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[bookmark: _Hlk127985749]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，需要设计合理的制导律和控制律，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]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，分别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（PID）控制，导弹模型及相关的坐标系见参考文献[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参考文献[17]。
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[bookmark: _Ref104296883]图1  制导系统架构
Fig.1  Guidance system architecture

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

		(1)



其中，，和分别是目标位置、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
[bookmark: _Hlk127953714]弹上一般采用导引头测量弹目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。

[bookmark: _Ref103756723]图2  导弹与目标在发射系的相对位置示意图
Fig.2  Schematic diagram of the relative position for the missile and the target in launch coordinate system
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

		(2)




其中，，分别是导弹在空间中的位置和速度在发射系三轴的投影。，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

		(3)

[bookmark: _Hlk127985507]其中，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和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。

[bookmark: _Ref105511711]图3  导弹与目标在发射系纵向平面相对位置示意图
Fig.3  Relative position of the missile and the target in the longitudinal plane of launch coordinate system





在某一时刻，目标位于点，导弹位于点，连线称为视线。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、的变化规律来描述，图3中所示参数的定义如下：


—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。

—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。


、—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，由基准线逆时针旋转到各自速度矢量上为正。


、—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。






导弹目标相对运动方程描述相对运动距离和视线角的变化率，将导弹速度矢量在发射系纵向平面内的投影和目标速度矢量在发射系纵向平面内的投影分别沿视线方向和垂直于视线方向分解，沿视线方向的分量指向目标使减小，而垂直于视线方向的分量使增大，有

		(4)




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

		(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

		(6)


[bookmark: _Hlk128262360][bookmark: _Hlk128047496][bookmark: _Hlk128047381]其中，为描述导弹和目标之间运动状态关系的表达式，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

[bookmark: ZEqnNum332381]		(7)

[bookmark: ZEqnNum188120]		(8)
对式(8)进行微分，有

[bookmark: ZEqnNum942257]		(9)
将式(7)和式(8)代入式(9)，有

[bookmark: ZEqnNum421237]		(10)


[bookmark: _Hlk128091928]导弹在末段飞行时，假定。令代入式(10)，有

[bookmark: ZEqnNum669578]		(11)



令为终端制导点弹着角。令代入式(11)，有

		(12)
写为状态空间表达式，有

		(13)
即

		(14)


对于助推滑翔导弹飞行的初始条件：在时，


终端条件：在时，
选择二次型指标，即

		(15)
其中，




，，，。

令根据线性二次型优化理论，最优控制表达式为

		(16)

其中，是逆黎卡提微分方程的解

		(17)
可以得到

		(18)
则

[bookmark: _Hlk128047771]		(19)
因此

		(20)
即

		(21)


在进行公式推导时，假定。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，即

		(22)
则纵向平面的改进最优制导律为

		(23)



其中，为纵向平面制导系数，为常数，为速度倾角角速度指令，为纵向平面期望的弹着角。
同理，得到侧向平面的改进最优制导律为

		(24)



其中，为侧向平面制导系数，为常数，为航迹偏航角角速度指令，为侧向平面期望的弹着角。














带有终端制导点弹着角约束的改进最优制导律，其中可以看作比例导引项，为弹着角约束项，为纵向协调系数。实际的速度倾角角速度计算公式为（为导弹速度大小），由此可以得到需要的导弹法向过载为，其中为需要的速度倾角变化率。假设制导飞行过程中无动力，则法向过载全部由气动力提供，即（为动压），，此时由升力系数和升力系数对攻角的偏导数，可以反求出需要的攻角。












侧向平面运动，带有弹着角约束的改进最优制导律，其中可以看作比例导引项，为落角约束项，为侧向协调系数。实际的航迹偏航角角速度计算公式为，由此可以得到导弹需要的法向过载为，其中为需要的航迹偏航角变化率。假设制导飞行过程中无动力，则法向过载全部由气动力提供，即，，此时由侧向力系数和侧向力系数对侧滑角的偏导数，可反求出需要的侧滑角。
滚转通道进行稳定控制，指令姿态角为0，则得到三通道的指令姿态角为

		(25)








其中，为导弹的速度倾角，为导弹的航迹偏航角，为需要的导弹俯仰角，为需要的导弹偏航角，为需要的导弹滚转角。、、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，在Simulink中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。
[bookmark: _Ref103722894]表1  导弹和目标的参数
Tab.1  Parameters of missile and target
	参数
	大小

	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]’


[bookmark: _Hlk128381031][bookmark: _Hlk128381040]2.1  飞行弹道设计
在目标点确定后，需要设计飞行弹道，通过调整制导系数，从而控制导弹精确命中目标。导弹无控飞行时的射程有限，无法精确命中目标，因此需要设计一条滑翔弹道，增大飞行距离，精确命中目标。
为了更好检验制导系统的作用，在导弹前期的飞行中跟踪标准弹道，要求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时按照改进的最优制导律进行飞行。
当导弹接近目标点时，弹目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。
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。
[image: ]
[bookmark: _Ref105601197]图4  设计的指令俯仰角曲线
Fig.4  Variation curve of command pitch angle
[image: ]
[bookmark: _Ref106661228]图5  设计的标准弹道
Fig.5  Designed standard trajectory
2.2  制导系数选取分析








六自由度模型是非线性的，各个通道之间会相互耦合，需要确定合适的制导系数，满足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，。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的变化如图6和图7所示,图中表示制导精度，表示选定的标准系数，制导精度为0.6174m，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，，制导精度为1.2239m。
[image: ]
[bookmark: _Ref117716508]图6  制导精度随纵向制导系数变化图
Fig.6  Variation curves of guidance precision with longitudinal guidance coefficients
[image: ]
[bookmark: _Ref128176315]图7  制导精度随侧向制导系数变化图
Fig.7  Variation curves of guidance precision with lateral guidance coefficients
由图6和图7可以看到，在设计的制导律合理的情况下，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六个制导系数中，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两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1000米时，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，对视线角变化进行引导，提高制导精度。


令，，得到

		(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~图12所示。
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(a) 变化曲线

(a) Variation curve of 
	
(b) 变化曲线

(b) Variation curve of 
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(c) 变化曲线

(c) Variation curve of 
	
(d) 变化曲线

(d) Variation curve of 


[bookmark: _Ref105708989]图8  弹目距离和发射系内导弹位置变化曲线
Fig.8  Variation curves of relative distance and position for the missile in launch coordinate system
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(a) 变化曲线

(a) Variation curve of 
	
(b) 变化曲线

(b) Variation curve of 
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(c) 变化曲线

(c) Variation curve of 
	
(d) 变化曲线

(d) Variation curve of 


图9  速度变化曲线
Fig.9  Variation curves of velocities
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(a) 变化曲线

(a) Variation curve of 
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(b) 变化曲线

(b) Variation curve of 
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(c) 变化曲线

(c) Variation curve of 


图10  过载变化曲线	Comment by Ren: 图10的曲线内容已经超过了横坐标的取值，请补充坐标系横轴右侧端点的数值，可以直接批注回复数值，我们后期p
Fig.10  Variation curves of overload
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(a) 变化曲线

(a) Variation curve of 
	
(b) 变化曲线

(b) Variation curve of 


图11  速度倾角和航迹偏航角变化曲线	Comment by Ren: 图11(a)的曲线内容已经超过了纵坐标的取值，请补充坐标系纵轴上侧端点的数值，可以直接批注回复数值，我们后期p
Fig.11  Variation curves of flight path angle and trajectory deflection angle
[image: ]
[bookmark: _Ref128419676]图12  三维制导轨迹图
Fig.12  Three-dimensional guidance trajectory diagram
经过仿真计算，在导弹到达目标点高度时，弹目距离为0.6174m，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

		(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

		(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次蒙特卡洛打靶仿真，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如表3所示。
[bookmark: _Ref128180113]表2  拉偏参数表
Tab.2  Range of bias parameters
	参数
	
变化范围（）

	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
	±0.05 N/m，±0.05 N/m，±0.05 N/m

	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
	±0.025，±0.025，±0.025

	发射系X轴、Y轴、Z轴位置
	±1.5 m，±1.5 m，±1.5 m

	X轴、Y轴、Z轴速度
	±0.25 m/s，±0.25 m/s，±0.25 m/s


[bookmark: _Ref117724199]表3  三种制导律命中精度对比
Tab.3 Comparison of guidance precision for the three guidance laws
	制导律
	脱靶量/m

	改进最优制导律
	[bookmark: _Hlk128077147]0.9768

	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0.9768 m，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42.3778 m，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52.3462 m，偏差较大，命中精度相对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，适用不同的被控对象和飞行任务，命中精度得到了较大提升。
[bookmark: _Hlk128068342]改进最优制导律蒙特卡洛打靶仿真结果如图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4 m以内，Z方向偏差在1.5 m以内，满足飞行任务要求。
[bookmark: _Ref128065706][image: ]
图13  导弹落点分布图
Fig.13  Impact points of the missile


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，令和等于固定值，可以控制速度倾角和航迹偏航角收敛到给定的约束值。


[bookmark: _Hlk128077125][bookmark: _Hlk128076891]设定终端速度倾角的约束值，航迹偏航角的约束值，仿真的结果如图14所示，最终的落点偏差为3.6368m，速度倾角为－44.4478°，航迹偏航角为－0.2695°。由图14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。
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(a) 变化曲线

(a) Variation curve of 
	
(b) 变化曲线

(b) Variation curve of 


[bookmark: _Ref128254811]图14  固定弹着角约束速度倾角和航迹偏航角变化曲线	Comment by Ren: 图14(a)的曲线内容已经超过了纵坐标的取值，请补充坐标系纵轴上侧端点的数值，可以直接批注回复数值，我们后期p
Fig.14  Variation curves of flight path angle and trajectory deflection angle with fixed impact angle
2.4  半实物仿真验证
为了对设计的改进最优制导律进一步验证，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。

[bookmark: _Ref128400840]图15  半实物仿真实验原理图
Fig.15  Schematic diagram of the experiment
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作对比，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。
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(a) 变化曲线

(a) Variation curves of 
	
(b) 变化曲线

(b) Variation curves of 
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(c) 变化曲线

(c) Variation curves of 
	
(d) 变化曲线

(d) Variation curves of 


[bookmark: _Ref105714932][bookmark: _Ref135595089]图16  导弹位置曲线的仿真值与实验值对比图	Comment by Ren: 图16的“飞控计算机”图完全看不清，放到150%才能看清楚一点点，建议换一个线型
Fig.16  The comparison curves of position between simulated values and experimental values
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。经过半实物仿真实验测试，飞控计算机中得到的导弹落点位置为[3700.7595,494.0522,0.0146]，单位为m，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。
[bookmark: OLE_LINK4]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。
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