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考虑弹体动态特性的机动效率约束导引律

王超伦，薛　林，闫晓勇
（中国航天科工二院，北京　１０００３９）

摘　要：针对考虑交会角和过载约束导引律在大机动时能量损失大的问题，提出一种考虑导弹机动效率
的多约束制导律。应用最优二次型原理推导出考虑一阶弹体延迟的时变导引系数闭环次优制导形式，将导

弹机动时刻阻力系数引入时变权系数，并通过迭代确定机动效率约束边界。将时变约束表示成剩余时间与

弹体延迟时间的函数，代入制导指令，进行弹道仿真。结果表明，对于常值与机动目标，文中制导律与过载约

束导引律同只考虑交会角约束的导引律相比，对目标均能实现末端弹道成型要求，而考虑机动效率的制导指

令分配更为合理，在避免指令加速度饱和的同时有效降低了拦截末端速度损耗，提高制导精度与毁伤效果。

且该制导律中时变权系数无须配平求解，在保证精度的同时极大地提高了迭代速度。
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　　在某些实际战术应用中，防空导弹需满足精
度要求和交会角约束［１］。受大气层内稠密空气

的影响，还要尽量提高导弹拦截的末速度，使导弹

能以最低能量损耗实现对空袭目标的有效打

击［２］。因此，对弹目交会角与机动效率约束条件

下的导引律进行研究具有重要意义。

在考虑交会角度约束的制导策略方面。Ｒｙｏｏ
等以剩余时间函数作为权函数，以最小值原理推

导了一种指定攻击角度对固定目标攻击的导引

律［３］。Ｖｉｔａｌｙ等以线性二次型理论推导了一种指

定终端交会角的导引律，能对机动目标进行有效

拦截［４］。王辉、林德福等以导弹剩余时间的幂函

数构建扩展的目标罚函数，并探讨了不同指数对

弹道成型的影响［５］。然而，这些制导律都未考虑

导弹的过载限制。

Ｊａｍｅｓ的研究［６］、Ｇｙｏｒｇｙ对随机最优导引律
的研究［７］、董晨等对落角与控制约束制导律的研

究［８］，都是基于过载约束在导弹拦截阶段为常

值，这与稠密大气中导弹过载随速度与高度剧烈

变化的实际情况不符。
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Ｃｈｏ等提出一种最优制导律，该制导律考虑
了导弹时变速度对制导带来的影响，并推导出

适用于反舰导弹的带落角约束导引律［９－１０］。

Ｉｌａｎ推导了时变过载约束下的导引形式，但约束
边界只是对可用过载的近似估计，该制导律能

量损耗明显［１１］，随后提出了一种时变速度约束

的次优导引形式，但未考虑弹体动态延迟的

影响［１２］。

文中针对考虑时变制导增益的带交会角与弹

体动态特性约束的导引律展开研究，以可用过载

为时变权系数的基础上，引入当地阻力系数，提出

一种不仅满足时变过载约束又能保证导弹机动损

耗能量最小的次优导引形式———考虑机动效率约

束导引律，并通过迭代确定约束边界，保证了时变

约束的精度，为防空导弹对高速机动目标的拦截

提供了方法参考。

１　弹目相对运动数学模型

交会角，即目标速度与导弹速度反方向之间

的夹角［１３］。建立导弹与目标相对运动关系如

图１所示，Ｍ为导弹所在位置，Ｔ为目标所在位
置，ＶＭ为导弹速度方向，ＶＴ为目标速度方向。

图１　弹目相对运动关系示意图
Ｆｉｇ．１　Ｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｖｅｍｅｎｔｇｅｏｍｅｔｒｙ

ｑ为弹目视线角，Ｒ为弹目相对距离，有

ｑ＝
Ｖｑ
Ｒ＝

－ＶＭｓｉｎ（φＭ）＋ＶＴｓｉｎ（φＴ）
Ｒ

Ｒ
·

＝ＶＲ＝－［ＶＭｃｏｓ（φＭ）＋ＶＴｃｏｓ（φＴ
{

）］

（１）

式中，φＭ＝γＭ－ｑ，φＴ＝γＴ＋ｑ。
γ为弹目交会角，则相对速度 ｙ和相对交会

角速度 γ分别为：
ｙ＝ＶＲｓｉｎｑ＋Ｖｑｃｏｓｑ

γ＝
ａＭ
ＶＭ
＋
ａＴ
Ｖ{
Ｔ

（２）

当ｑ为小量，对以上进行线性化，则：

ｙ＝Ｒｑ
ｙ＝ＶＲｑ＋Ｒｑ＝ＶＲｑ＋Ｖｑ
ｙ̈＝ａＴｃｏｓφＴ０－ａＭｃｏｓφＭ

{
０

（３）

状态空间可表示为：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ （４）
式中，ｘ＝［ｙ，ｙ，γ，ａＴ，ａ

Ｔ
Ｍ］

Ｔ。

对ｘ求导，可得

ｘ＝

ｙ
ｙ̈
γ
ａＴ
ａ















Ｍ

＝

ｙ
ａＴｃｏｓφＴ０－ａＭｃｏｓφＭ０

ａＭ
ＶＭ
＋
ａＴ
ＶＴ
０

ＡＭａＭ＋ＢＭ



















ｕ

（５）

则

Ａ＝

０ １ ０ ０ ０１×ｎ
０ ０ ０ ｃｏｓφＴ０ －ＣＭｃｏｓφＭ０
０ ０ ０ １／ＶＴ ＣＭ／ＶＭ
０ ０ ０ ０ ０１×ｎ
０ｎ×１０ｎ×１０ｎ×１ ０ｎ×１ Ａ

















Ｍ

（６）

Ｂ＝

０
－ｄＭｃｏｓφＭ０
ｄＭ／ＶＭ
０
Ｂ















Ｍ

（７）

该问题中，目标函数可表示为［１４］：

Ｊ＝１２ｋｙｘ
２
１（ｔｆ）＋

１
２ｋθ［ｘ３（ｔｆ）－γｆ］＋

１
２∫

ｔｆ

ｔ０
［ｋｕｕ

２（ξ）］ｄξ （８）

式中，ｋｙ、ｋθ、ｋｕ分别为位置加权系数、交会角加权
系数、控制量加权系数。期望的终端位置ｘ１（ｔｆ）＝０，
终端交会角ｘ３（ｔｆ）＝γｆ。

２　多约束制导律设计

设导弹近似具有一阶动态特性，ａＭ为过载输

出，ｕ为过载输入，设时间常数为τ，拉普拉斯反变
换后，得到：

ａＭ ＝－
１
τ
ａＭ ＋

１
τ
ｕ （９）

引入拉格朗日乘子矢量λ，有Ｈａｍｉｌｔｏｎ函数：

Ｈ＝１２ｋｕｕ
２＋λ１ｘ２＋λ２（ｘ４ｃｏｓφＴ０－ｘ５ｃｏｓφＭ０）＋

λ３
ｘ４
ＶＴ
＋
ｘ５
Ｖ( )
Ｍ

＋λ５
ｕ－ｘ５
τ

（１０）

·９４·
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控制方程（１０）对ｕ求偏导，则：
Ｈ
ｕ
＝ｋｕｕ＋

λ５
τ
＝０ （１１）

解得最优控制量为：

ｕ（ｔ）＝－
λ５
ｋｕτ

（１２）

根据最优二次型原理［１４］，得协态方程为：

λ
·

１ ＝－
Ｈ
ｘ１
＝０

λ１（ｔｆ）＝ｋｙｘ１（ｔｆ）

λ
·

２ ＝－
Ｈ
ｘ２
＝－λ１

λ２（ｔｆ）＝０

λ
·

３ ＝－
Ｈ
ｘ３
＝０

λ３（ｔｆ）＝ｋθ［ｘ３（ｔｆ）－λｆ］

λ
·

５ ＝－
Ｈ
ｘ５
＝λ２ｃｏｓφＭ０－

λ３
ＶＭ
＋
λ５
τ

λ５（ｔｆ）＝























０

（１３）

解得

λ１（ｔ）＝ｋｙｘ１（ｔｆ）

λ２（ｔ）＝ｋｙｘ１（ｔｆ）（ｔｆ－ｔ）

λ３（ｔ）＝ｋθ［ｘ３（ｔｆ）－λ０］

λ５（ｔ）＝－ｋｙτ
２·ｍ（ξ）ｘ１（ｔｆ）ｃｏｓφＭ０－

　　　　
ｋθτ·ｎ（ξ）［ｘ３（ｔｆ）－λ０］

Ｖ















Ｍ

（１４）

式中，ξ定义为待飞时间与时间常数的比，即 ξ＝
ｔｇ／τ，ｍ（ξ）＝ｅ

－ξ＋ξ－１，ｎ（ξ）＝ｅ－ξ－１。
将式（１４）中λ５代入式（１２），有：

ｕ（ｔ）＝ｋｙτｍ（ξ）ｘ１（ｔｆ）ｃｏｓφＭ０＋
ｋθｎ（ξ）［ｘ３（ｔｆ）－λ０］

ＶＭ
（１５）

定义 σｍ ＝∫
ｔｆ

ｔ
τ２ｍ２ｄξ，σｍｎ ＝∫

ｔｆ

ｔ
τｍｎｄξ，σｎ ＝

∫
ｔｆ

ｔ
ｎ２ｄξ。对式（５）中 ｘ积分，得方程组（１６）。

ｘ１（ｔｆ）＝ｘ１（ｔ）＋（ｔｆ－ｔ）ｘ２（ｔ）＋
ｔ２ｇ
２ｘ４（ｔ）－τ

２ｍｃｏｓφＭ０ｘ５（ｔ）－ｋｙｃｏｓ
２φＭ０ｘ１（ｔｆ）σｍ－ｋθ

ｘ３（ｔｆ）－γ０
ＶＭ

σｍｎ

ｘ３（ｔｆ）－γ０＝ｘ３（ｔ）＋ｔｇ
ｘ４（ｔ）
ＶＴ
－τｎ

ｘ５（ｔ）
ＶＭ

－γ０－ｋｙ
ｃｏｓφＭ０
ＶＭ
ｘ１（ｔｆ）σｍｎ－ｋθ

ｘ３（ｔｆ）－γ０
Ｖ２Ｍ

σ









 ｎ

（１６）

考虑弹体的动态延迟，则此时零效脱靶量与零效角误差为：

ＺＥＭ＝ｘ１（ｔ）＋（ｔｆ－ｔ）ｘ２＋
ｔ２ｇ
２ｘ４－τ

２ｍｃｏｓφＭ０ｘ５

ＺＥＡＥ＝ｘ３＋ｔｇ
ｘ４
ＶＴ
－τｎ

ｘ５
ＶＭ
－γ{

０

（１７）

解二元方程组（１６），得：

ｘ１（ｔｆ）＝
（Ｖ２Ｍ＋ｋθσｎ）ＺＥＭ－ｋθｃｏｓφＭ０ＶＭσｍｎＺＥＡＥ

（ｋｙｃｏｓ
２φＭ０σｍ＋１）Ｖ

２
Ｍ＋ｋｙｋθｃｏｓ

２φＭ０（σｍσｎ－σ
２
ｍｎ）＋ｋθσｎ

ｘ３（ｔｆ）－γ０＝－
ＶＭ［ｋｙｃｏｓφＭ０σｍｎＺＥＭ－ＶＭ（ｋｙｃｏｓ

２φＭ０σｍ＋１）ＺＥＡＥ］
（ｋｙｃｏｓ

２φＭ０σｍ＋１）Ｖ
２
Ｍ＋ｋｙｋθｃｏｓ

２φＭ０（σｍσｎ－σ
２
ｍｎ）＋ｋθσ










ｎ

（１８）

将式（１６）～（１８）代入式（１５），得最优控制量为：

ｕ（ｔ）＝
ｋｙｃｏｓφＭ０［τｍ（ｋθσｎ＋Ｖ

２
Ｍ）－ｋθｎσｍｎ］

ｋｕ［（ｋｙｃｏｓ
２φＭ０σｍ＋１）Ｖ

２
Ｍ＋ｋｙｋθｃｏｓ

２φＭ０（σｍσｎ－σ
２
ｍｎ）＋ｋθσｎ］

·ＺＥＭ－

ｋｕｋθＶＭ［ｋｙτｍｃｏｓ
２φＭ０σｍｎ－ｎ（ｋｙｃｏｓ

２φＭ０σｍ＋１）］
ｋｕ［（ｋｙｃｏｓ

２φＭ０σｍ＋１）Ｖ
２
Ｍ＋ｋｙｋθｃｏｓ

２φＭ０（σｍσｎ－σ
２
ｍｎ）＋ｋθσｎ］

·ＺＥＡＥ （１９）

令ｋｙ→∞，ｋθ→∞，则式（１６）可转化为：

ｕ（ｔ）＝ １
ｋｕｃｏｓφＭ０

τｍσｎ－ｎσｍｎ
σｍσｎ－σ

２( )
ｍｎ
·ＺＥＭ－

ＶＭ
ｋｕ
ｎσｍ－τｍσｍｎ
σｍσｎ－σ

２( )
ｍｎ
·ＺＥＡＥ （２０）

将式（２０）转成零效脱靶量形式，得导引

律为：

ｕ（ｔ）＝
ＮＺＥＭ
ｔ２ｇｃｏｓφＭ０

ＺＥＭ＋ＶＭ
ＮＺＥＡＥ
ｔｇ
ＺＥＡＥ

ＮＺＥＭ＝
ｔ２ｇ
ｋｕ
τｍσｎ－ｎσｍｎ
σｍσｎ－σ

２( )
ｍｎ

ＮＺＥＡＥ＝
ｔｇ
ｋｕ
ｎσｍ－τｍσｍｎ
σｍσｎ－σ

２( )















ｍｎ

（２１）

视线转率可表示为由零效脱靶量垂直于视线

的分量［１５］，有：

·０５·
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Ｒｔｇｑ＝ＺＥＭ （２２）
将ＺＥＭ、ＺＥＡＥ代入式（２０），转化为工程上易

接受的形式，则：

ｕ（ｔ）＝ １
ｃｏｓφＭ０

ＮＺＥＭＶｒｑ＋ＮＺＥＡＥ
ＶＭ
ｔｇ
（γ－γｆ）＋

ＮＴａＴ＋ＮＭａＭ （２３）

式中，ＮＴ ＝
ｃｏｓφＴ０
２ｃｏｓφＭ０

ＮＺＥＭ ＋
ＶＭ
ＶＴ
ＮＺＥＡＥ，ＮＭ ＝

－ｅ
－ξ＋ξ－１
ξ２

ＮＺＥＭ－
ｅ－ξ－１
ξ
ＮＺＥＡＥ，ξ＝ｔｇ／τ。

由式（２１），比例导引系数受加速度项权系数
ｋｕ影响，当ｋｕ＝１时，即为交会角约束导引律。

可见，在考虑弹体动态特性情况下，控制方程

里多一个法向过载的反馈项 ａＭ，比例系数 ＮＭ是
待飞时间ｔｇ与时间常数 τ之比的函数。在动态
响应无限快，即τ＝０的理想情况下，ＮＭ＝０，导引
律形式与不考虑动态特性时的结论相一致。

传统空气动力控制防空导弹响应时间大约为

０１～０９ｓ，分别对典型时间常数 τ对比例系数
的影响进行仿真。式（２３）中位置项、角度项比例
系数ＮＺＥＭ、ＮＺＥＡＥ随待飞时间ｔｇ与时间常数τ的变
化关系分别如图２、图３所示。

图２　位置项比例系数ＮＺＥＭ随ｔｇ与τ变化关系

Ｆｉｇ．２　ＬｏｃａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔＮＺＥＭｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｔｇａｎｄτ

图３　角度项比例系数ＮＺＥＡＥ随ｔｇ与τ变化关系

Ｆｉｇ．３　ＡｎｇｌｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔＮＺＥＡＥｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｔｇａｎｄτ

由图２、图３可见，响应时间 τ对最优比例系
数ＮＺＥＭ、ＮＺＥＡＥ有不可忽视的影响。时间常数越
大，待飞时间ｔｇ越短时，对比例系数的影响越大，
当待飞时间趋于无穷，则ＮＺＥＭ无限趋近于６，ＮＺＥＡＥ
无限趋近于２，响应时间的增大则相当于延长了
趋近的时间，降低了趋近的速度。

式（２３）中目标机动项比例系数 ＮＴ随待飞时
间ｔｇ与时间常数τ的变化关系如图４所示。

图４　目标机动项比例系数ＮＴ随ｔｇ与τ变化关系

Ｆｉｇ．４　ＴａｒｇｅｔｍａｎｅｕｖｅｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔＮＴｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｔｇａｎｄτ

目标机动比例项系数 ＮＴ受弹目相对速度比
ＶＭ／ＶＴ影响较大，随响应时间 τ与待飞时间 ｔｇ的
变化趋势与 ＮＺＥＭ、ＮＺＥＡＥ相同。称 ＮＭ为弹体动态
延迟项比例系数，如图５所示，ＮＭ受弹体时间常
数τ影响较大，在待飞时间 ｔｇ趋于０时，τ越大，
ＮＭ变化越剧烈，可见随着时间常数 τ的增大，弹
体为实现最优导引律所需要的动态延迟补偿也更

迫切。

图５　动态延迟项比例系数ＮＭ随ｔｇ与τ变化关系

Ｆｉｇ．５　ＤｙｎａｍｉｃｄｅｌａｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔＮＭｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｔｇａｎｄτ

由以上分析，考虑弹体动态特性的制导律中，

比例系数ＮＺＥＭ、ＮＺＥＡＥ、ＮＭ、ＮＴ无法近似为与待飞
时间和响应时间无关的常数，而是随弹目交会的

待飞时间ｔｇ与弹体响应时间 τ剧烈变化的时变
系数。

３　机动性能权系数的确定

防空导弹可用过载较大时，有利于完成需要

大机动动作，如较大的转弯。然而，在导弹具有较

大可用过载的同时，一般具有较大的动压，阻力特

性也较为显著，导弹在大可用过载下完成大机动

会带来大的能量损耗，这在试图保证末速和射程

的防空导弹弹道设计中是不希望出现的。

针对以上分析，提出一种新的控制项加权系

数，在避免指令加速度饱和的同时有效地降低了

能量损耗，即机动效率最优。

防空导弹基本保持在大气层内飞行，空气密

度直接取决于导弹飞行高度，导弹速度受阻力、重

·１５·
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力共同作用，而阻力又是空气密度与飞行速度的

函数，几个因素共同影响弹道形式，从而影响导弹

飞行高度。这决定了过载边界无法得到解析解，

若希望得到闭环制导形式，须通过迭代计算。

导弹法向过载可按式（２４）计算［１６］：

ｎｙｍａｘ＝ｎδｚｙδｚｍａｘ

ｎδｚｙ＝
１
ｍｇ

－ｍδｚｚ
ｍαｚ

Ｐ
５７．３＋Ｙ( )α ＋Ｙδ[ ]{ ｚ

（２４）

式中，导弹飞行被动段推力 Ｐ＝０。Ｙα、Ｙδｚ为单独
攻角产生升力、单独舵偏产生升力，ｍαｚ、ｍδ

ｚ
ｚ分别

为攻角引起的俯仰力矩系数与舵偏角引起的俯仰

力矩系数。δｚｍａｘ表示俯仰通道舵偏限幅。
当舵偏达到限幅，需验证此时攻角是否达到

临界攻角，如达到则需要用临界攻角反算舵偏，求

得平衡状态下可用过载如式（２５）所示。

ｎｙｍａｘ＝
Ｙα ＋Ｙδｚ
ｍｇ ＝（Ｃαｙ α ＋Ｃδ


ｙ δ）

ｑｓ
ｍｇ
（２５）

式中，α，δ为平衡攻角与平衡舵偏角。
将式（２６）除以导弹当地阻力系数，有：

ｎＬＤ＝
Ｃαｙ α ＋Ｃδ


ｙ δ

Ｃαｘ α ＋Ｃδ

ｘ δ( ) ｑｓ

ｍｇ （２６）

由式（２６）可见，导弹机动效率可以看成由两
部分变量导弹升阻比 Ｃｙ／Ｃｘ与动压 ｑ，再乘以常
量ｓ／ｍｇ组成，如式（２７）所示。

ｎＬＤ＝（Ｃｙ／Ｃｘ）·ｑ·
ｓ
ｍｇ （２７）

图６　常规防空导弹升阻比曲线
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｍｏｎａｉｒｄｅｆｅｎｓｅｍｉｓｓｉｌｅｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏ

常规防空导弹升阻特性如图６所示（图６中
Ｍａ＝１５和 Ｍａ＝２５较为接近）。升阻比 Ｃｙ／Ｃｘ
是马赫数 Ｍａ和攻角 α的函数，达到使 Ｃｙ／Ｃｘ最
大的攻角前，Ｃｙ／Ｃｘ随攻角变化近似满足线性关
系，而在给定攻角下，Ｃｙ／Ｃｘ随 Ｍａ变化也近似线
性变化，故可将马赫数、攻角的函数Ｃｙ／Ｃｘ降维为
仅关于马赫数Ｍａ的函数。

Ｃｙ／Ｃｘ（Ｍａ，α）＝Ｃｙ／Ｃｘ（ｍａｘ）（Ｍａ） （２８）
可用 Ｃｙ／Ｃｘ（ｍａｘ）表征导弹满足需用过载时的

能量消耗程度，即机动效率。

令

ｋ′ｕ（ｔｇ）＝
１
ｎＬＤ

（２９）

式中，ｎＬＤ越小，表示导弹做同等机动需要消耗的
能量越大；ｋ′ｕ越大，则此时对控制指令的“惩罚”
越厉害。通过权系数ｋ′ｕ的选取，使导弹在机动效
率较高情况下尽量做大机动，在机动效率较低的

情况下做小机动，使防空导弹在满足一定交会角

的前提下对空袭目标进行有效拦截。

ｎＬＤ要通过迭代确定，当最后两次迭代仿真结
果误差在０１％以内，认为结果收敛。机动效率
时变权系数的确定无须经过配平迭代，仅需知道

制导弹道的速度与动压信息，在保证导弹机动效

率的同时，极大地提高了时变权系数的计算速度。

４　弹道仿真分析

基于以上分析，取典型防空导弹进行弹道仿

真。取低空常速飞行目标ＶＴｘ＝－１００ｍ／ｓ，ＶＴｙ＝
０ｍ／ｓ，以末端交会角 ７５°拦截，导弹初速 Ｖ０＝
１０５０ｍ／ｓ，弹体动态延迟时间τ＝０３ｓ。

防空导弹 Ｃｙ／Ｃｘ（ｍａｘ）随 Ｍａ的变化如图 ７
所示。

图７　常规防空导弹Ｃｙ／Ｃｘ（ｍａｘ）随Ｍａ变化

Ｆｉｇ．７　ＣｏｍｍｏｎａｉｒｄｅｆｅｎｓｅｍｉｓｓｉｌｅＣｙ／Ｃｘ（ｍａｘ）ｗｉｔｈＭａ

图８　导弹机动效率随迭代次数变化
Ｆｉｇ．８　Ｍｉｓｓｉｌｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｉｔｅｒａｔｉｏｎｓ

图８为导弹机动效率随迭代次数的变化曲
线，其中第３次、第４次迭代曲线基本一致，说明
迭代收敛一般约束边界须经过 ４～７次迭代
确定。

·２５·



　第４期 王超伦，等：考虑弹体动态特性的机动效率约束导引律

分别对比不考虑机动约束、考虑可用过载约

束、考虑机动效率约束三种不同制导规律下末制

导弹道仿真结果，如图９～１２所示。
对比不考虑机动约束、考虑可用过载约束、考

虑机动效率约束的末制导弹道仿真结果，如图９
所示，由于所要求交会角较大，三种制导律使导弹

在末制导阶段机动策略各不相同。考虑可用过载

约束与考虑机动效率约束的导引律均保证在较大

机动能力的时刻实现了较大机动。

图９　三种导引律末制导弹道对比（匀速目标）
Ｆｉｇ．９　Ｔｈｒｅｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓｔｅｒｍｉｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｃｏｎｔｒａｓｔ（ｃｏｎｓｔａｎｔｓｐｅｅｄｔａｒｇｅｔ）

图１０　三种导引律弹目交会角对比（匀速目标）
Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｒｅｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓｍｉｓｓｉｌｅｔａｒｇｅｔｉｎｔｅｒｃｅｐｔ

ａｎｇｌｅｃｏｎｔｒａｓｔ（ｃｏｎｓｔａｎｔｓｐｅｅｄｔａｒｇｅｔ）

图１１　三种导引律指令加速度对比（匀速目标）
Ｆｉｇ．１１　Ｔｈｒｅｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓｔｅｒｍｉｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｃｏｍｍａｎｄａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｎｔｒａｓｔ（ｃｏｎｓｔａｎｔｓｐｅｅｄｔａｒｇｅｔ）

图１２　三种导引律下速度对比（匀速目标）
Ｆｉｇ．１２　Ｔｈｒｅｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｒａｓｔ

（ｃｏｎｓｔａｎｔｓｐｅｅｄｔａｒｇｅｔ）

　　对比三种导引律下的弹目交会角变化情况，
如图１０所示，考虑可用过载约束与考虑机动效率
约束的制导律在导弹机动性能较好的情况下实现

较大转弯，而单纯考虑交会角约束的导引律在导

引末端期望实现较大转弯，因可用过载难以满足

指令需求，导致较大的交会角误差。

图１１分别对比三种导引律下的指令加速度，
对比结果显示，考虑可用过载约束与考虑机动效

率约束的制导律过载指令在末制导阶段充分考虑

了导弹的机动过载能力，保证导弹在大可用过载

下做较大机动，分配更为合理。而考虑可用过载

与考虑机动效率的导引方式因权系数的侧重因素

不同，导致过载指令有明显差异。

图１２分别对比三种导引律下速度随时间变
化曲线，对比结果显示，考虑机动效率约束的导引

律末速度明显高于交会角约束导引律，略微高于

可用过载约束导引律速度曲线，这是由于该导引

律避免加速度饱和的同时兼顾了阻力因素，使导

弹在机动效率较高的情况下完成机动。

对比三种导引规律下，拦截末端时刻的仿真

结果，如表１所示。结果对比表明，单纯考虑交会
角约束的导引律因对机动性能分配不合理导致脱

靶。考虑可用过载约束与机动效率约束的两种导

引律均能实现对空袭目标的有效拦截，而考虑机

动效率约束的导引律相比考虑可用过载约束的导

引律能有效降低导弹的拦截时间，说明导弹平均

速度得到提升，导弹末速度提高，有效提高了防空

导弹的拦截能力与毁伤效果。

取低空蛇形机动目标ＶＴｘ＝－１００ｍ／ｓ，ＶＴｙ＝
０ｍ／ｓ，机动过载３５ｇ，机动频率３ｒａｄ／ｓ，以末端
交会角５０°拦截，导弹初速Ｖ０＝１０５０ｍ／ｓ，弹体动
态延迟时间τ＝０５ｓ。三种不同制导规律下末制
导弹道仿真结果，如图１３～１６所示。

·３５·
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表１　不同制导规律仿真结果对比（匀速目标）
Ｔａｂ．１　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓｅｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｃｏｎｔｒａｓｔ（ｃｏｎｓｔａｎｔｓｐｅｅｄｔａｒｇｅｔ）

仿真结果对比 脱靶量／ｍ 末速度／（ｍ／ｓ） 末端交会角／（°） 拦截时间／ｓ 交会角误差／（°）

单独交会角约束 ５．９６９ ４４６．２２ ８８．８６ １２．５６ １３．８６

交会角／可用过载约束 ０．９３０ ５３３．２７ ７３．６９ １２．２４ －１．３１

交会角／机动效率约束 ０．６５５ ５３９．６７ ７３．３８ １２．１８ －１．６２

图１３　三种导引律末制导弹道对比（机动目标）
Ｆｉｇ．１３　Ｔｈｒｅｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓｔｅｒｍｉｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｃｏｎｔｒａｓｔ（ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔ）

图１４　三种导引律弹目交会角对比（机动目标）
Ｆｉｇ．１４　Ｔｈｒｅｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓｍｉｓｓｉｌｅｔａｒｇｅｔｉｎｔｅｒｃｅｐｔ

ａｎｇｌｅｃｏｎｔｒａｓｔ（ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔ）

图１５　三种导引律指令加速度对比（机动目标）
Ｆｉｇ．１５　Ｔｈｒｅｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓｔｅｒｍｉｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｍｍａｎｄ

ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｎｔｒａｓｔ（ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔ）

　　由图１４、图１５可见，随目标的蛇形机动，导弹

图１６　三种导引律下速度对比（机动目标）
Ｆｉｇ．１６　Ｔｈｒｅｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｒａｓｔ

（ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔ）

交会角与指令加速度会随目标运动周期性变化，

这是脱靶量和交会角误差较大的主要原因。由

图１６可见，仅考虑交会角约束的导引律在拦截末
端为弥补较大的脱靶量和交会角误差进行较大机

动，在低空空气密度较大的条件下，带来极大的速

度损失，机动能力衰减又起到增大脱靶量与交会

角误差的反效果，而考虑可用过载与机动效率约

束速度曲线较为接近，考虑机动效率约束的末速

度要高于考虑可用过载约束的导引律。

对比表２中不同制导律下的仿真结果。单纯
考虑交会角约束的导引律因对机动性能分配不合

理导致脱靶。由于蛇形机动目标的速度方向实时

变化，导致较大的交会角误差和脱靶量，考虑可用

过载约束与机动效率约束的两种导引律较单纯考

虑交会角约束的导引律脱靶量和交会角误差均有

所降低，这表明文中导引律对拦截机动目标仍然

有效，然而考虑机动效率约束的导引律相比考虑

可用过载约束的导引律能有效降低导弹的拦截时

间，提高导弹平均速度，同时导弹末速度也得到提

高，增强了防空导弹的拦截能力与毁伤效果。

文中制导律是以小角度线性化假设为前提推

导的，仿真算例中，初始角度 φＭ０＝ｑ０＝２１５°，视
线角已不符合小角度线性化假设条件。因此，说

明文中导引律推导中，当 φＭ０、ｑ０较大的情况下，
仍具有适用性。

·４５·
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表２　不同制导规律仿真结果对比（机动目标）
Ｔａｂ．２　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓｅｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｃｏｎｔｒａｓｔ（ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔ）

仿真结果对比 脱靶量／ｍ 末速度／（ｍ／ｓ） 末端交会角／（°） 拦截时间／ｓ 交会角误差／（°）

单独交会角约束 １９．８３８ ３２７．２３ ５４．３８ ２１．２８ ４．３８

交会角／可用过载约束 ５．１３１ ３９３．４９ ４８．９０ ２０．１８ －１．１０

交会角／机动效率约束 ５．０７９ ４０６．０３ ５２．４９ ２０．１３ ２．４９

５　结论

本文针对考虑时变增益系数的带交会角约束

导引规律展开研究，在考虑弹体动态延迟的同时，

推导了一种通过迭代确定时变控制项权系数的闭

环制导规律。针对以过载约束的导引律在机动同

时会带来较大的能量损耗，在以过载约束为时变

权系数的基础上，引入当地阻力系数，提出一种避

免指令加速度饱和的同时有效降低拦截能量损耗

的导引形式。将三种导引规律分别针对匀速与机

动目标进行仿真验证，证明所设计导引律不仅能

对弹体动态延迟做出有效补偿，并能够有效降低

末端速度损耗，提高了制导精度与毁伤效果。同

时可以极大提高迭代速度，为防空导弹拦截高速

机动目标提供了方法参考。
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