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助推滑翔导弹改进最优制导律设计与验证

樊晓帅，白锡斌，江振宇，张士峰!

（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：助推滑翔导弹是一种精确制导武器，面临复杂多变的飞行条件，对制导律的设计提出了较高要
求。建立导弹飞行状态变化模型，采用最优控制方法推导出带弹着角约束的改进最优制导律，并引入纵向制

导系数和侧向制导系数，分析了单个制导系数变化对制导精度的影响并确定了制导系数选取方法。针对不

同飞行任务的要求，分析了固定弹着角约束和动态弹着角约束对制导精度的影响。以自行研制的小型固体

助推滑翔试验飞行器为对象，完成了导弹飞行的数值仿真和半实物仿真，仿真结果表明，所提出的改进最优制
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导律较为合理，具有较高的制导精度。
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　　导弹是现代战争中必不可少的精确制导武
器，具有多种类型和型号。助推滑翔导弹可以在

大气层内进行滑翔，不断调整自身姿态和轨迹，完

成特定的飞行任务［１］，是当前的研究热点。助推

滑翔导弹具有速度快、射程远、命中精度高等诸多

优点，大机动飞行时具有强非线性［２］，对制导律

的设计与应用提出了更高的要求。导弹飞行时需

要根据自身和目标的信息快速计算得到制导指

令，根据制导指令可以计算得到控制指令，从而控

制飞行的姿态和轨迹，对误差不断进行修正，直到

命中目标，完成飞行任务。针对助推滑翔导弹的

特点，设计合理的制导律和控制律，以满足任务

要求。

制导控制系统是助推滑翔导弹完成飞行任务

的基础［３－６］，也是专家学者研究较多的领域。常

见的制导方法有比例导引、三点法、滑模控制制

导［７］等，控制方法有自适应控制［８－９］、容错控

制［１０］、控制分配［１１］、反步控制［１２］、自抗扰控制［１３］
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等。进行工作可靠、鲁棒性强的制导律和控制律

设计是目前研究的重点。然而，当前的一些前沿

进展大多算法较为复杂，可靠性不足，工程应用效

果还需要进一步提高［１４］。

本文分析了助推滑翔导弹飞行状态变化过

程和制导律设计与验证流程［１５］，提出了改进

最优制导律。以国防科技大学自行研制的“天

星一号”小型固体助推滑翔试验飞行器为研究

对象，采用六自由度非线性模型进行了数值仿

真和半实物仿真验证，仿真结果具有较高的可

信度和工程应用价值，提出的制导律设计方法

可以为相近类型的助推滑翔导弹制导律设计

提供参考。

１　改进最优制导律设计

制导系统设计的架构主要包括导弹模型、目

标模型、导引头模型、制导模型和控制模型等，用

于模拟导弹与目标的空间运动，导引头信息、制导

律与控制律等信息。控制模型采用经典的比例积

分微分（ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌｉｎｔｅｇｒａｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ，ＰＩＤ）控
制，导弹模型及相关的坐标系见文献［１６］。制导
系统架构中的制导模型及制导律设计为本文主要

研究内容，通过设计的制导律进行制导计算产生

制导指令，在制导指令作用下控制导弹精确命中

目标。制导系统的基本架构如图１所示，详细的
运动学模型及公式推导见文献［１７］。

图１　制导系统架构
Ｆｉｇ．１　Ｇｕｉｄａｎｃｅｓｙｓｔｅｍａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

１．１　目标模型

在进行制导律设计时，需要建立目标的速度

模型和加速度模型。
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其中，［ｘＴ，ｙＴ，ｚＴ］
Ｔ、［ＶＴｘ，ＶＴｙ，ＶＴｚ］

Ｔ和［ａＴｘ，ａＴｙ，
ａＴｚ］

Ｔ分别是目标位置、速度以及加速度在发射系

三轴的投影。一般认为目标静止或匀速运动，在

此认为目标为静止的固定点。

１．２　导引头模型

一般采用导引头测量目标视线角和视线角速

率，因此建立导引头模型模拟测量信息。导弹与

目标在发射系的相对位置示意图如图２所示，以
导弹发射时刻的质心为原点建立发射系，Ｍ表示

导弹的质心，Ｔ表示目标的质心，Ｔ′表示目标质心
Ｔ在与ｘｏｚ面平行且包含导弹质心Ｍ的平面内的
投影。

图２　导弹与目标在发射系的相对位置示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｆｏｒ
ｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔｈｅｔａｒｇｅｔｉｎｌａｕｎｃｈｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

导弹与目标的相对位置矢量和导弹与目标的

相对速度矢量为
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其中，［ｘ，ｙ，ｚ］Ｔ、［Ｖｘ，Ｖｙ，Ｖｚ］
Ｔ分别是导弹在空间

中的位置和速度在发射系三轴的投影，［ｘｒｅｌ，ｙｒｅｌ，
ｚｒｅｌ］

Ｔ、［Ｖｒｅｌｘ，Ｖｒｅｌｙ，Ｖｒｅｌｚ］
Ｔ分别是导弹与目标相对位

置和相对速度在发射系三轴的投影。

导引头可以为制导系统提供的信息为
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其中，［ｑ１，ｑ２，Ｒ，ｑ１，ｑ２，Ｒ
·
］Ｔ中各变量分别是高低

方向的目标视线角、水平方向的目标视线角、导弹

与目标的相对距离大小（简称弹目距离）、高低方

向的目标视线角速率、水平方向的目标视线角速

率、导弹与目标的相对距离大小变化率。

１．３　制导模型

采用寻的制导方法进行制导律设计，寻的制

导根据导航设备和导引头提供的导弹和目标的状

态信息，实时计算得到制导指令，传送给姿态控制

系统执行，控制导弹飞行的姿态和轨迹。将纵向

制导律和侧向制导律分开设计，以纵向制导律设

计为例进行分析，侧向制导律设计方法同纵向制

导律。导弹和目标在发射系纵向平面内的示意图

如图３所示。
在某一时刻，目标位于Ｔ点，导弹位于Ｍ点，

连线
→ＭＴ称为视线。选取发射系内的 ｏｘ轴作为基

准线，导弹与目标的相对运动方程可以采用定义

在发射系纵向平面内的极坐标参数 Ｒｍｏｄ、ｑＭＴ的变
化规律来描述，图３中参数的定义如下：

Ｒｍｏｄ为导弹相对目标的距离在纵向平面内投
影的大小，导弹命中目标时Ｒｍｏｄ＝０。

ｑＭＴ为纵向平面内视线与基准线之间的夹角，
称为视线高低角（简称视线角），定义从基准线逆

时针转到视线为正。

θ、θＴ分别为纵向平面内导弹、目标速度矢量
与基准线之间夹角，称为导弹速度倾角和目标速

度倾角。分别以导弹、目标所在位置为原点，由基

图３　导弹与目标在发射系纵向平面相对位置示意图
Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔｈｅｔａｒｇｅｔｉｎ
ｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｐｌａｎｅｏｆｌａｕｎｃｈｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

准线逆时针旋转到各自速度矢量上为正。

η、ηＴ分别为纵向平面内导弹、目标速度矢量
与视线之间夹角，分别称为导弹速度矢量前置角

和目标速度矢量前置角。分别以导弹、目标为原

点，从各自的速度矢量逆时针旋转到视线上为正。

需要建立导弹目标相对运动方程来分析导弹

与目标之间的相对运动规律，从而为制导律设计

奠定基础。将导弹速度矢量在发射系纵向平面内

的投影Ｖ和目标速度矢量在发射系纵向平面内
的投影ＶＴ分别沿视线方向和垂直于视线方向分
解，沿视线方向的分量 Ｖｃｏｓη指向目标使 Ｒｍｏｄ减
小，而垂直于视线方向的分量 ＶＴｃｏｓηＴ使 Ｒｍｏｄ增
大，有

ｄＲｍｏｄ
ｄｔ＝ＶＴｃｏｓηＴ－Ｖｃｏｓη （４）

沿视线法向分量Ｖｓｉｎη使视线绕目标所在位
置为原点逆时针旋转，使视线角 ｑＭＴ增大。而沿
视线方向分量ＶＴｓｉｎηＴ使视线绕导弹所在位置为
原点顺时针旋转，使视线角ｑＭＴ减小，则有

Ｒｍｏｄ
ｄｑ
ｄｔ＝Ｖｓｉｎη－ＶＴｓｉｎηＴ （５）

同时考虑角度间的几何关系，以及导引关系

方程，得到相对运动方程为

ｄＲｍｏｄ
ｄｔ

Ｒｍｏｄ
ｄｑＭＴ
ｄｔ

ｑＭＴ
ｑＭＴ
ε





















１

＝

ＶＴｃｏｓηＴ－Ｖｃｏｓη
Ｖｓｉｎη－ＶＴｓｉｎηＴ

θ＋η
θＴ＋ηＴ















０

（６）

其中，ε１＝ｆ（ｑＭＴ，θ，θＴ，η，ηＴ，Ｒｍｏｄ，Ｖ，ＶＴ）为描述导

·２２１·
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弹和目标之间运动状态关系的表达式，ε１＝０为
导引关系方程，通过导引关系方程可以推导出制

导律。

１．４　改进线性二次型最优制导律设计

导弹对目标进行打击时，有的飞行任务为了

保证打击效果，还会对终端制导点的弹着角进行

约束，因此利用线性二次型推导得到带弹着角约

束的制导律。当目标为固定点时，速度和加速度

都为０，表示导弹和目标相对运动的极坐标方
程为

Ｒ·ｍｏｄ＝－Ｖｃｏｓ（ｑＭＴ－θ） （７）
ＲｍｏｄｑＭＴ＝Ｖｓｉｎ（ｑＭＴ－θ） （８）

对式（８）进行微分，有

Ｒ·ｍｏｄｑＭＴ＋Ｒｍｏｄ̈ｑＭＴ＝Ｖ
·ｓｉｎ（ｑＭＴ－θ）＋

Ｖｃｏｓ（ｑＭＴ－θ）（ｑＭＴ－θ
·
） （９）

将式（７）和式（８）代入式（９），有

ｑ̈ＭＴ＝
Ｖ·

Ｖ－２
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒ( )
ｍｏｄ

ｑＭＴ＋
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
θ
·

（１０）

导弹在末段飞行时，假定 Ｖ·／Ｖ１。令 Ｖ
·／Ｖ＝

０并代入式（１０），有

ｑ̈ＭＴ＝－２
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
ｑＭＴ＋

Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
θ
·

（１１）

令ｘ１＝ｑＭＴ－θｆ，ｘ２＝ｘ１＝ｑＭＴ，ｕ＝θ
·
。θｆ为终

端制导点弹着角。令θｆ＝θ（ｔｆ）并代入式（１１），有
ｘ１＝ｘ２

ｘ２＝－
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
ｘ２＋
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ

{ ｕ
（１２）

写为状态空间表达式，有

ｘ１
ｘ[ ]
２

＝

０ １

０ －２
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒ









ｍｏｄ

ｘ１
ｘ[ ]
２

＋

０

Ｒ·ｍｏｄ
Ｒ









ｍｏｄ

ｕ （１３）

即

Ｘ·＝ＡＸ＋Ｂｕ （１４）

其中，Ｘ＝［ｘ１ ｘ２］
Ｔ，Ａ＝

０ １

０ －２
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒ









ｍｏｄ

，Ｂ＝

０

Ｒ·ｍｏｄ
Ｒ









ｍｏｄ

。

对于助推滑翔导弹飞行的初始条件：在 ｔ＝ｔ０
时，ｘ１（ｔ０）＝ｑ（ｔ０）－θｆ，ｘ２（ｔ０）＝ｑ（ｔ０）。

终端条件：在ｔ＝ｔｆ时，ｘ１（ｔｆ）＝０，ｘ２（ｔｆ）＝０。
选择二次型指标，即

Ｊ＝ＸＴＦＸ＋１２∫
ｔ

ｔ０
ｕ２ｄｔ （１５）

其中，Ｆ＝
ｆ１１ ｆ１２
ｆ２１ ｆ[ ]

２２

。

令Ｒ＝１，Ｑ＝０，根据线性二次型优化理论，最优控
制表达式为

ｕ ＝－Ｒ－１ＢＴＰＸ

＝－ ０
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒ[ ]
ｍｏｄ

ｐ１１ ｐ１２
ｐ２１ ｐ[ ]

２２

ｘ１
ｘ[ ]
２

＝－
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
（ｐ２１ｘ１＋ｐ２２ｘ２） （１６）

其中，Ｐ是逆黎卡提微分方程的解，则

Ｐ· －１－ＡＰ－１－Ｐ－１ＡＴ＋ＢＲ－１ＢＴ＝０
Ｐ－１（ｔｆ）＝Ｆ

－１＝{ ０
（１７）

可以得到

Ｐ－１＝

Ｒｍｏｄ
３Ｒ·ｍｏｄ

－１６

－１６
Ｒ·ｍｏｄ
３Ｒ













ｍｏｄ

（１８）

则

Ｐ＝

４Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ

２

２
４Ｒｍｏｄ
Ｒ·













ｍｏｄ

（１９）

因此

ｕ ＝－
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ

２（ｑＭＴ－θｆ）－
４Ｒｍｏｄ
Ｒ·[ ]
ｍｏｄ

＝４ｑＭＴ－２
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
（ｑＭＴ－θｆ） （２０）

即

θ
·＝４ｑＭＴ－２

Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
（ｑＭＴ－θｆ） （２１）

在进行公式推导时，假定 Ｖ·／Ｖ１。对于低
速且速度变化相对剧烈的导弹，实际飞行状态会

与假设条件有差异，为了便于制导律的工程应用，

将制导律添加制导系数Ｋｙ１、Ｋｙ２、Ｋｙ３，即

θ
·＝Ｋｙ１［Ｋｙ２ｑＭＴ－Ｋｙ３

Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
（ｑＭＴ－θｆ）］ （２２）

则纵向平面的改进最优制导律为

θ
·
ｃ＝Ｋｙ１［Ｋｙ２ｑ１－Ｋｙ３

Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
（ｑ１－θｆ）］ （２３）

其中：Ｋｙ１、Ｋｙ２、Ｋｙ３为纵向平面制导系数，为常数；

θ
·
ｃ为速度倾角变化率指令；θｆ为纵向平面期望的
弹着角。

·３２１·
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同理，得到侧向平面的改进最优制导律为

σｃ＝Ｋｚ１［Ｋｚ２ｑ２－Ｋｚ３
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
（ｑ２－σｆ）］ （２４）

其中：Ｋｚ１、Ｋｚ２、Ｋｚ３为侧向平面制导系数，为常数；
σｃ为航迹偏航角变化率指令；σｆ为侧向平面期望
的弹着角。

在纵向平面中，带有终端制导点弹着角约束

的助推滑翔导弹改进最优制导律表达式为 θ
·
ｃ＝

Ｋｙ１［Ｋｙ２ｑ１－Ｋｙ３
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
（ｑ１－θｆ）］，其中 Ｋｙ２ｑ１可以看

作比例导引项，－Ｋｙ３
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
（ｑ１－θｆ）为弹着角约束

项，Ｋｙ１为纵向协调系数。实际的速度倾角变化率

计算公式为 θ
· ＝

ｎｙｇ－ｇｃｏｓθ
Ｖａｂｓ

（Ｖａｂｓ为导弹速度大

小），由此可以得到需要的导弹法向过载为 ｎｙｃ＝
Ｖａｂｓ
ｇθ
·
ｃ＋ｃｏｓθ。若制导飞行过程中无动力，则法向

过载全部由气动力提供，即ｎｙｃ＝
ｃｙｑＳｍ
ｍｇ（ｑ为动压，

Ｓｍ为导弹参考面积，ｍ为导弹质量，ｇ为重力加
速度），ｃｙ＝ｃαｙαｃ，此时由升力系数 ｃｙ和升力系数
对攻角的偏导数ｃαｙ，可以反求出需要的攻角αｃ。

在侧向平面中，带有终端制导点弹着角约束

的助推滑翔导弹改进最优制导律表达式为 σｃ＝

Ｋｚ１［Ｋｚ２ｑ２－Ｋｚ３
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
（ｑ２－σｆ）］，其中 Ｋｚ２ｑ２可以看

作比例导引项，－Ｋｚ３
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
（ｑ２－σｆ）为落角约束项，

Ｋｚ１为侧向协调系数。实际的航迹偏航角变化率

计算公式为 σ＝
ｎｚｇ
Ｖａｂｓｃｏｓθ

，由此可以得到导弹需要

的侧向过载为 ｎｚｃ＝
Ｖａｂｓ
ｇ
σｃｃｏｓθ。若制导飞行过程

中无动力，则侧向过载全部由气动力提供，即

ｎｚｃ＝
ｃｚｑＳｍ
ｍｇ，ｃｚ＝ｃ

β
ｚβｃ，此时由侧向力系数 ｃｚ和侧向

力系数对侧滑角的偏导数 ｃβｚ，可以反求出需要的
侧滑角βｃ。

滚转通道进行稳定控制，指令姿态角为０，则
得到三通道需要的指令姿态角为

φｃ＝θ＋αｃ
ψｃ＝σ＋βｃ
γｃ

{
＝０

（２５）

其中，θ为导弹的速度倾角，σ为导弹的航迹偏航

角，φｃ为需要的导弹俯仰角，ψｃ为需要的导弹偏
航角，γｃ为需要的导弹滚转角。把φｃ、ψｃ、γｃ作为
导弹姿态控制系统的指令姿态角。

将制导计算得到的指令姿态角传送给姿态控

制系统，采用经典的ＰＩＤ控制，则可以进行姿态稳
定回路的控制，完成飞行任务。

２　仿真验证

以国防科技大学自行研制的“天星一号”小

型固体助推滑翔试验飞行器为被控对象，需要设

计其制导律，结合经典的 ＰＩＤ控制确保精确命中
某空中目标。导弹从地面倾斜发射，在固体发动

机推动下，具有一定的速度，之后滑翔机动，完成

飞行任务。根据导弹飞行状态变化规律，建立六

自由度非线性仿真模型，当导弹达到目标点高度

或者命中目标时，仿真终止。仿真初始条件设置

如表１所示，目标点为空中固定点。

表１　导弹和目标参数
Ｔａｂ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

参数 参数值

初始发射俯仰角／（°） ６５

初始发射偏航角／（°） ０

初始发射滚转角／（°） ０

导弹初始位置／ｍ ［０，０，０］

导弹初始速度／（ｍ／ｓ） ［０，０，０］

目标点位置／ｍ ［３７００，４９５，０］

２．１　飞行弹道设计

在目标点确定后，需要设计飞行弹道，之后通

过调试选定一组合理的制导系数，从而控制导弹

精确命中目标。导弹无控飞行时的射程有限，难

以精确命中目标，因此需要设计一条滑翔弹道，增

大飞行距离，精确命中目标。

为了更好地发挥制导系统的作用，导弹前期

飞行时需跟踪标准弹道，在纵向平面内进行滑翔，

抑制侧向平面内的运动。在导弹和目标的距离小

于１０００ｍ时按照设计的改进最优制导律进行
飞行。

当导弹接近目标点时，目标视线角的变化率

会很大，产生的制导指令会导致攻角、侧滑角和姿

态角变化很大，为了减小姿态角的跃变，便于姿态

稳定回路的控制，在弹目距离小于５０ｍ时，制导
指令不再更新，按照上一时刻的导引指令进行制

导，直到仿真终止。

·４２１·
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在设计标准弹道时，导弹按照正弦变化的

攻角曲线滑翔运动，可以得到对应的指令俯仰

角曲线，指令偏航角和指令滚转角都为零。设

计的指令俯仰角曲线如图 ４所示，对应的纵向
平面内标准飞行弹道如图 ５所示，理论上侧向
位移为零。

图４　设计的指令俯仰角曲线
Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｃｏｍｍａｎｄｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

图５　设计的标准飞行弹道
Ｆｉｇ．５　Ｄｅｓｉｇｎｅｄｓｔａｎｄａｒｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

２．２　制导系数选取分析

导弹的六自由度模型是非线性的，各个通道

之间会相互耦合，需要选定合适的制导系数，从而

达到完成飞行任务所需要的制导精度。对于本文

研究的被控对象和飞行任务，综合考虑制导精度

和导弹动态特性，选择的导弹纵向制导系数和侧

向制导系数分别为 Ｋｙ１＝３、Ｋｙ２＝５、Ｋｙ３＝３、Ｋｚ１＝
４、Ｋｚ２＝４、Ｋｚ３＝３，制导精度为０６１７４ｍ。以选择
的制导系数作为标准值，当无固定弹着角约束时，

探索制导精度随制导系数的变化规律。当其他系

数不变时，制导精度随单个系数 Ｋｉ的变化如图６
和图７所示，图中Ｅｐ表示制导精度，Ｋｓｅｌ表示选定
的标准系数，Ｋｃｏ表示在给定取值范围内将每个制
导系数中精度最高的值组合在一起的一组制导参

数Ｋｙ１＝４、Ｋｙ２＝７、Ｋｙ３＝５、Ｋｚ１＝６、Ｋｚ２＝８、Ｋｚ３＝９，
制导精度为１２２３９ｍ。　

由图６和图７可以看到，在设计的制导律合

图６　制导精度随纵向制导系数变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｇｕｉｄａｎｃｅｐｒｅｃｉｓｉｏｎｗｉｔｈ

ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

图７　制导精度随侧向制导系数变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｇｕｉｄａｎｃｅｐｒｅｃｉｓｉｏｎｗｉｔｈ

ｌａｔｅｒａｌｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

理的情况下，制导系统对偏差具有调节能力，选择

的制导系数在一定的区间内都可以精确命中目

标。由于导弹主要在纵向平面内机动，抑制侧

向机动，纵向的位移较大，侧向的位移较小，因

此改变纵向制导系数对制导精度影响相对较

大，改变侧向制导系数对制导精度影响相对较

小。单独改变一个制导系数时，制导精度随制

导系数变化近似于二次函数曲线，若选取了合

适的制导系数，则制导精度较高，制导系数偏大

或者偏小都会导致制导精度降低。在给定取值

范围内的 ６个制导系数中，将单一制导系数最
优的值组合在一起，制导精度并非是最优值。

可以通过相同的方法确定制导精度随２个系数
和多个系数变化的关系，根据飞行任务具体要

求，选择合理的制导系数。

２．３　数值仿真验证

导弹在飞行时，前期采用方案弹道制导，跟随

标准弹道完成滑翔动作，增大射程，为末制导精确

命中目标提供支撑。在弹目距离小于 １０００ｍ
时，从方案弹道制导切换为改进最优制导律制导，

确保导弹可以精确命中目标。

当飞行任务只对制导精度有要求时，为了提

·５２１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４７卷

高制导精度，放宽对终端制导点弹着角的约束条

件。将固定的弹着角约束转变为动态的实时速度

倾角和航迹偏航角，对视线角的变化率进行导引，

提高制导精度。

令θｆ＝θ，σｆ＝σ，得到

　
θ
·
ｃ

σ
·







ｃ
＝
Ｋｙ１Ｋｙ２ｑ

·
１－Ｋｙ１Ｋｙ３

Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
（ｑ１－θ）

Ｋｚ１Ｋｚ２ｑ
·
２－Ｋｚ１Ｋｚ３

Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
（ｑ２－σ













）

（２６）

采用设计的改进最优制导律和经典的ＰＩＤ控
制，将选择的制导系数代入导弹六自由度模型进

行仿真，仿真结果如图８～１２所示。

（ａ）Ｒ

（ｂ）ｘ

（ｃ）ｙ

（ｄ）ｚ

图８　弹目距离和发射系内导弹位置变化曲线
Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅａｎｄｐｏｓｉｔｉｏｎｆｏｒ

ｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅｉｎｌａｕｎｃｈｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

（ａ）Ｖａｂｓ

（ｂ）Ｖｘ

（ｃ）Ｖｙ

（ｄ）Ｖｚ

图９　速度变化曲线
Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ

（ａ）ｎｘ

（ｂ）ｎｙ

（ｃ）ｎｚ

图１０　过载变化曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｏｖｅｒｌｏａｄ
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（ａ）θ

（ｂ）σ

图１１　速度倾角和航迹偏航角变化曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅ

ａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

图１２　三维制导轨迹图
Ｆｉｇ．１２　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｄｉａｇｒａｍ

经过仿真计算，在导弹到达目标点高度时，

弹目距离为 ０６１７４ｍ，偏差在 １ｍ以内，满足
飞行任务要求。导弹全程以亚声速飞行，侧向

速度和侧向位移较小，较好地抑制了侧向机动。

飞行中无过载约束，在发动机工作时轴向过载

较大，在滑翔机动和进入末制导飞行时，法向过

载较大，其他时间段内三通道过载都比较小，在

导弹的许用过载范围内。速度倾角和航迹偏航

角变化平稳，控制导弹在三维空间中精确命中

了目标。

为了评估改进的带弹着角约束的最优制导律

性能，将仿真结果与经典最优制导律和经典比例

导引律进行对比。带弹着角约束的经典最优制导

律的表达式为

θ
·
ｃ

σ[ ]
ｃ

＝
４ｑ１－２

Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
（ｑ１－θｆ）

４ｑ２－２
Ｒ·ｍｏｄ
Ｒｍｏｄ
（ｑ２－σｆ













）

（２７）

为了便于对比，将比例导引系数设为４，则经
典比例导引律的表达式为

θ
·
ｃ

σ[ ]
ｃ

＝
４ｑ１
４ｑ[ ]
２

（２８）

根据小型固体助推滑翔试验飞行器所用器

件的特性，采用随机正态分布拉偏组合，将各个

参数的偏移按照正态分布随机组合，进行 ５００
次蒙特卡罗打靶仿真，拉偏参数的取值范围如

表２所示。分别采用三种制导律进行仿真，经
过 ５００次打靶仿真后的导弹脱靶量均值，其命
中精度对比如表３所示。

表２　拉偏参数
Ｔａｂ．２　Ｒａｎｇｅｏｆｂｉａｓｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 拉偏范围（３σ）

质量／％ ±３

质心／％ ±３

推力／％ ±５

大气密度／％ ±１０

轴向、法向、横向气

动力系数／％
±１０，±１０，
±１５

滚转、偏航、俯仰阻尼

力矩系数／％
±１５，±１５，
±１５

滚转、偏航、俯仰稳定

力矩系数／％
±１５，±１５，
±１５

滚转、偏航、俯仰控制

力矩系数／％
±１５，±１５，
±１５

俯仰、偏航、滚转通道

干扰力矩／（Ｎ／ｍ）
±０．０５，±０．０５，

±０．０５

弹体系Ｘ轴、Ｙ轴、
Ｚ轴转动惯量／％

±１５，±１５，
±１５

初始未知俯仰角偏差、偏航

角偏差、滚转角偏差／（°）
±１．５，±１．５，
±１．５

弹体系Ｘ轴、Ｙ轴、
Ｚ轴角速度／（（°）／ｓ）

±０．０２５，±０．０２５，
±０．０２５

发射系Ｘ轴、Ｙ轴、
Ｚ轴位置／ｍ

±１．５，±１．５，
±１．５

Ｘ轴、Ｙ轴、Ｚ轴速度／（ｍ／ｓ）
±０．２５，±０．２５，

±０．２５
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表３　三种制导律命中精度对比
Ｔａｂ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｇｕｉｄａｎｃｅｐｒｅｃｉｓｉｏｎｆｏｒ

ｔｈｅｔｈｒｅｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓ

制导律 脱靶量／ｍ

改进最优制导律 ０．９７６８

经典最优制导律 ４２．３７７８

经典比例导引律 ５２．３４６２

若采用改进的最优制导律，在导弹到达目标

点高度时，弹目距离平均值为０９７６８ｍ，精度较
高。若采用经典最优制导律，在导弹到达目标点

高度时，弹目距离平均值为４２３７７８ｍ，偏差较
大，命中精度相对改进的最优制导律较差。若采

用经典比例导引律，在导弹到达目标点高度时，弹

目距离平均值为５２３４６２ｍ，偏差较大，命中精度
相对经典最优制导律和改进的最优制导律较差。

改进的最优制导律可以根据被控对象特性，

灵活调整制导律系数，适用于不同的被控对象和

飞行任务，命中精度得到了较大提升。

采用改进最优制导律进行蒙特卡罗打靶仿

真，得到的导弹落点分布情况如图１３所示，其中
无偏落点表示基于导弹标准飞行参数的飞行轨迹

落点，拉偏落点表示基于拉偏后飞行参数的轨迹

落点。经过测试，在导弹到达目标点高度时，ｘ方
向偏差在４ｍ以内，ｚ方向偏差在１．５ｍ以内，满
足飞行任务要求。

图１３　导弹落点分布
Ｆｉｇ．１３　Ｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔｓｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅ

当飞行任务对制导精度和终端制导点弹着角

有固定值要求时，令θｆ和 σｆ等于固定值，可以控
制速度倾角和航迹偏航角收敛到给定的约束值。

设定终端速度倾角的约束值θｆ＝－４５°，航迹
偏航角的约束值 σｆ＝０°，仿真结果如图１４所示，
最终的落点偏差为 ３６３６８ｍ，速度倾角为
－４４４４７８°，航迹偏航角为 －０２６９５°。由图１４

（ａ）θ

（ｂ）σ

图１４　采用固定弹着角时的速度倾角和
航迹偏航角变化曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅａｎｄ
ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｗｉｔｈｆｉｘｅｄｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅ

可知，最终制导点的速度倾角和航迹偏航角收敛

到了给定值，偏差较小。由于同时考虑制导精度

和固定的弹着角约束，限制条件比较多，落点相对

于无固定值弹着角约束的工况偏差更大。对于不

同的飞行任务，可以根据要求综合考虑制导精度

和弹着角约束来选择制导律和制导系数，满足飞

行任务的具体要求。

２．４　半实物仿真验证

为了对设计的改进最优制导律进行进一步验

证，采用实时仿真机、飞控计算机、舵系统、地面站

等硬件设备进行仿真测试，按照图１５所示的原理
图完成半实物仿真实验。

在实时仿真机内搭建导弹六自由度模型，模

拟产生导弹飞行状态数据并发送给飞控计算机。

飞控计算机根据制导解算产生的指令姿态角，利

用ＰＩＤ控制产生舵偏角指令，将舵偏角指令发送
给舵系统控制舵机偏转，并接收反馈回的实际舵

偏角数据。飞控计算机将舵偏角反馈值传送给实

时仿真机进行飞行状态解算，并将解算结果发送

给地面站进行实时数据处理和图形化显示。以实

时仿真机中基于舵系统反馈数据解算的导弹位置

数据为参考值，与飞控计算机中的导弹半实物仿

真位置数据做对比，检验制导算法解算的实时性

和抵抗扰动的能力，分析导弹是否可以采用设计

的制导律精确命中目标。

给定的飞行任务对制导精度要求较高，对弹

·８２１·
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图１５　半实物仿真实验原理图
Ｆｉｇ．１５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

着角无要求，为了提高制导精度，采用动态弹着角

约束方案。将无固定弹着角约束的飞行弹道进行

半实物仿真实验，结果如图１６所示。以实时仿真
机自行闭环解算得到的仿真结果作为参考值，分

析半实物仿真实验的制导精度。

由图１６可以看到导弹飞行轨迹变化平稳，完
成了滑翔动作和制导动作。实时仿真机中基于舵

系统反馈数据解算的导弹位置数据与飞控计算机

中的导弹半实物仿真位置数据接近，表明半实物

仿真数据传输正常，制导精度较高。经过半实物

（ａ）Ｒ

（ｂ）ｘ

（ｃ）ｙ

（ｄ）ｚ

图１６　导弹位置曲线的仿真值与实验值对比
Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎ
ｓｉｍｕｌａｔｅｄｖａｌｕｅｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖａｌｕｅｓ

仿真实验测试，飞控计算机中得到的导弹落点位

置为［３７００７５９５ｍ，４９４０５２２ｍ，００１４６ｍ］，
可以认为精确命中目标。因此，设计的制导律和

选择的制导系数比较合理，在线解算的实时性较

好，抵抗扰动的能力较强。

３　结论

本文针对助推滑翔导弹精确制导问题，分

析了导弹飞行过程中的状态变化过程，建立了

数学物理模型，提出了带弹着角约束的改进最

优制导律。把弹着角约束和制导系数引入最优

制导律，可以根据导弹具体飞行任务进行系数

的调节，适用范围较广。以国防科技大学自行

研制的“天星一号”小型固体助推滑翔试验飞行

器为对象进行了数值仿真验证和半实物仿真验

证，结果表明设计的制导律在打击固定目标时

制导精度较高。

本文重点分析检验了设计的改进最优制导律

打击空中固定目标的制导精度，对于提高弹着角

精度和制导系数的选取还需要进一步研究。未来

可以采用优化算法和理论分析方法确定制导系

数，兼顾制导精度和弹着角精度。扩大制导律的

适用范围，评估打击移动目标的效果。

·９２１·
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