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控制速度方向的弹道修正导引方法

徐秋坪，王中原，常思江
（南京理工大学 能源与动力工程学院，江苏 南京　２１００９４）

摘　要：由于制导炮弹由身管武器发射，其飞行控制能力和导引信息量有限，故基于预测落点位置偏差
量来修正速度方向并在控制时间内连续分配导引指令的思想提出一种新的三维末制导方法。根据非线性弹

道方程组的级数解预测弹丸落点位置，得到落点与目标的偏差，并提出两种通过此偏差解算当前速度方向修

正量的方法。取剩余飞行时间为修正时间，通过将速度方向修正量分配到整个剩余导引段建立加速度修正

公式，从而减小导引指令饱和的可能性。通过连续地预测落点和分配加速度指令来实时地导引飞行。仿真

结果表明：该导引方法简单可行，精度高，对控制能力要求较低，且具备较好的制导效果和毁伤效果，可为该

体制制导炮弹的应用提供参考依据。
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　　为适应现代化战争的需要，将现有制式常规
炮弹以较低成本改装成具有一定弹道控制能力的

制导炮弹，使其具备效费比高、首发命中率高、能

高效攻击静止和低速运动目标等优点，目前已成

为许多国家研究的热点课题。导引律设计是制导

炮弹导引控制系统设计中的关键技术之一，所选

择的导引方法的优劣会直接影响到命中目标的精

度和制导炮弹的作战性能。由于制导炮弹成本

低、体积小，因此其在飞行控制能力及系统复杂度

等方面与导弹有较大差别，并且在射击过程中存

在诸多随机扰动的影响，故有必要开展适配制导

炮弹在复杂飞行环境下的导引方法研究。国内外

已开展了大量关于制导炮弹导引律的相关研究工

作，提出了不少导引方案。文献［１］在传统比例
导引规律的基础上，对视线角速度施加一个偏置

量设计了偏执比例导引律。文献［２］设计了一种
三维联合偏置比例制导律，该制导律结合了顺轨、

逆轨拦截模式，采用时变偏置角速率和时变比例

系数。文献［３－４］基于广义卡尔曼滤波多步估
计算法，在经典的比例导引方程中引入了视线角
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加速度，提出了在末制导段采用指向预测命中点

的导引方式，以减小在遭遇点附近法向过载的跳

动。比例导引律及其改进形式（如时变增益、引

入偏置量等），这些导引方法设计的主要出发点

是减小脱靶量，对初始视线转率的精度要求较高

且需要消除初始导引误差。随着现代控制理论的

发展，不少学者利用优化控制算法研究了新的导

引律［５－９］。文献［１０］以舰炮发射带有 ＧＰＳ导航
和火箭助推的旋转弹为背景对比研究了两种落角

控制导引律（运用最优控制理论建立的广义显示

导引律和采用重力补偿比例缩放的终端状态向前

积分导引律）。文献［１１］基于模型预测静态规划
技术，提出了对地面目标的一种３Ｄ带落角约束
的非线性次优导引律。文献［１２］基于传统滑模
控制理论和非奇异终端滑模控制理论，提出了一

种对固定目标的三维空间耦合带落角约束的导引

律。文献［１３］将弹丸线性化模型和预测控制理
论相结合建立了一种导引律，以减小落点散布。

然而，这类导引律需要明确的几何分析和最优控

制理论的支撑，并且建立模型相对复杂，对导引信

息输入量的要求较多。考虑制导炮弹由身管武器

发射，其飞行控制能力有限、抗干扰能力弱，弹丸

导引信息量有限，对弹载计算机性能提出了较高

的要求，因而模型简单、有效、精度高，对传感器和

执行机构要求低的导引方法更适用于制导炮弹。

本文基于实时预测落点位置偏差来修正速度

方向和连续分配导引指令的思想，提出了一种新

的三 维 弹 道 修 正 导 引 （ＢａｌｌｉｓｔｉｃＣｏｒｒｅｃｔｉｏｎ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ，ＢＣＧ）方法。根据制导炮弹非线性动力
学模型的级数解快速有效地预测弹丸落点，用预

测的落点近似代替弹丸的实际落点，以求得预测

落点与目标之间的位置偏差量，并根据此偏差量

解算当前飞行位置处的速度方向修正量，通过在

控制时间内连续分配弹道倾角和弹道偏角修正量

的方式建立导引关系。同时，还提出了两种根据

位置偏差计算速度方向修正量的不同处理方法。

通过数值仿真对该导引方法的可行性和有效性进

行了初步验证，分析了该导引方法各组成部分的

特点，结果表明基于此落点预测算法的导引方法

能在此类制导炮弹上有效地工作，其导引精度高，

控制过程平缓，末段控制余量较大，对导引信息要

求低，且具备较大的落角，从而为该类制导炮弹的

导引控制方案设计提供一定的参考。

１　基于弹道方程组级数解预测落点

预测落点方法有多种，可分成两大类型：数值

积分法和函数逼近外推法。数值积分法的实质在

于使用数值积分算法对相应的外弹道方程组进行

求解，如积分６Ｄ模型、积分３Ｄ模型和积分改进
的质点模型等。该方法计算负担较大，耗时较多，

解算精度依赖弹载计算机的性能和解算步长，不

易实时修正相关系数。函数逼近外推法通过对弹

道方程组进行多元函数线性化（或非线性函数）

逼近求解，文献［１４－１５］中将六自由度刚体弹道
模型线性化处理，建立了弹道诸元的解析表达式，

但这些表达式涉及参数较多且形式复杂，不适宜

实际应用。采用本文导引律需实时预测飞行落

点，这就要求落点预测算法简单、准确而快速。考

虑实际中对诸多弹道参数的测试也难满足刚体弹

道的计算需求，因而实际中一般采用质点弹道方

程组。以质点弹道方程组的级数解法为基础来预

测弹丸落点，计算简洁，快速有效且通用性强。考

虑风的３Ｄ质点弹道模型［１６－１７］描述为：

　

ｄｖ
ｄｔ＝

１
ｍ －

ρＳＣＤ
２ ｖｒ（ｖ－ｗｘ２）－ｍｇｓｉｎθｃｏｓ[ ]ψ

ｄθ
ｄｔ＝

１
ｍｖｃｏｓψ

ρＳＣＤ
２ ｖｒｗｙ２－ｍｇｃｏｓ( )θ

ｄψ
ｄｔ＝

１
ｍｖ
ρＳＣＤ
２ ｖｒｗｚ２＋ｍｇｓｉｎθｓｉｎ( )ψ

ｄｘ
ｄｔ＝ｖｃｏｓψｃｏｓθ

ｄｙ
ｄｔ＝ｖｃｏｓψｓｉｎθ

ｄｚ
ｄｔ＝ｖｓｉｎ



















 ψ

（１）

其中

ｗｘ２＝ｗｘｃｏｓψｃｏｓθ－ｗｚｓｉｎψ
ｗｙ２＝－ｗｘｓｉｎθ
ｗｚ２＝－ｗｘｓｉｎψｃｏｓθ＋ｗｚｃｏｓψ

ｖｒ＝ （ｖ－ｗｘ２）
２＋（ｗｙ２）

２＋（ｗｚ２）槡










２

（２）

式中：ｖ，ｖｒ分别为弹丸地速和风速；ｍ为弹体质
量；ρ为大气密度；Ｓ为特征面积；ｇ为重力加速
度；ＣＤ为全弹阻力系数；θ，ψ分别为弹道倾角和
偏角；ｘ，ｙ，ｚ分别为弹丸位置在地面坐标系下的
投影分量；ｗｘ，ｗｚ分别为纵风和横风风速。

记ｋ＝
ρＳＣＤ
２ｍ，将式（１）中各位置变量对时间 ｔ

求二阶导数化简可得：

ｘ̈＝－ｋｖｒ（ｖｃｏｓψｃｏｓθ－ｗｘ）

ｙ̈＝－ｋｖｒｃｏｓψｓｉｎθ－ｇ

ｚ̈＝－ｋｖｒ（ｖｓｉｎψ－ｗｚ
{

）

（３）

将各位置变量在当前预测点处关于时间变量 ｔ泰

·４４１·
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勒级数展开并略去二阶导数以上各项，可得如

式（４）所示弹道方程级数解析解：
ｘ＝ｘｉ＋ｖｉｃｏｓψｉｃｏｓθｉ·ｔ＋

　 １
２［－ｋｉｖｒｉ（ｖｉｃｏｓψｉｃｏｓθｉ－ｗｘ）］·ｔ

２

ｙ＝ｙｉ＋ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ·ｔ＋

　 １
２［－ｋｉｖｒｉｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ－ｇ］·ｔ

２

ｚ＝ｚｉ＋ｖｉｓｉｎψｉ·ｔ＋

　 １
２［－ｋｉｖｒｉ（ｖｉｓｉｎψｉ－ｗｚ）］·ｔ

















 ２

（４）

式中带下标ｉ的参数为当前预测点处的诸弹道参
数，可由跟踪雷达或弹载卫星定位装置实时测量

提供，此处假设测量信息是准确的，且在弹丸后半

段飞行过程中相应参数值不变。则令 ｙ＝０，可得
从预测点到弹丸落地的剩余飞行时间，用弹道倾

角和弹道偏角表示可写为：

ｔｇｏ＝
ｖ２ｉｃｏｓ

２ψｉｓｉｎ
２θｉ＋２ｙｉ（ｋｉｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ＋ｇ槡 ）

－ｋｉｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ－ｇ
－

　　
－ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ

－ｋｉｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ－ｇ （５）
将ｔｇｏ代入式（４）可预测弹丸落点为：
ｘ＝ｘｉ＋ｖｉｃｏｓψｉｃｏｓθｉ·ｔｇｏ＋

　 １
２［－ｋｉｖｒｉ（ｖｉｃｏｓψｉｃｏｓθｉ－ｗｘ）］·ｔ

２
ｇｏ

ｚ＝ｚｉ＋ｖｉｓｉｎψｉ·ｔｇｏ＋

　 １
２［－ｋｉｖｒｉ（ｖｉｓｉｎψｉ－ｗｚ）］·ｔ

２













ｇｏ

（６）

若已知目标位置（ｘＴ，ｚＴ），可预测出弹丸落点与
目标之间的位置误差：Δｘ＝ｘ－ｘＴ，Δｚ＝ｚ－ｚＴ，此
位置误差将作为本文导引方法的输入量。

２　弹道修正导引律

弹丸在发射及飞行过程中会受到诸多不确定

因素的干扰，如初始扰动，随机风等，都会导致命

中精度降低。图１给出了基于上述落点预测方法
的弹道修正导引律示意图。图中 Ｖ，Ｖ′分别表示
修正前后的速度矢量，二者大小相等方向不同，法

向和侧向分别相差角度Δθ，Δψ。无控时，弹丸以
Ｖ方向沿着轨迹１飞行，不能命中目标。在 Ａ点
处预测落点得其与目标之间的偏差为（Δｘ，Δｚ）。
根据弹道修正的思想，在纵向平面内，若落点在目

标前方（沿射击方向）则需减小 Ａ点处弹道倾角，
若落点在目标点后方则需增大其值，但是弹道倾

角修正量存在一个较大值和一个较小值，由于应

用于末制导且较大的修正值不符合飞行实际情况

则需舍去，侧向平面内弹道偏角的修正量也存在

相同特点。因此，根据偏差（Δｘ，Δｚ）可解算出相
应唯一的速度方向修正量（Δθ，Δψ）。根据（Δθ，
Δψ）以某种方法求得相应法向和侧向的加速度修
正量ａθ和ａψ，则弹丸以修正后的加速度沿 Ｖ′方
向（轨迹２）飞行并命中目标。

图１　弹道修正导引律示意图
Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｆｏｒｂａｌｌｉｓｔｉｃｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｇｕｉｄａｎｃｅ

实际飞行中将Ｖ改变（Δθ，Δψ）到 Ｖ′方向是
不可能瞬时完成的，需在一定修正时间Δｔ内完成
该任务。因此，可建立如式（７）所示形式的加速
度修正量：

ａθ＝Ｋ·
Δθ
Δｔ
· Ｖ

ａψ＝Ｋ·
Δψ
Δｔ
·{ Ｖ

（７）

图２　纵向平面修正量单步离散示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｉｎｇｌｅｓｔｅｐｄｉｓｃｒｅｔｅｄｉａｇｒａｍｏｆ

ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｓｉｎｖｅｒｔｉｃａｌｐｌａｎｅ

式中：Ｋ为导引系数。Δｔ的值越大则导引指令值
越小，飞行轨迹修正越缓慢。Δｔ的值可取为剩余
飞行时间ｔｇｏ，意味着将Δθ和Δψ的改变量分配到
剩余的整个导引段中执行，而每一步只需要执行

一个较小的修正量。图２给出了纵向平面内分摊
导引的单步离散过程。第 ｉ步预测落点 Ｐｉ位于
目标Ｔ的后方（沿射击方向），相应的理想修正角
度为Δθｉ，通过分配后实际改变的角度为 Δθ′ｉ，沿
着相应导引指令飞行至第 ｉ＋１步，预测落点为
Ｐｉ＋１，根据上述弹道修正思想，Ｐｉ＋１比Ｐｉ更接近目

·５４１·
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标点，即有Δｘｉ＋１＜Δｘｉ，此时理想弹道倾角修正量
Δθｉ＋１就越小，即Δθｉ＋１＜Δθｉ，再次分配，第 ｉ＋１步
弹道倾角的实际修正量为Δθ′ｉ＋１，沿着相应导引指
令飞行预测的落点Ｐｉ＋２就越趋于目标。这样通过
连续的预测和分配导引指令，Δθｉ逐渐减小，相应
射击偏差量也逐渐趋于零。

考虑制导炮弹控制能力有限，每次分配的导

引指令不宜过小或过大，过小则会导致修正能力

不足，过大则会使得导引指令饱和，这就需要选择

合适的Ｋ和 Δｔ，以降低导引指令饱和的可能性。
设ａｃｍａｘ为导引指令的最大控制能力，则加速度修
正指令可写为：

ａθ＝
Ｋ·Δθ
Δｔ
· Ｖ ａθ≤ａｃｍａｘ

ａｃｍａｘｓｉｇｎ（ａθ）　 ａθ ＞ａｃ
{

ｍａｘ

ａψ＝
Ｋ·Δψ
Δｔ
· Ｖ ａψ ≤ａｃｍａｘ

ａｃｍａｘｓｉｇｎ（ａψ）　 ａψ ＞ａｃ
{{

ｍａｘ

（８）

如何根据预测的偏差量（Δｘ，Δｚ）解算当前状
态下（Δθ，Δψ）是建立本文导引律的关键所在，这
里提出了两种解算方法。

方法Ａ：利用弹道方程组的级数解建立（Δｘ，
Δｚ）与（Δθ，Δψ）的非线性耦合关系。

根据上述落点预测算法，以当前（θｉ，ψｉ）预
测落点位置为（ｘ，ｚ）。式（６）可写为：

ｘ＝ｘｉ＋ｖｉｃｏｓψｉｃｏｓθｉ·
－ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ－ ｖ２ｉｃｏｓ

２ψｉｓｉｎ
２θｉ＋２ｙｉ（ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ＋ｇ槡 ）

－ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ－ｇ
＋

　 １
２［－ｋｖｒｉ（ｖｉｃｏｓψｉｃｏｓθｉ－ｗｘ）］·

－ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ－ ｖ２ｉｃｏｓ
２ψｉｓｉｎ

２θｉ＋２ｙｉ（ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ＋ｇ槡 ）

－ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ－( )ｇ

２

ｚ＝ｚｉ＋ｖｉｓｉｎψｉ·
－ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ－ ｖｉ

２ｃｏｓ２ψｉｓｉｎ
２θｉ＋２ｙｉ（ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ＋ｇ槡 ）

－ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ－ｇ
＋

　 １
２［－ｋｖｒｉ（ｖｉｓｉｎψｉ－ｗｚ）］·

－ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ－ ｖ２ｉｃｏｓ
２ψｉｓｉｎ

２θｉ＋２ｙｉ（ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ＋ｇ槡 ）

－ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψｉｓｉｎθｉ－( )ｇ



















２

（９）
　　预测落点偏离目标 Δｘ＝ｘ－ｘＴ，Δｚ＝ｚ－ｚＴ。
假设当前（θｉ，ψｉ）改变为（θｉ＋Δθ，ψｉ＋Δψ）并预
测其落点为（ｘ′，ｚ′），则落点位置改变量为 Δｘ′＝
ｘ′－ｘ，Δｚ′＝ｚ′－ｚ。若此时的（Δｘ′，Δｚ′）恰巧等

于（或在一定精度下近似等于）（－Δｘ，－Δｚ），则
有ｘ′＝ｘＴ，ｚ′＝ｚＴ。

记θ′＝θｉ＋Δθ，ψ′＝ψｉ＋Δψ。根据式（９）可
建立二元非线性方程组为：

０＝ｘｉ＋ｖｉｃｏｓψ′ｉｃｏｓθ′ｉ·
－ｖｉｃｏｓψ′ｉｓｉｎθ′ｉ－ ｖ２ｉｃｏｓ

２ψ′ｉｓｉｎ
２θ′ｉ＋２ｙｉ ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψ′ｉｓｉｎθ′ｉ＋( )槡 ｇ

－ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψ′ｉｓｉｎθ′ｉ－ｇ
＋

　 １
２［－ｋｖｒｉ（ｖｉｃｏｓψ′ｉｃｏｓθ′ｉ－ｗｘ）］·

－ｖｉｃｏｓψ′ｉｓｉｎθ′ｉ－ ｖｉ
２ｃｏｓ２ψ′ｉｓｉｎ

２θ′ｉ＋２ｙｉ（ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψ′ｉｓｉｎθ′ｉ＋ｇ槡 ）

－ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψ′ｉｓｉｎθ′ｉ－( )ｇ

２

－ｘＴ

０＝ｚｉ＋ｖｉｓｉｎψ′ｉ·
－ｖｉｃｏｓψ′ｉｓｉｎθ′ｉ－ ｖｉ

２ｃｏｓ２ψ′ｉｓｉｎ
２θ′ｉ＋２ｙｉ ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψ′ｉｓｉｎθ′ｉ＋( )槡 ｇ

－ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψ′ｉｓｉｎθ′ｉ－ｇ
＋

　 １
２［－ｋｖｒｉ（ｖｉｓｉｎψ′ｉ－ｗｚ）］·

－ｖｉｃｏｓψ′ｉｓｉｎθ′ｉ－ ｖｉ
２ｃｏｓ２ψ′ｉｓｉｎ

２θ′ｉ＋２ｙｉ ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψ′ｉｓｉｎθ′ｉ＋( )槡 ｇ
－ｋｖｒｉ·ｖｉｃｏｓψ′ｉｓｉｎθ′ｉ－( )ｇ

２

－ｚ

















 Ｔ

（１０）
　　此二元常系数非线性方程组只有θ′ｉ，ψ′ｉ为未
知量，其余参数均为该预测落点处相应参数。若

解得θ′ｉ，ψ′ｉ，则Δθ＝θ′ｉ－θｉ，Δψ＝ψ′ｉ－ψｉ。记方程
组（１０）中右边为 ｆ１（ｘ１，ｘ２）和 ｆ２（ｘ１，ｘ２），其中
ｘ１＝θ′ｉ，ｘ２＝ψ′ｉ，则方程组（１０）的解可等价为如
式（１１）所示方程组的解：

ｆ１（ｘ１，ｘ２）＝０

ｆ２（ｘ１，ｘ２）{ ＝０
（１１）

根据前面的分析，此方程组有解且唯一。对

于此非线性方程组的求解问题，本文将其转化为

解非线性最小二乘问题，即与之等价的目标函数

　 φ（ｘ１，ｘ２）＝
１
２［ｆ

２
１（ｘ１，ｘ２）＋ｆ

２
２（ｘ１，ｘ２）］ （１２）

·６４１·
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的极小值问题，搜索方向采用 ＧａｕｓｓＮｅｗｔｏｎ法，

可减小计算复杂程度，且收敛速度快，计算精

度高［１８－１９］。

方法Ｂ：采用线性化近似处理方法建立（Δｘ，

Δｚ）与（Δθ，Δψ）的耦合关系。

设Ｆ为某质点弹道方程组的解函数，根据外

弹道理论，纵向和侧向射程［２０］可写为：

Ｘ＝Ｆｘ（ｔｉ，ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ，ｖｉ，θｉ，ψｉ）

Ｚ＝Ｆｚ（ｔｉ，ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ，ｖｉ，θｉ，ψｉ{ ）
（１３）

假定只在ｔｉ处改变（Δθｉ，Δψｉ）来影响（Δｘ，Δｚ），

则线性化（Ｘ，Ｚ）有：

Δｘ＝
Ｆｘ
θ ｔｉ

·Δθｉ＋
Ｆｘ
ψ ｔｉ

·Δψｉ

Δｚ＝
Ｆｚ
θ ｔｉ

·Δθｉ＋
Ｆｚ
ψ ｔｉ

·Δψ










ｉ

（１４）

式中：（Δθｉ，Δψｉ）为弹丸落点预测点处速度方向

修正量；系数
Ｆｘ
θ
，
Ｆｚ
θ
，
Ｆｘ
ψ
，
Ｆｚ
ψ
为敏感因子，即

弹丸落点预测点处速度方向的单位变化量对应其

落点纵向射程和横向射程的改变量，后面用系数

ａ１，ａ２，ａ３，ａ４分别代替。

假定在当前位置处引入两组微小变化量

（Δθ１，Δψ１）和（Δθ２，Δψ２），分别预测相应的落点

偏差量为（Δｘ１，Δｚ１）和（Δｘ２，Δｚ２）。根据式（１４）

可建立方程组：

Δｘ１＝ａ１·Δθ１＋ａ２·Δψ１

Δｚ１＝ａ３·Δθ１＋ａ４·Δψ１

Δｘ２＝ａ１·Δθ２＋ａ２·Δψ２

Δｚ２＝ａ３·Δθ２＋ａ４·Δψ













２

（１５）

解出

ａ１＝（Δψ２Δｘ１－Δψ１Δｘ２）／（Δθ１Δψ２－Δθ２Δψ１）

ａ２＝（Δθ１Δｘ２－Δθ２Δｘ１）／（Δθ１Δψ２－Δθ２Δψ１）

ａ３＝（Δψ２Δｚ１－Δψ１Δｚ２）／（Δθ１Δψ２－Δθ２Δψ１）

ａ４＝（Δθ１Δｚ２－Δθ２Δｚ１）／（Δθ１Δψ２－Δθ２Δψ１













）

（１６）

则方程组（１４）可解为

Δｘ＝ａ１·Δθｉ＋ａ２·Δψｉ

Δｚ＝ａ３·Δθｉ＋ａ４·Δψ{
ｉ

（１７）

进一步反解可求得 ｔｉ时刻速度方向角的理想修

正量（Δθｉ，Δψｉ），如式（１８）所示。

Δθｉ＝
－ａ４

ａ３ａ２－ａ１ａ４
Δｘ＋

ａ２
ａ３ａ２－ａ１ａ４

Δｚ

　 ＝
Δθ１Δｚ２－Δθ２Δｚ１
Δｘ１Δｚ２－Δｘ２Δｚ１

Δｘ＋
Δθ２Δｘ１－Δθ１Δｘ２
Δｘ１Δｚ２－Δｘ２Δｚ１

Δｚ

Δψｉ＝
ａ３

ａ３ａ２－ａ１ａ４
Δｘ＋

－ａ１
ａ３ａ２－ａ１ａ４

Δｚ

　 ＝
Δψ１Δｚ２－Δψ２Δｚ１
Δｘ１Δｚ２－Δｘ２Δｚ１

Δｘ＋
Δψ２Δｘ１－Δψ１Δｘ２
Δｘ１Δｚ２－Δｘ２Δｚ１

Δ















 ｚ

（１８）
上述两种求解方法既考虑了纵向和侧向的耦

合关系，又能根据当前飞行环境实时地建立（Δθ，
Δψ）和（Δｘ，Δｚ）的关系。根据上述讨论可建立弹
道修正导引方案，其流程如图３所示。

图３　弹道修正导引方案流程图
Ｆｉｇ．３　ＦｌｏｗｄｉａｇｒａｍｏｆＢＣＧｓｔｒａｔｅｇｙ

３　算例仿真与分析

在ＭＡＴＬＡＢ环境下对某制导炮弹采用此预
测算法和弹道修正导引方法进行数值仿真，并对

此导引方法的可行性和有效性进行评估。仿真条

件：弹重ｍ０＝３３３０５ｋｇ，弹径１３０ｍｍ，初速 ｖ０＝
９３０ｍ／ｓ，发射角 θ０＝４５°，ψ０＝０°。发射坐标
［－２７７３４，０，０］ｍ，目标坐标［０，０，０］ｍ。忽略
科氏力。假设测量信息是准确的，加速度修正量

由鸭舵控制机构提供，其最大修正能力ａｃｍａｘ＝±１ｇ，
控制系统理想工作。发射及飞行过程中主要扰动

源如表１所示。

表１　主要弹道扰动源
Ｔａｂ．１　Ｍａｉｎｂａｌｌｉｓｔｉｃｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｓｏｕｒｃｅ

序列 扰动源 误差范围 误差分布

１ 弹丸质量 ±０．１ｋｇ 正态分布

２ 初速 ±１０ｍ／ｓ 正态分布

３ 初始弹道倾角 ±０．５° 正态分布

４ 初始弹道偏角 ±０．５° 正态分布

５ 阻力系数 ±０．５％ 正态分布

６ 横风 ±１０ｍ／ｓ 正态分布

７ 纵风 ±１０ｍ／ｓ 正态分布

·７４１·
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　　预测精度受到起始预测高度及相应飞行状态
参数的影响。取一组上述扰动源进行仿真，在高

度为７ｋｍ到５０ｍ的飞行段预测落点，其预测误
差如图４所示。图中δｘ，δｚ分别为预测落点与其
实际落点的纵向和横向之差。离目标越远进行预

测，剩余飞行时间越长且预测误差越大；随着弹丸

越接近目标预测误差呈快速收敛趋势，预测误差

的相对误差在 １７％以内且也呈逐渐减小的趋
势。当高度到达１ｋｍ后纵向和横向预测误差均
缩小到１ｍ的范围内，均可视为满足精度要求。

（ａ）纵向预测误差
（ａ）Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｄｏｗｎｒａｎｇｅ

（ｂ）横向预测误差
（ｂ）Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｃｒｏｓｓｒａｎｇｅ

图４　落点预测偏差
Ｆｉｇ．４　Ｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

为了验证本文导引方法的可行性和有效性，

考虑上述随机扰动，将不采用末制导和采用上述

导引方法末制导的结果进行对比分析。取３０００
组上述随机扰动源进行ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ模拟打靶，不
采用末制导时弹丸落点的纵向和横向误差最大达

到７００ｍ，其圆概率偏差ＣＥＰ＝３１５１４ｍ，射击精
度低。在上述模拟打靶中选取１０组随机扰动，采
用本文导引方法进行末制导，导引起始高度为

５ｋｍ，导引系数选为 Ｋ＝２，采用方法 Ａ解算加速
度指令，飞行轨迹如图５所示。为避免接近目标
时加速度指令过大，当高度 ｙ≤５０ｍ后就停止末
制导而采用自由飞行，后面采用比例导引律对比

分析时也做相同处理。可以看出，存在扰动时，尤

其当扰动较大时，如图中编号为１的随机扰动，弹
丸无控飞行的射击偏差为（－５３０７０，５７８０８）ｍ，无
法命中目标，采用本文末制导方法其落点偏差仅

（－１７５×１０－２，３７３×１０－２）ｍ，且在其余扰动下
均能有效地命中目标。

图５　１０组随机扰动下导引飞行轨迹
Ｆｉｇ．５　Ｇｕｉｄｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｕｎｄｅｒ１０ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｓ

在上述编号为１的扰动下，采用不同导引系
数进行末制导，相应加速度修正量变化情况如图

６所示，射击误差对比如表２所示。可以看出，当
Ｋ＝１时每次加速度分摊量过小导致修正能力不
足，且加速度指令呈逐渐增大的趋势，甚至超过其

修正范围，射击精度较低，因此需要Ｋ大于１。随
着Ｋ的增大，导引指令初始值增大，但随着飞行
时间的增加导引指令呈快速收敛趋势，最终趋

于零。这意味着导引过程中加速度修正量的控

（ａ）纵向加速度指令曲线
（ａ）Ｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｐｉｔｃｈａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｓ

（ｂ）侧向加速度指令曲线
（ｂ）Ｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｙａｗａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｓ

图６　不同导引系数下导引指令变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｍｍａｎｄｐｒｏｆｉｌｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇａｉｎｓ

·８４１·
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表２　不同导引系数下射击误差对比
Ｔａｂ．２　ＧｕｉｄａｎｃｅｅｒｒｏｒｆｏｒＢＣＧｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇａｉｎｓ

Ｋ＝１ Ｋ＝２ Ｋ＝３ Ｋ＝４ Ｋ＝５

纵向误

差／ｍ
－１８．３４

－１．７５×

１０－２
４．４６×

１０－４
２．９２×

１０－４
－８．２８×

１０－５

侧向误

差／ｍ
３１．９５

３．７３×

１０－２
１．２０×

１０－４
－５．３１×

１０－５
１．９４×

１０－５

制余量逐渐增大，其末段机动性能较强；但 Ｋ的
值过大会导致导引指令饱和（如 Ｋ＝５），并且整
个控制过程加速度修正量的变化范围也较大。

从精度上讲，Ｋ≥２时命中精度已相当高，可视为
直击命中目标。考虑制导精度、导引指令的变

化范围及其变化过程的平稳度，导引系数可选

在２～３之间。
在编号为１的扰动下，取Ｋ＝２在不同高度下

进行末制导，相应加速度指令变化情况如图７所
示。末制导起始高度影响着修正时间 Δｔ的值。
在整个导引过程中Δｔ的值随着高度不断地变化，
越接近目标其值越小。考虑落点预测误差以及制

导炮弹控制能力有限，若起始导引高度越接近目

标则轨迹修正时间越短，单步分配的指令就越大，

甚至会超过其修正范围，并且可能导致导引指令

（ａ）纵向加速度指令曲线
（ａ）Ｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｐｉｔｃｈａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｓ

（ｂ）侧向加速度指令曲线
（ｂ）Ｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｙａｗａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｓ

图７　不同末制导高度处导引指令变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｍｍａｎｄｐｒｏｆｉｌｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｉｔｉａｌｌｙｇｕｉｄｅｄａｌｔｉｔｕｄｅｓ

处于持续饱和状态（如末制导初始高度为３ｋｍ时
的侧向导引指令），其命中精度也越低；若导引起始

位置离目标越远则预测精度相对较差且轨迹修正

越缓慢，故末制导起始高度可选在５ｋｍ左右。
在不同高度、导引系数和随机扰动下，对方法

Ａ和方法 Ｂ解算导引指令进行对比仿真，如
图８～１０所示。结果发现：采用方法 Ｂ的计算量
比方法Ａ小，二者的射击精度几乎一样，均能有
效地命中目标，相应加速度修正量也很相近。但

采用方法Ｂ解算的末段导引指令略有增大的趋
势，同时其纵向加速度指令在导引初始段存在微

小段畸变现象。由于ψ０＝０°，即使存在扰动时其
值也很小，同时弹道偏角和由其引起的侧向偏差

相对于弹道倾角及其引起的纵向偏差而言均非常

小，根据两次微小扰动分别预测落点的偏差而建

立起（Δθ，Δψ）与（Δｘ，Δｚ）之间的关系，考虑了法
向和侧向的耦合，导致线性近似解算（Δθ，Δψ）时
纵向加速度修正量存在波动现象。当ψ０和θ０相
差不大时可避免加速度指令振荡现象，如将ψ０设定
大于１５°而θ０不变时加速度指令无振荡现象。若采
用方法Ａ则不存在这一现象，整个控制过程变化平
缓且无振荡，虽然两种方法精度相差不大，但从射击

要求和控制稳定出发采取方法Ａ处理为佳。本文与
比例导引末制导比较时均采用方法Ａ处理。

（ａ）纵向加速度指令比较
（ａ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｐｉｔｃｈａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｓ

（ｂ）侧向加速度指令比较
（ｂ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｙａｗａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｓ

图８　不同导引系数下方法Ａ和方法Ｂ导引指令对比
Ｆｉｇ．８　Ｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｍｍａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｍｅｔｈｏｄ

ＡａｎｄｍｅｔｈｏｄＢｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇａｉｎｓ

·９４１·
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（ａ）纵向加速度指令比较
（ａ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｐｉｔｃｈａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｓ

（ｂ）侧向加速度指令比较
（ｂ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｙａｗａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｓ

图９　不同末制导高度下方法Ａ和方法Ｂ导引指令对比
Ｆｉｇ．９　Ｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｍｍａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｍｅｔｈｏｄ
ＡａｎｄｍｅｔｈｏｄＢｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｌｙｇｕｉｄｅｄａｌｔｉｔｕｄｅｓ

（ａ）纵向加速度指令比较
（ａ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｐｉｔｃｈａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｓ

（ｂ）侧向加速度指令比较
（ｂ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｙａｗａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｓ

图１０　不同扰动下方法Ａ和方法Ｂ导引指令对比
Ｆｉｇ．１０　Ｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｍｍａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｍｅｔｈｏｄ

ＡａｎｄｍｅｔｈｏｄＢｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｓ

为进一步体现本文导引方法的特点及优势，

此处 将 其 与 传 统 比 例 导 引 法 （Ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ
ＮａｖｉｇａｔｉｏｎＧｕｉｄａｎｃｅ，ＰＮＧ）进行对比分析。假设

λ为三维空间弹目视线角，λ
·
为视线角速率，在地

面坐标系下有：

λ
·＝ ｒ×ｒｒ·[ ]ｒ＝１ｒ２

ｒｙｒｚ－ｒｚｒｙ
ｒｚｒｘ－ｒｘｒｚ
ｒｘｒｙ－ｒｙｒ









ｘ

＝

λ
·
ｘ

λ
·
ｙ

λ
·











ｚ

（１９）

式中：ｒｘ，ｒｙ，ｒｚ为弹目距离矢量在地面系下的各
分量。将视线角速率转到速度坐标系下有：

λ
·
ｐｉｔｃｈ＝－ｓｉｎθλ

·
ｘ＋ｃｏｓθλ

·
ｙ

λ
·
ｙａｗ＝－ｓｉｎψｃｏｓθλ

·
ｘ－ｓｉｎψｓｉｎθλ

·
ｙ＋ｃｏｓψλ

·{
ｚ

（２０）
则三维比例导引律加速度指令［２１－２２］为：

ａθ＝Ｎλ
·
ｐｉｔｃｈ Ｖ

ａψ＝－Ｎλ
·
ｙａｗ

{ Ｖ
（２１）

式中：Ｎ为比例导引系数，Ｖ为弹丸飞行速度。
在上述编号为１的随机扰动下采用 ＰＮＧ末

制导，结果如图 １１所示。取 Ｎ为 ３，对比仿真
ＰＮＧ和 ＢＣＧ两种末制导，如图 １２、图 １３所示。
采用ＢＣＧ末制导的射击精度相对较好，且其轨迹

（ａ）纵向加速度指令曲线
（ａ）Ｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｐｉｔｃｈａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｓ

（ｂ）侧向加速度指令曲线
（ｂ）Ｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｙａｗａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｓ

图１１　不同导引系数下ＰＮＧ末制导指令变化曲线
Ｆｉｇ．１１　ＣｏｍｍａｎｄｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆＰＮＧｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＮ

·０５１·
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（ａ）弹道倾角曲线
（ａ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｐｒｏｆｉｌｅ

（ｂ）弹道偏角曲线
（ｂ）Ｙａｗａｎｇｌｅｐｒｏｆｉｌｅ

图１２　不同扰动下ＢＣＧ和ＰＮＧ末制导的速度方向角
变化曲线（取图５中扰动的编号为１，９，１０）

Ｆｉｇ．１２　ＡｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｐｒｏｆｉｌｅｆｏｒｃｏｍｐａｒｉｎｇＢＣＧａｎｄＰＮＧ
ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｓｆｒｏｍｆｉｇ．５（１，９，１０）

（ａ）纵向轨迹
（ａ）Ｖｅｒｔｉｃａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

（ｂ）侧向轨迹
（ｂ）Ｌａｔｅｒａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

图１３　ＢＣＧ和ＰＮＧ末制导弹道曲线对比
Ｆｉｇ．１３　ＴｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｒｏｆｉｌｅｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎＢＣＧａｎｄＰＮＧ

修正更加平缓，尤其在导引初始段，从轨迹的弯曲

程度可看出 ＢＣＧ对控制能力的要求更低。从图
１２可以看出，用 ＰＮＧ末制导的弹道倾角和弹道
偏角初始段突变较大而后趋于某个值，中间段其

值的变化速率较大；而采用ＢＣＧ末制导的弹道倾
角和弹道偏角初始段突变较小，整个飞行过程中

其值变化很平稳且呈逐渐增加的趋势，同时可获

得更大的落角，这说明经过连续分配导引指令后

ＢＣＧ可取得更好的导引效果。

４　结论

１）基于弹道方程组级数解的弹丸飞行落点
预测模型提出了一种连续修正速度方向的末制导

方法，该导引律通过适当分配加速度指令以减少

导引指令饱和的可能性。

２）在考虑随机扰动和控制能力受限的条件
下对所提导引方法进行了仿真分析，验证了该导

引方法的可行性和有效性，分析了导引律中各参

数对制导效果的影响并给出了相应参数的选取条

件（导引系数取在２～３之间，末制导起始高度取
在５ｋｍ左右为佳），这些参数都影响着导引指令
每次分配量的大小。

３）对比分析了根据落点处弹目偏差量解算
速度方向修正量的两种方法，采用方法 Ｂ求解的
加速度修正量会出现畸变现象且需满足弹道倾角

和弹道偏角相差不大的要求，但是其计算量较小，

解算速度较快，更适用于低等级弹载计算机；而采

用方法 Ａ的求解量较大但精度更高，控制效果
更好。

４）与比例导引法相比，采用ＢＣＧ末制导的射
击精度相对较高，对控制能力的要求较低，具备更

好的制导效果和毁伤效果。

５）该导引方法简单可行且有效，可与其他落
点预测算法相结合，可为制导炮弹导引律的设计

提供一定的参考。
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