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摘　要：为解决高超声速飞行器俯冲段精确制导与机动突防问题，研究了机动突防最优制导方法。针对
零化视线角速率降低突防性能的问题，在俯冲平面及转弯平面内分别设计了正弦形式的视线角参考运动，同

时为进一步实现俯冲精确制导，以落速最大为性能指标，利用最优控制对其进行跟踪，引入了伪控制量，以简

化最优制导问题的求解，最后分析了该方法的稳定性及制导性能。以ＣＡＶ－Ｈ为例进行仿真分析，仿真结果
表明，该方法能够实现机动飞行，且能够高精度地满足终端落角及落点约束，可为高超声速飞行器俯冲段精

确制导及机动突防提供参考。
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　　高超声速飞行器是当代国内外航天领域争相
发展的重点［１］，在军事上具有更广泛的应用前

景。然而，当高超声速飞行器作为武器系统时，俯

冲段是整个飞行过程的最后一段，直接决定着该

武器系统的作战效能。俯冲段制导存在的难点主

要有两点：一是高精度制导问题，复杂的飞行环

境、很快的飞行器速度以及有限的控制能力使得

俯冲过程中精确命中的问题尤为突出；另一个是

机动突防问题，飞行高度的降低使得该飞行器受

防空系统的威胁非常严重，因此需要研究可同时

实现精确制导与机动突防的制导方法。

针对上述制导问题，国内外已有一定研究。

传统的基于平行接近原理的制导方法要求视线角

速率逐渐趋近于零，这就降低了导弹的突防能

力［２－３］；机动飞行有利于突防［４］，但容易对制导精

度造成影响；文献［５］研究了高超声速飞行器滑
翔段摆式机动弹道设计方法，但没有将制导考虑

在内；为同时实现精确制导与机动突防，可将制导

与机动串行叠加，串行叠加能够充分发挥飞行器

的突防性能，其关键在于二者衔接参数的选取以

及具体取值，衔接参数取值不当，容易对制导精度

造成较大的影响［６］；除此之外也可通过加权匹配

的方法将制导指令与机动指令合成为一体化控制

指令［７－８］。另外，也可通过设计视线角速率参考

运动的方式，利用滑模控制等先进的控制方法来

实现跟踪以提高突防能力［９］。
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本文以大升阻比高超声速飞行器为研究对

象，充分借鉴反舰导弹与机动弹头制导律的研究

方法及思路，结合此类飞行器的飞行特征研究机

动突防最优制导方法，设计视线角速率参考运动

形式。考虑到突防性能与飞行速度密切相关，利

用最优控制以速度损耗最小为性能指标对其进行

跟踪，在实现机动飞行的同时满足终端多种约束，

最终对制导突防性能以及制导精度对高度的敏感

度进行仿真分析。

１　机动突防最优制导律

１．１　俯冲段相对运动方程

为了简化制导问题，将俯冲段运动分解到俯

冲平面及转弯平面内，分别在两平面内建立相对

运动方程［２］：

λ̈Ｄ＝（
ｖ
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（１）

式中，ｖ为速度矢量，ｄ为相对距离，γＤ为速度在
俯冲平面内的方位角，λＤ为视线角；γＴ为速度在
转弯平面内的方向角，λＴＴ为转弯平面内的视
线角。

１．２　机动突防最优制导律设计

在俯冲平面内，为了在满足落角约束的同时

实现视线角按照所设计的运动规律变化，可取状

态变量

ｘ１＝λＤ＋γＤＦ－λＤＮ
ｘ２＝λＤ－λ{

ＤＮ

（２）

式中，γＤＦ为终端需要落角，λＤＮ为俯冲平面内视线

角参考运动规律。令 ｖ／ｖ≈０，计Ｔｇ＝－ｄ／ｄ
·

，则相

对运动方程可转化为
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将式（３）转化为状态空间方程的形式：
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（４）
为实现在精确攻击的前提下机动飞行，以高度为

自变量设计的俯冲平面参考运动为

λＤＮ＝ＣＤＮｓｉｎ（ｋＤ
ｈ
ｈ０
π），ｋＤ∈Ｚ （５）

式中，ｋＤ为机动频率调节系数，ＣＤＮ为机动幅值调

节系数，ｈ０为初始飞行高度，ｈ为实际飞行高度。
由于防空系统都有最低拦截高度的限制，同时为

了保证制导精度，需要对式（５）所给出的视线角
参考运动做出以下调整：

λＤＮ＝
ＣＤＮｓｉｎ（ｋＤ

ｈ０－ｈ
ｈ０－ｈｍｉｄｄ

π）　ｈ＞ｈｍｉｄｄ

０ ｈ＜ｈ{
ｍｉｄｄ

（６）

式中，ｈｍｉｄｄ为机动飞行结束高度。式（６）给出的视
线角速率参考运动 λＤＮ只与飞行高度相关，而与
状态变量无关。针对式（４）给出的复杂系统模
型，为简化制导问题的建模及求解，可在文献［２］
给出的控制量的基础上引入伪控制量：

ｕｓ＝γＤ＋２λＤＮ－Ｔｇ̈λＤＮ （７）
这里的伪控制量只是为简化制导问题的求解而引

入的中间变量［１１］，同时由式（６）可知，当 ｈ＜ｈｍｉｄｄ
时，λＤＮ＝０，即 ｕｓ＝γＤ。因此本文所研究的机动
制导律可解释为在高空时实际视线角速率以不断

趋近于理想视线角速率的同时导向目标，而在低

空时为确保制导精度，机动幅值转为零，机动制导

律转化为具有落角约束的制导律。

结合式（４）与（７），状态空间方程可进一步改
写为
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基于为控制量所构造的新的状态方程（８），可根
据最优控制研究俯冲制导律。由于突防性能与飞

行速度密切相关，速度越快则突防性能越好［９］，

因此可将落速最大，即能量损耗最小作为性能指

标：

Ｊ＝ｘ（ｔｆ）Ｆｘ（ｔｆ）＋
１
２∫

ｔｆ

０
ｕ２ｓｄｔ （９）

其中，Ｆ为半正定常值矩阵，并且Ｆ→∞以保证俯
冲平面内制导的终端目标：

ｌｉｍ
ｔ→ｔｆ
ｘ１（ｔ）＝０

ｌｉｍ
ｔ→ｔｆ
ｘ２（ｔ）＝

{ ０
（１０）

基于状态方程（８），根据极大值原理，线性系统二
次型性能指标的最优控制律为［２，１１］：

ｕｓ ＝－Ｒ
－１ＢＴＰｘ （１１）

在此，Ｒ ＝１，Ｐ可由 Ｒｉｃｃａｔｉ微分方程求解
得出

Ｐ－１－ＡＰ－１－Ｐ－１ＡＴ＋ＢＢＴ ＝０
Ｐ－１（ｔｆ）＝Ｆ

－１ ＝{ ０
（１２）

求解方程可得

·６２·
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（１３）

代入式（１１）可得

　ｕｓ ＝－Ｒ
－１ＢＴＰｘ＝－４ｘ２－

２ｘ１
Ｔｇ

＝－４（λＤ －λＤＮ）－
２
Ｔｇ
（λＤ ＋γＤＦ －λＤＮ）

（１４）
进而得俯冲平面机动突防最优制导律：

γＤ ＝－４（λＤ －λＤＮ）－
２
Ｔｇ
（λＤ ＋γＤＦ －λＤＮ）

　 －２λＤＮ ＋Ｔｇ̈λＤＮ （１５）
在转弯平面内，假设对飞行器进入方向没有

约束，则在转弯平面取状态变量为

ｘ３ ＝λＴＴ－λＤＴ （１６）
式中，λＤＴ为转弯平面内视线角速率参考运动规
律。与俯冲平面同理，以速度损失最小为性能指

标，获得转弯平面最优突防制导律为

γＴ ＝３（λＴＴ－λＤＴ）ｃｏｓλＤ ＋２λＤＴ－Ｔｇ̈λＤＴ
（１７）

同样以高度为自变量设计参考运动形式为

λ̈ＤＴ ＝ＣＤＴｓｉｎ（ｋＴ
ｈ
ｈ０
π），ｋＴ∈Ｚ （１８）

式中，ＣＤＴ为机动幅值调节系数，ｋＴ为机动频率调节
系数。与俯冲平面同理，设计新的转弯平面运动为

λＤＴ ＝
ＣＤＴｓｉｎ（ｋＴ

ｈ０－ｈ
ｈ０－ｈｍｉｄｄ

π）　ｈ＞ｈｍｉｄｄ

０ ｈ＜ｈ
{

ｍｉｄｄ

（１９）
由式（１５）与式（１７）可知，机动突防最优制

导律是基于最优控制，令视线角速率跟踪所设计

的运动规律，并以落速最大为性能指标，且能够同

时实现精确制导与机动飞行的控制规律。其中，ｋＤ
与ｋＴ用于控制机动频率，ＣＤＮ与ＣＤＴ可以控制机动
幅值。通过调整控制参数ｋＤ、ｋＴ、ＣＤＮ和ＣＤＴ便可实
现俯冲段的各种不同的机动。

１．３　稳定性及过程约束分析

对于制导控制问题，系统的稳定性是最为关

键的问题。基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论，在俯冲平
面内选取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ（ｘ１，ｘ２）＝
１
Ｔ２ｇ
ｘ２１＋

１
２ｘ

２
２ ＞０ （２０）

对式（２０）求导，并将式（３）及（１５）代入可得

　　Ｖ′（ｘ１，ｘ２）＝
２
Ｔ３２
ｘ１ｘ２－

２
Ｔｇ
ｘ２２－

２
Ｔ３２
ｘ１ｘ２

＝－２Ｔｇ
ｘ２２ ＜０ （２１）

由式（２０）与（２１）可知，俯冲平面机动突防最优
制导律可使原制导系统达到稳定，即实现对设计

视线角的跟踪。

在转弯平面内，设计Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ（ｘ３）＝
１
２ｘ

２
３ ＞０ （２２）

对式（２２）求导可得

Ｖ（ｘ３）＝ｘ３ｘ′３ ＝ｘ３
２
Ｔｇ
ｘ３－

１
Ｔｇ
３ｘ[ ]３ ＝－１Ｔｇｘ

２
３ ＜０

（２３）
由式（２２）与式（２３）可知，转弯平面机动最优制
导律也可使原制导系统达到稳定。

经过上述分析可知，文中研究的机动突防最

优制导律始终可使系统保持稳定，但飞行器实际

制导过程中需要考虑最大过载以及总攻角等过程

约束的限制。基于速度方向角转率，将其转化为需

用过载的形式：

ｎｙ ＝γＤｖ／ｇ０
ｎｚ＝γＴｖ／ｇ

{
０

（２４）

式中，ｎｙ，ｎｚ分别为法向控制过载与侧向控制过
载，ｇ０为海平面处地球引力加速度。设ｎｍａｘ为最大
可用过载，则实际控制变量需要满足的过载约束

条件为

ｎｙ ＜ｎｍａｘ
ｎｙ
ｎ２ｙ＋ｎ

２
槡 ｚ

ｎｚ＜ｎｍａｘ
ｎｚ
ｎ２ｙ＋ｎ

２
槡










ｚ

（２５）

另外在飞行过程中，飞行器不仅需要满足过

载约束，还需满足最大总攻角约束。而对于没有侧

滑的高超声速飞行器，这里的总攻角就是攻

角［２，１０］。基于制导需要过载 ｎｙ，ｎｚ，经过气动参数
反插值便可获得攻角：

　Ｙ＝Ｃｙ（Ｍａ，α）·ｑ·Ｓ＝ｇ０· ｎ２ｙ＋ｎ
２

槡 ｚ （２６）
式中，Ｙ为气动升力，Ｃｙ（Ｍａ，α）为升力系数，Ｍａ

为马赫数，ｑ＝ρｖ
２

２为动压，Ｓ为飞行器横截面积。

由于气动力随攻角的增大而增大［１０］，因此由最大

攻角所确定的过程约束为

ｎ２ｙ＋ｎ
２

槡 ｚ ＜
Ｃｙ（Ｍａ，αｍａｘ）ｑＳ

ｍｇ０
（２７）

机动过载与机动幅值成正比，因此机动幅值的

选取需要满足式（２５）及（２７）所给出的约束条件。
基于式（２４）给出制导需要的过载，在满足约束的
条件下，倾侧角υ可由式（２８）获得

·７２·
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υ＝ａｒｃｔａｎ（ｎｚ／ｎｙ） （２８）

２　仿真分析

２．１　制导及突防性能仿真分析

运用文献［２］中的三自由度运动模型，采用
ＣＡＶ－Ｈ［１０］总体及气动参数，取俯冲段起始经纬
度λ０ ＝０ ＝０°，高度 ｈ０ ＝４０ｋｍ，速度 ｖ０ ＝
２０００ｍ／ｓ，速度倾角 θ０ ＝０°，航迹偏航角 σ０ ＝
－４５°；攻角 α∈［０°，２０°］，最大攻角变化率
５°·ｓ－１，最大过载 Ｎ∈［０，３０ｇ］，最大倾侧角变化
率２０°·ｓ－１，目标经纬度λｆ＝ｆ＝１°，落角约束
λＤＦ ＝－６０°，ＣＤＮ ＝ＣＤＴ ＝０．０１°，ｋＤ ＝ｋＴ ＝６，机
动切换高度ｈｍｉｄｄ ＝１０ｋｍ。

图１～图 ２给出了控制量随射程的变化曲
线，由控制量曲线可知，在飞行过程中，高度的非

线性变化导致攻角与倾侧角均呈现非周期性变

化，而攻角基本处于饱和状态以增大升力同时增

大机动范围，另外，弹体进行翻转时攻角随之迅速

减小，以实现更加快速的翻转。

图１　攻角随射程变化曲线
Ｆｉｇ．１　Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｃｕｒｖｅ

图２　倾侧角随射程变化曲线
Ｆｉｇ．２　Ｂａｎｋａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｃｕｒｖｅ

图３～图 ４给出了俯冲段部分弹道参数曲
线，仿真结果表明，机动突防最优制导方法在实现

机动飞行的同时能够高精度地满足终端落点及落

角约束。在飞行过程中，控制量的非周期变化导

致速度倾角及弹道的非周期变化，使得机动突防

最优制导律具有较强的突防能力。另外由过载曲

线及三维弹道曲线可知，高空大气密度较小，导致

气动力不足以提供大的机动过载，大气密度随着

高度的降低而逐渐增大，因此出现了同样的机动

指令产生了逐渐增大的机动幅值和速度倾角变化

范围。

图３　速度倾角－射程
Ｆｉｇ．３　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｓｌｏｐｅａｎｇｌｅｒａｎｇｅ

图４　经度－纬度－高度
Ｆｉｇ．４　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｅｌａｔｉｔｕｄｅａｌｔｉｔｕｄｅ

根据俯冲段制导存在的难点，机动突防最优

制导方法在追求制导精度的同时也需要注重突防

性能。突防性能与机动过载密切相关，在此以法

向总过载为依据来评价突防性能［５］。基于上述

仿真条件设置，图 ５给出了机动最优制导与最优
制导的过载变化曲线。由图 ５可知，螺旋机动总
过载始终大于最优制导，说明机动突防最优制导

方法在满足制导精度的同时增强了突防性能。

图５　法向总过载随射程变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｔｏｔａｌｏｖｅｒｌｏａｄｓｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｃｕｒｖｅ

精确命中目标是制导的根本目的，因此为了

进一步研究该方法的制导性能，可通过计算其攻

击不同位置目标时的命中偏差进行分析，表 １和

·８２·
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图 ６给出了攻击不同位置目标时的命中精度及
弹道曲线。由仿真结果可知，机动突防最优制导

方法可实现在机动飞行的同时能够准确攻击不同

位置的目标。

表１　多目标制导命中精度
Ｔａｂ．１　Ｉｍｐａｃｔａｃｃｕｒａｃｙｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅｔａｒｇｅｔｓ

λｆ（°） ｆ（°） θｆ（°） Ｅｒ（ｍ）

０．８ ０．８ －５９．９９８ １．６０１

０．８ １．０ －６０．０１５ ２．８３６

１．０ ０．８ －６０．０２７ ２．８１６

１．０ １．０ －６０．０４７ ０．５６１

图６　多目标制导经度－纬度－高度曲线
Ｆｉｇ．６　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｅｌａｔｉｔｕｄｅａｌｔｉｔｕｄｅｃｕｒｖｅｓｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅｔａｒｇｅｔｓ

　　１．３节基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论，分析了制
导系统的稳定性及过程约束，但制导律中的关键

参数还包括机动飞行结束高度ｈｍｉｄｄ。在此采用数
值方法分析ｈｍｉｄｄ对制导精度影响，如表２所示，在
仿真参数设置中，其他设置不变。

表２　不同切换高度的制导精度
Ｔａｂ．２　Ｇｕｉｄａｎｃｅａｃｃｕｒａｃｙｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｗｉｔｃｈｉｎｇａｌｔｉｔｕｄｅｓ

ｈｍｉｄｄ（ｋｍ） ｖｆ（ｍ／ｓ） Ｅｒ（ｍ） θｆ（°）

１０ １０１０．８３ ０．５６１ －６０．０４７

８ ９６２．６５ ２．８７３ －５９．９３７

６ ９４５．４９ １．２７８ －５９．９２９

４ ８９４．９２ １．１４０ －５９．９３３

２ ８４４．７５ ４４．７２６ －６１．１４１

０ ７４８．４０ １７８．０１０ －５４．３８６

　　由仿真结果可知，当ｈｍｉｄｄ＞４ｋｍ时，制导精度
基本不受影响，只是机动造成的能量损耗降低了

终端速度；当ｈｍｉｄｄ＜２ｋｍ时，终端速度进一步减小
的同时制导精度由于过程约束的限制而大大降

低，但相对于传统的设计机动弹道的方式实现的

机动飞行，本文所研究的制导方法对结束高度的

敏感度是很低的，进一步说明了该方法的有效性。

２．２　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真验证

为了验证制导方法在扰动条件下的鲁棒性，

需进行ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ弹道仿真。在此对每一时刻
的气动系数 ＣＤ，ＣＬ及大气密度加入３σ＝１５％的
高斯随机误差，其它仿真设置不变。１０００次
ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ模拟打靶结果如图 ７、图 ８及表 ３所
示。由打靶结果可知，制导终端５０％圆概率偏差
（ＣＥＰ）为２．１８６ｍ，且落角偏差基本在０．２°以内。
另外，由于在飞行末端为了满足落角约束，弹体已

实现翻转，同时攻角为正，导致升力在北向及东向

的分解相等且为负，最终致使其落角较期望落角

偏大，同时北向与东向偏差也均为负。

图７　模拟打靶落角分布
Ｆｉｇ．７　Ｆａｌｌｉｎｇａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｆｏｒ

ｓｉｍｕｌａｔｅｄｔａｒｇｅｔｓｈｏｏｔｉｎｇ

图８　模拟打靶落点分布
Ｆｉｇ．８　Ｈｉｔｐｏｉｎｔｄｅｖｉａｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｆｏｒ

ｓｉｍｕｌａｔｅｄｔａｒｇｅｔｓｈｏｏｔｉｎｇ

表３　终端参数统计特性
Ｔａｂ．３　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｓｏｆｔｅｒｍｉｎａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

统计特性（３δ） 均值 均方差

速度倾角（°） －５９．９５９ ０．０２９

脱靶量（ｍ） ２．１８３ １．２９６

３　结束语

本文研究了可同时实现机动飞行与精确制导

的高超声速飞行器俯冲段机动突防最优制导方

法，设计了参考视线角参考运动形式；考虑到突防

性能与飞行速度密切相关，基于最优控制，以落速

·９２·
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最大为性能指标对其进行跟踪，实现了俯冲段机

动飞行，证明了其 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性，并分析了过
程约束对机动幅值的影响。该方法控制指令形式

简单、对切换高度的敏感度较低且有效地避免了

传统突防方法中机动与制导的叠加问题。

本文研究的高超声速飞行器俯冲机动制导方

法在分析稳定性及过程约束中只是阐述了机动幅

值需要满足的条件，没能给出确定具体取值的方

法。为确定机动幅值，拟加入终端速度约束，建立

终端速度与机动幅值的抽象关系，最终迭代获取

机动幅值。
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