一定
的不确定性，假设各个初始状态误差服从正态分

布，则飞行器优化设计空间及不确定性因素标准

差见表１、表２，权重因子ｆ１＝ｆ２＝０．５。

表１　飞行器优化设计空间
Ｔａｂ．１　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｓｐａｃｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔ

优化设计空间 下界 上界

初始纵程均值μｘ／ｍ ３５０００ ４５０００

初始高程均值μｙ／ｍ ２５０００ ３２０００

初始速度均值μｖ／（ｍ／ｓ） １２００ ２５００

初始弹道倾角均值μｖ／（°） －３０ －１０

制导律控制参数Ｋ１ －１０ －２

制导律控制参数Ｋ２ －３ ３

表２　飞行器不确定性因素标准差
Ｔａｂ．１　Ｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｕｎｃｅｒｔａｉｎｆａｃｔｏｒｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔ

不确定性因素标准差 值

初始纵程标准差σｘ／ｍ ５００

初始高程标准差σｙ／ｍ ２００

初始横程标准差σｚ／ｍ １００

初始速度标准差σｖ／（ｍ／ｓ） １００

初始弹道倾角标准差σθ／（°） ０．３

初始航向角标准差σψ／（°） ２

高效全局优化初始阶段采用全因子采样方案

对初始参数设计空间进行等密度采样，从而构建

初始代理模型。结合蒙特卡洛方法完成飞行器末

制导初始参数优化设计，通过４４８次序贯加点，高
效全局优化方法达到收敛条件，收敛过程如图２
所示。从整体趋势而言，随着迭代次数的增加，ＥＩＦ
逐渐减小且最终收敛，收敛阈值ε取１×１０－４。在
收敛过程中，存在多处突变的“跳点”，对于这些

“跳点”，ＥＩＦ第二项的贡献远大于第一项的贡献，
即此时的“跳点”具有较大的不确定性，从而需要

探索未知设计空间，避免陷入局部最优。

优化前飞行器末制导初始参数及制导律控制

参数选取 μｘ＝４００００ｍ，μｙ＝３００００ｍ，μｖ＝
１８００ｍ／ｓ，μθ＝－２１°，Ｋ１＝－５，Ｋ２＝－２。利用蒙
特卡洛方法完成优化前初始参数及制导律参数的

落点分布仿真，经过５０００次随机试验落点分布情
况如图３所示。此时飞行器落点在有效毁伤半径
内的概率为７５４８％，圆概率偏差精度为４１２ｍ。
优化后飞行器末制导初始参数及制导律控制参数

·６３·
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图２　高效全局优化ＥＩＦ收敛历史
Ｆｉｇ．２　ＣｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆＥＩＦｏｆ

ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｇｌｏｂａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图３　优化前飞行器落点分布情况
Ｆｉｇ．３　Ｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅ

ｂｅｆｏｒｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

选取为 μｘ ＝３５０００ｍ，μｙ ＝３２０００ｍ，μｖ ＝
１２００ｍ／ｓ，μθ ＝ －２９°，Ｋ


１ ＝ －２７３，Ｋ２ ＝

－０９２。利用蒙特卡洛方法完成优化后初始参数
落点分布仿真，经过５０００次随机试验后落点分布
情况如图４所示。此时飞行器落点在有效毁伤半
径内的概率达到了１００％，圆概率偏差精度达到
了０３２ｍ，飞行器落点的精度和飞行器落点在有
效毁伤半径内的概率得到了显著提升。图３～４
中落点分布的离散性与滑模变结构导引律密切相

关，式（２）滑模开关函数项的阶跃性导致落点分布
呈现一定的离散性。通过优化前后初始参数的对

比，优化后初始位置参数的视线高低角λＤ更大，初
始速度更低，在合适的初始弹道倾角及制导律控制

参数条件下，落点精度更高，这也符合工程实际的

认知，从而验证了上述方法的正确性和可行性。

图４　优化后飞行器落点分布情况
Ｆｉｇ．４　Ｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅ

ａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

经过仿真对比，在初始参数不确定性及制导

律参数的影响下，优化前的落点散布区域较大，而

优化后的落点则全部分布在有效毁伤半径内，且

大部分落点都集中在目标点附近区域。进一步，

选取优化后的末制导初始参数，考虑初始参数不

确定性的影响，选取１００条符合打击条件的弹道
曲线簇，如图５～７所示。

图５　优化后的弹道曲线簇
Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｕｒｖｅｓａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

通过上述仿真，末制导初始参数的不确定性

对弹道成型及落点分布影响显著，不同的末制导

初始参数会导致不同的弹道成型及落点分布结

果，在这里，末制导初始参数定义为末制导交接班

的状态参数。通常，在考虑末制导初始参数不确

定性的条件下，末制导初始位置的视线高低角越

大，初始速度越低，在合适的初始弹道倾角及制导

律控制参数条件下，其落点在有效毁伤半径内的

概率越大，落点精度越高。因而选取合适的末制

导初始参数及制导律控制参数可以显著提升飞行

器落点精度，提高落点在有效毁伤半径内的概率，

实现飞行器末制导交接班的精细化设计。

·７３·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４１卷

图６　优化后ｘｚ平面弹道曲线簇
Ｆｉｇ．６　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｕｒｖｅｓｉｎｔｈｅｘｚｐｌａｎｅａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图７　优化后ｘｙ平面弹道曲线簇
Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｕｒｖｅｓｉｎｔｈｅｘｙｐｌａｎｅａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

５　结论

本文以无动力滑翔飞行器末制导交接班设计

为研究对象，基于末端打击需求，采用落角约束下

的滑模变结构导引律进行实时弹道成型。通过考

虑飞行器末制导初始参数不确定性的影响，建立

了基于不确定性的飞行器末制导初始参数及制导

律参数优化模型。进而，针对这一模型，提出了基

于高效全局优化和蒙特卡洛方法的末制导初始参

数及制导律参数优化设计方法。通常，在末制导

初始参数不确定性的影响下，初始位置的视线高

低角越大，初始速度越低，在合适的初始弹道倾角

及制导律控制参数条件下，可实现落点在有效毁

伤半径内的概率和落点精度的同步提升。新方法

实现了初始参数标称值及制导参数的综合优化，

提升了末制导初始参数及制导律参数优化设计的

精度，为飞行器末制导交接班的精细化设计提供

决策支持。
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