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基于旋量方法的高超声速飞行器三维非线性伪最优制导律设计
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（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对高超声速飞行器制导过程中的通道耦合问题，设计一种基于旋量方法的三维非线性伪最优
制导律。引入角度矢量、视线旋量、视线旋量速度等概念，通过等价性证明，得出视线旋量、视线旋量速度控

制分别与视线方位、视线角速度控制具有一致性的结论，从而将制导问题转化为视线旋量和旋量速度的控制

问题；基于旋量方法构建弹目视线旋量、视线旋量速度模型，构建得到飞行器制导的三维非线性模型；为避免

直接求解Ｒｉｃｃａｔｉ微分方程过程的复杂性，引入伪控制变量，将三维非线性制导模型转化为线性制导模型；分
别针对无终端约束和有终端约束情况，基于二次型最优方法得到三维非线性伪最优制导律。该制导律避免

了通道解耦，其制导参数又满足一定物理意义下的最优性。仿真结果验证了所设计制导律的有效性。
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　　高超声速飞行器采用倾侧转弯（ＢａｎｋＴｏ
Ｔｕｒｎ，ＢＴＴ）方式机动飞行。相对于侧滑转弯
（ＳｋｉｄＴｏＴｕｒｎ，ＳＴＴ）机动控制方式，ＢＴＴ控制方
式在气动效率、机动能力、控制性能、稳定性能、命

中精度等方面具有明显优势［１］，但 ＢＴＴ飞行器通
常面临通道间运动耦合作用［２］。对于高超声速

飞行器而言，由于在末制导过程中进行的是高

速及大空域飞行，通道间的运动耦合作用非常

严重。而在大多数制导律的推导过程中，一般

都假设飞行器控制系统是稳定的，即飞行器的

姿控系统使得飞行器稳定、视线的俯仰和偏航

通道相互解耦，却忽略了通道耦合对制导律设

计的影响［３－４］。显然在 ＢＴＴ飞行器的实际作战
过程中，这种假设是不成立的。因此，需要针对

高超声速飞行器的末制导过程构建包含运动耦

合信息的制导模型，设计新型三维制导律来避

免这种假设的不合理性。

更进一步，在实际应用中，高超声速飞行器

制导通常需要获得最佳的制导性能，如脱靶量

最小、能量最省、时间最短等，同时，高超声速飞

行器的弹道特性对制导参数更加敏感，因此为

了保证制导过程中弹道平稳、光滑，需要对制导

参数进行优化。从制导的角度来看，为了保证

制导信息的完整性，有些学者基于李群［５－６］、微
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分几何［７－８］、球面几何［９－１０］、微分平坦［１１］、矢量

描述［１２－１３］等非线性方法进行了制导模型的构

建，但这些方法虽然理论完整却不够简洁，因

而，制导律的形式复杂，使得对其直接进行参数

优化存在很大的难度。通常的做法是在制导律

设计完成后，参照基于双平面解耦方法获得的

线性最优制导律，完成对制导参数的设定，但这

实质上是一种经验方法，缺乏必要的理论支持，

不能够从理论上保证制导律具有优良的制导性

能。文献［１４］中设计了一种能够较好地描述视
线方位的飞行器 －目标视线矢量的几何旋量，
并最终设计了一种考虑制导参数优化的新型三

维非线性制导律。

１　制导问题分析

构建如图１所示的飞行器对目标进行俯冲
攻击的示意图，目标 Ｔ固定于坐标系的原点 Ｏ，ｒ
为弹目视线矢量，其长度为 ｒ，从目标质心 Ｔ指
向飞行器质心 Ｍ。Ｍ′为 Ｍ在 ｘｏｚ平面的投影。
ｑｄ和 ｑｔ分别为视线高低角和视线方位角，ｑｔｔ为
视线矢量在转弯平面内的方向角。ｅｃ，ｅｔ，ｅｄ，ｅｒ，
ｅｔｔ为单位矢量，ｅｃ与矢量 ＯＭ′同向，ｅｔ与 ｙ轴同
向，ｅｒ与 ｒ同向，Ｏ－ｅｃｅｔｅｄ构成右手直角坐标
系，Ｏ－ｅｄｅｒｅｔｔ构成右手直角坐标系。飞行器 Ｍ
速度为ｖ，ηｄ为速度矢量在俯冲平面与转弯平面
的夹角，θｄ为速度矢量在俯冲平面内的方向角；
对应地，ηｔ为速度矢量在转弯平面与俯冲平面的
夹角，θｔ为速度矢量在转弯平面内的方向角。

图１　制导模型示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｇｕｉｄａｎｃｅｍｏｄｅｌ

制导问题可以描述为弹目视线方位和视线角

速度的控制问题：在飞行器接近目标的过程中，当

无终端约束时，制导的目的是使视线转动稳定下

来，即控制视线角速度收敛至零（ω→０），从而实
现对目标的瞄准式攻击；而当存在终端视线方位

约束时，制导的目的是使视线转动到一个确定的

方向，即ｑｄ→ｑｄｆ、ｑｄ→ｑｔｆ，并保持视线角速度的稳
定，即ω→０。

２　视线旋量与视线旋量速度

２．１　旋量的相关定义

为了在保证制导信息完整性的同时简化模型

结构，在此参照李群旋量结构［５］，引入角度矢量、

视线旋量、视线旋量速度等概念，以实现视线方位

和视线角速度的控制。

定义１（角度矢量）　坐标平面内角度值与垂
直于所在平面的单位矢量的乘积称为角度矢量，

单位矢量的方向由坐标平面内角度值的符号唯一

确定（如图１中，ｑｄｅｄ，ｑｔｅｔ分别为视线高低角矢量
和视线方位角矢量）。

定义２（视线旋量）　视线高低角矢量和视线
方位角矢量的矢量和称为视线旋量，记为σ。

定义３（视线旋量速度）　视线旋量的导数称
为视线旋量速度，记为 珟ω。

根据以上定义，视线旋量可以表达为

σ ＝^ｑｄｅｄ＋ｑｔｅｔ （１）
视线旋量速度为

珟ω ＝^σ （２）
视线旋量的引入能够为设计同时满足入射方

位角和落角约束的制导律提供便利，同时，从

式（１）可知，视线旋量具有明确的物理意义，便于
进行制导参数的优化。

２．２　等价性分析

为了说明视线旋量、视线旋量速度控制分别

与视线方位、视线角速度控制的一致性，给定如下

的等价性定理及证明。

定理１（等价性定理）　视线旋量控制与视线
方位控制等价；视线旋量速度控制与视线角速度

控制等价。

证明：（Ⅰ）假设 σｆ＝ｑｄｆｅｄｆ＋ｑｔｆｅｔｆ，视线旋量
控制的目标为σ→σｆ，则

σ→σｆｑｄｅｄ＋ｑｔｅｔ→ｑｄｆｅｄｆ＋ｑｔｆｅｔｆ



ｑｄ→ｑｄｆ
ｅｄ→ｅｄｆ
ｑｔ→ｑｔｆ
ｅｔ→ｅ










ｔｆ


ｑｄ→ｑｄｆ
ｑｔ→ｑ{

ｔｆ

（３）

从而视线旋量控制与视线方位控制等价。 □
（Ⅱ）根据定义３，视线旋量速度为

珟ω＝σ＝ｑｄｅｄ＋ｑｔｅｔ＋ｑｄｅｄ （４）
根据视线角速度加法定理［１２，１５］，飞行器 －目标视
线角速度矢量 ω可以表示为视线高低角速度和
视线方位角速度的矢量和，即

ω＝ｑｄｅｄ＋ｑｔｅｔ （５）

·５８·
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视线角速度的控制目标为ω→０，即

ω→０ｑｄｅｄ＋ｑｔｅｔ→０
ｑｄ→０

ｑｔ→{ ０

　 　

ｑｄ→０

ｑｔ→０

ｅｄ→
{

０
珟ω→０

（６）

则视线旋量速度控制与视线角速度控制等价。□
综上所述，定理１得证。
基于等价性定理，可以将视线方位和角速度

控制问题转化为视线旋量和旋量速度控制问题。

３　三维非线性制导模型构建

对式（４）求导可得视线旋量速度变化模型为

珟ω
·
＝̈ｑｄｅｄ＋̈ｑｔｅｔ＋２ｑｄｅｄ＋ｑｄ̈ｅｄ （７）

从式（７）可以看出，求解模型的关键是确定参数
ｑ̈ｄ，̈ｑｔ，ｅｄ，̈ｅｄ的表达式。
１）计算 ｑ̈ｄ。设θｄ＜０，则在俯冲平面内有

ηｄ＝θｄ＋ｑｄ （８）
由图１可得

ｒ＝－ｖｃｏｓηｄ
ｒｑｄ＝ｖｓｉｎη{

ｄ

（９）

将式（９）中第二式两边同时对时间求导，并将
式（８）和式（９）代入，即可得

ｑ̈ｄ＝
ｖ
ｖ－
２ｒ( )ｒｑｄ－ｒｒθ·ｄ （１０）

在实际飞行过程中，由于 ｖ／ｖ≈０，定义 Ｔｇ＝
－ｒ／ｒ（ｒ＞０），则式（１０）可改写为

ｑ̈ｄ＝
２
Ｔｇ
ｑｄ＋

１
Ｔｇ
θ
·
ｄ （１１）

２）计算 ｑ̈ｔ。设ｒ１，ｖ１，θｔ１分别为转弯平面内参
数ｒ、ｖ、θｔ在水平面内的投影分量。同理，在转弯
平面的水平投影平面内有

ηｔ１＝θｔ１＋ｑｔ （１２）
由图１可得

ｒ１＝－ｖ１ｃｏｓηｔ１
ｒ１ｑｔ＝ｖ１ｓｉｎηｔ{

１

（１３）

运用与俯冲平面相同的推导方式，可得

ｑ̈ｔ＝
ｖ１
ｖ１
－
２ｒ１
ｒ( )
１
ｑｔ－
ｒ１
ｒ１
θ
·
ｔ１ （１４）

式（１４）中，ｖ１／ｖ１≈０，ｒ１＝ｒｃｏｓｑｄ，则
ｒ１
ｒ１
＝
ｒｃｏｓｑｄ－ｒｑｄｓｉｎｑｄ

ｒｃｏｓｑｄ
＝－１Ｔｇ

－ｑｄｔａｎｑｄ （１５）

将式（１５）代入式（１４）得

ｑ̈ｔ＝２
１
Ｔｇ
＋ｑｄｔａｎｑ( )ｄ ｑｔ＋ １

Ｔｇ
＋ｑｄｔａｎｑ( )ｄ θ·ｔ１

（１６）

３）计算 ｅｄ，̈ｅｄ。根据图１，有
ｅｄ＝ωｅｄ×ｅｄ＝ｑｔｅｔ×ｅｄ＝ｑｔｅｃ （１７）

ｅ̈ｄ＝２
１
Ｔｇ
＋ｑｄｔａｎｑ( )ｄ ｑｔ＋ １

Ｔｇ
＋ｑｄｔａｎｑ( )ｄ θ·ｔ[ ]１ ｅｃ－ｑ２ｔｅｄ

（１８）
将式（１１）、式（１５）、式（１７）、式（１８）代入式（７），并

令ｕ ＝^θ
·
ｄｅｄ＋（１＋Ｔｇｑｄｔａｎｑｄ）θ

·
ｔ１ｅｔ＋ｑｄ（１＋

Ｔｇｑｄｔａｎｑｄ）θ
·
ｔ１ｅｃ，Ω ＝^２ｑｄｑｔｔａｎｑｄｅｔ＋２ｑｄｑｔ（ｑｄｔａｎｑｄ

＋１）ｅｃ－ｑｄｑ
２
ｔｅｄ，经整理可得

珟ω
·＝２Ｔｇ

珟ω＋１Ｔｇ
ｕ＋Ω （１９）

式（１９）中，ｕ为控制项，Ω为运动耦合项。在飞
行器进行高速大空域机动制导时，Ω将具有较大
的值，在制导律设计过程中不可简单忽略。

由此，基于视线旋量和旋量速度，可得三维非

线性制导模型为

σ＝珟ω

珟ω
·＝２Ｔｇ

珟ω＋１Ｔｇ
ｕ＋{ Ω

（２０）

从式（２０）可以看出，基于视线旋量和视线旋量速
度的模型描述方式较好地分离了控制量和耦合

量，从而使得三维非线性制导模型结构相对简单，

便于进行后续制导参数优化。

４　三维非线性伪最优制导律设计

从式（２０）可以看出：若直接求解最优制导问
题，将面临难以克服的 Ｒｉｃｃａｔｉ微分方程求解困
难，难以获得解析解。引入伪控制变量［６］，将复

杂的非线性微分方程转化为线性微分方程，然后

进行最优制导律的设计。定义伪控制变量 珘ｕ为
珘ｕ＝ｕ＋ＴｇΩ （２１）

则模型可以简化为

σ＝珟ω

珟ω
·＝２Ｔｇ

珟ω＋１Ｔｇ
珘{ ｕ

（２２）

从而，在不损失制导信息的前提下，制导模型转化

为线性形式，可以方便地基于二次型最优方法进

行三维制导律设计。设计相应的二次型目标函

数为

Ｊ＝１２∫
ｔｆ

０
珘ｕＴ珘ｕｄｔ （２３）

４．１　无终端约束情况

基于等价性定理，无终端约束制导问题可以

等价于视线旋量速度趋于零（珟ω→０）的问题。取
状态变量ｘ＝珟ω，则可得状态方程

·６８·
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ｘ＝Ａｘ＋Ｂ珘ｕ
ｘ（ｔｆ）＝０{

３

（２４）

式中，Ａ＝２Ｔｇ
Ｉ３×３，Ｂ＝

１
Ｔｇ
Ｉ３×３。

结合目标函数式（２３），根据极大值原理，线
性系统二次型性能指标的最优控制为

珘ｕ ＝－ＢＴＰｘ （２５）
式中Ｐ可由逆Ｒｉｃｃａｔｉ方程求解得到：

Ｐ
· －１－ＡＰ－１－Ｐ－１ＡＴ＋ＢＢＴ＝０３×３
Ｐ－１（ｔｆ）＝０{

３×３

（２６）

参照参考文献［３］的求解过程，解式（２６）得
Ｐ＝３ＴｇＩ３×３ （２７）

则

珘ｕ ＝－３珟ω （２８）
则无终端约束情况下的伪最优三维非线性制导

律为

ｕ ＝－３珟ω－ＴｇΩ （２９）
从式（２９）可以看出，在忽略耦合补偿项

－ＴｇΩ的情况下，式（２９）与文献［３］的结论是一
致的。

４．２　有终端约束情况

对于有终端约束情况，除了要求视线角速度

趋于零外，还要求视线方向转移到一个指定的方

位，基于等价性定理，即 珟ω→０且σ→σｆ，令
ｘ１＝σ－σｆ
ｘ２＝珟{ ω

（３０）

则可得到形如式（２４）的状态方程
ｘ＝Ａｘ＋Ｂ珘ｕ
ｘ（ｔｆ）＝０{

６×６

（３１）

其中：

ｘ＝
ｘ１
ｘ[ ]
２

，Ａ＝
０３×３ Ｉ３×３

０３×３
２
Ｔｇ
Ｉ









３×３
，Ｂ＝０３×３

１
Ｔｇ
Ｉ[ ]３×３

Ｔ

。

则最优控制为

珘ｕ ＝－ＢＴＰｘ （３２）
类似４．１节的推导过程，可得有终端约束情况下
经过参数优化的三维非线性制导律为

ｕ ＝－４珟ω－２Ｔｇ
（σ－σｆ）－ＴｇΩ （３３）

在忽略耦合补偿的情况下，式（３３）与文献［３］的
结论亦是一致的。

５　仿真验证

为了验证制导律有效性，以某 ＢＴＴ－１８０型
飞行器为对象进行相关验证实验，基本参数设置

如表１所示。

表１　仿真基本参数
Ｔａｂ．１　Ｂａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

参数／单位 数　值

起始位置（经／（°）、纬／（°）、高／ｋｍ） （０，０，４０）

目标位置（经／（°）、纬／（°）、高／ｋｍ） （１，１，０）

初始速度／（ｍ／ｓ） ２０００

飞行器质量／ｋｇ １０００

攻角范围／（°） ［－５，２０］

攻角变化率／［（°）／ｓ］ 小于５

倾侧角范围／（°） ［－１８０，１８０］

倾侧角变化率／［（°）／ｓ］ 小于２０

５．１　仿真算例１：无终端约束攻击目标

初始速度方向设为 －２０°（以正北为基准，逆
时针为正）进行仿真实验，飞行器经过１１２６７ｓ到
达目标，弹道平稳光滑，脱靶量为１２９ｍ，得到无
终端约束情况下的仿真结果如图２～４所示。从
图２可以看出：飞行弹道末段平直，说明在所设计
制导律的作用下，飞行器能够实现对目标的瞄准

式攻击。从图３和图４可以看出：攻角、倾侧角在
整个飞行过程中变化平稳，在飞行末段均收敛为

较小值，这说明制导指令是收敛的，制导系统输出

的制导指令对通道耦合较好地进行了实时补偿与

控制。

图２　无终端约束弹道（本文方法）
Ｆｉｇ．２　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗｉｔｈｏｕｔｅｎｄｉｎｇｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ

ｉｎｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

忽略耦合项影响，采用传统通道解耦方法［３］

来进行相应对比仿真，得到仿真结果如图 ５～７
所示。

飞行器经过 １１１４３ｓ到达目标，脱靶量为
１０５１ｍ。从仿真结果可以看出：在传统制导律的

·７８·
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图３　无终端约束下攻角－射程变化曲线（本文方法）
Ｆｉｇ．３　Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｗｉｔｈｏｕｔｅｎｄｉｎｇ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｉｎｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

图４　无终端约束下倾侧角－射程变化曲线（本文方法）
Ｆｉｇ．４　Ｂａｎｋａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｗｉｔｈｏｕｔｅｎｄｉｎｇ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｉｎｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

图５　无终端约束弹道（传统方法）
Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗｉｔｈｏｕｔｅｎｄｉｎｇｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ

ｉｎｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｍｅｔｈｏｄ

图６　无终端约束下攻角－射程变化曲线（传统方法）
Ｆｉｇ．６　Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｗｉｔｈｏｕｔｅｎｄｉｎｇ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｉｎｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｍｅｔｈｏｄ

作用下，飞行器仍保持了较高的制导精度，但当制

导指令不对通道耦合进行实时补偿时，飞行弹道

图７　无终端约束下倾侧角－射程变化曲线（传统方法）
Ｆｉｇ．７　Ｂａｎｋａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｗｉｔｈｏｕｔｅｎｄｉｎｇ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｉｎｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｍｅｔｈｏｄ

末段不再严格收敛，攻角、倾侧角在接近目标时才

趋于较小值，这说明传统制导律对弹道的调整效

率相对较低，在初始射向与射面具有较大的偏差

情况下，传统方法难以实现对目标的瞄准式攻击。

图８　有终端约束弹道（本文方法）
Ｆｉｇ．８　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗｉｔｈｅｎｄｉｎｇｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｉｎｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

５．２　仿真算例２：有终端约束攻击目标

初始条件同仿真算例１，假设目标位于山谷
中，依靠山峰作为天然屏障，为了对目标实施有效

攻击，需要避开山峰的障碍、通过设置合适的入射

方位角来降低对弹道落角的要求。设预定入射方

位角为 －２０°，预定落角为 －６０°。导弹经过
１２６５１ｓ到达目标，脱靶量为１３３ｍ，实际入射方
位角为 －１９．５８°，实际落角为 ５９９８°，基于
式（３３）所示的制导律，得到的结果如图８～１２所
示。从图８可以看出：飞行器弹道光滑，有效地避
开了山峰的障碍，能够对目标实施有效的“点穴

式”打击。从图９、图１０可以看出：在有终端约束
条件下，弹道能够精确地调整到期望的速度倾角

和方位角，从而满足同时存在入射方位角和落角

约束情况下的制导需求。从图１１、图１２可以看
出：制导指令变化比较平稳，末端攻角、倾侧角收

敛，这说明，飞行器在本文制导方法的作用下，通

道耦合得到了较好的实时补偿控制，不再影响制

导系统的鲁棒性。

·８８·
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图９　有终端约束下入射方位角－射程变化曲线（本文方法）
Ｆｉｇ．９　Ｉｎｃｉｄｅｎｔａｚｉｍｕｔｈａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｗｉｔｈ

ｅｎｄｉｎｇｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｉｎｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

图１０　有终端约束下落角－射程变化曲线（本文方法）
Ｆｉｇ．１０　Ｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｗｉｔｈｅｎｄｉｎｇ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｉｎｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

图１１　有终端约束下攻角－射程变化曲线（本文方法）
Ｆｉｇ．１１　Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｗｉｔｈｅｎｄｉｎｇ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｉｎｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

图１２　有终端约束下倾侧角－射程变化曲线（本文方法）
Ｆｉｇ．１２　Ｂａｎｋａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｗｉｔｈｅｎｄｉｎｇ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｉｎｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

在同样背景下，采用传统解耦方法进行对比

仿真。考虑到传统方法不具备按预定入射方位角

攻击目标的能力［３］，而为了避开山峰的障碍，设

预定落角为 －８５°。通过仿真，飞行器经过
１７７０５ｓ到达目标，脱靶量为１１５３ｍ，终端落角为
－８２９９°，得到的结果如图１３～１６所示。

图１３　有终端约束弹道（传统方法）
Ｆｉｇ．１３　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗｉｔｈｅｎｄｉｎｇｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

ｉｎｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｍｅｔｈｏｄ

图１４　有终端约束下落角－射程变化曲线（传统方法）
Ｆｉｇ．１４　Ｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｗｉｔｈｅｎｄｉｎｇ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｉｎｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｍｅｔｈｏｄ

图１５　有终端约束下攻角－射程变化曲线（传统方法）
Ｆｉｇ．１５　Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｗｉｔｈｅｎｄｉｎｇ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｉｎｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｍｅｔｈｏｄ

图１６　有终端约束下倾侧角－射程变化曲线（传统方法）
Ｆｉｇ．１６　Ｂａｎｋａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｗｉｔｈｅｎｄｉｎｇ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｉｎｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｍｅｔｈｏｄ

从图１５、图１６可以看出：在飞行器接近目标
时，制导指令发散，这会影响到制导的稳定性，甚

·９８·
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至可能导致脱靶。仿真结果表明：通道耦合对制

导系统的影响显著，需要对其进行实时补偿。

６　结论

面向高超声速飞行器末制导过程中的运动耦

合问题，基于旋量方法进行了三维非线性伪最优

制导律的设计。该制导律的设计具有以下几点

意义：

１）该制导律对通道耦合进行了补偿，避免了
传统解耦方法带来的制导信息损失，保证了制导

信息的完整，在理论上具有较高的制导精度；

２）该制导律能够适应同时存在入射方位角
和落角约束的情况，降低飞行器制导对落角的控

制需求，同时也可以选择目标最薄弱部位进行有

效攻击；

３）该制导律对制导参数行了优化，保证了制
导参数的“伪最优”性能，能够提高制导性能。

需要说明的是：高超声速飞行器在实际制导

过程中，其飞控系统不可避免地受到各种扰动的

影响，导引头／惯导系统的制导信息的测量、传输
与估计存在偏差和噪声，目标机动也常常被看成

是未知的有界扰动，在这些干扰和摄动的作用下，

制导系统参数存在较大的不确定性，这将降低制

导律的稳定性和鲁棒性，影响高超声速飞行器的

制导效果，甚至导致飞行器失稳和脱靶。在下一

步工作中，将重点针对参数扰动问题，基于鲁棒控

制理论，研究设计三维非线性自适应制导律，进一

步提高制导系统的稳定性。
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