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摘　要：对于远距离拦截高速、大机动目标，不仅拦截弧段长，拦截飞行时间也更久。拦截弹在飞行过程
中的能量管理与优化问题，也是在拦截制导律设计时必须要考虑的问题。将非线性弹目运动关系降阶简化

后，运用最优控制理论，将能量管理纳入考虑中，得出针对高速、机动目标的最优制导律，且可以满足终端碰

撞角约束。通过引入分段线性和指数两种形式的阻尼，使得导弹在拦截高速高加速目标时，对目标机动的敏

感度随弹目距离变化，从而达到能量管理的目的。通过二维非线性仿真验证了制导律的性能。
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　　随着超燃冲压发动机、乘波体等技术的发展，
目标速度越来越快、机动能力越来越强，因此拦截

高速高加速目标的制导律成为一个核心问题。目

前针对高速高加速目标的拦截制导律研究大多作

用距离较近，即考虑目标在最后２～１０ｋｍ内对大
机动目标拦截的末制导律。而当目标在较长时

间、较大空域内保持高速大机动状态时，导弹不能

在拦截弧段内始终跟随目标而机动，制导律如何

兼顾跟踪目标机动和导弹自身的最省燃料飞行，

是一个需要攻克的问题。

碰撞角是指拦截弹与目标交会时二者速度的

夹角，碰撞角因其对战斗部效能的影响极大，在拦

截制导问题中越来越被重视。最优制导律、改进

的比例导引制导律等是当前学者关于碰撞角控制

的主要研究方向。Ｋｉｍ等提出了一种最优制导
律，用以导引再入飞行器打击地面固定或低速运

动的目标，可以实现碰撞角误差和脱靶量最

小［１］。Ｒｙｏｏ等针对打击固定或者低速运动的场
景，建立了固连于视线角的坐标系，并推导出最优

控制律，且给出了一种剩余时间的计算方法，制导

律对任意阶动力学导弹均有效［２－３］。Ｒｙｏｏ等在之
前研究的基础上，以待飞时间作为控制指令的权重

系数，构成目标函数来生成导弹弹道。这一制导律

的基本前提同样是目标固定或者低速运动［４］。

Ｓｏｎｇ等提出了包含碰撞角控制的最优制导
律，以拦截机动运动的船只和变速运动的导弹。
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假设目标机动相对较小且为常值，得到的制导律

需要较多的信息：相对于末端航向的速度、法向位

置、目标的弹道倾角和角速率等。为此，Ｓｏｎｇ等
引入了一个次优估计滤波器以满足制导律对信息

的需求［５］。Ｋｉｍ等提出了一个有偏置的比例导引
律，即通过将一个时变项引入比例导引制导律的

视线转率项中，使制导律可以自适应地拦截慢速

机动目标，且不需要对剩余时间进行估计［６］。花

文华等采用 Ｂｙｓｏｎ终端投影法将系统降阶，之后
基于零和微分对策原理，进行制导律的推导，并对

导航增益和理想拦截性能进行了分析。但当目标

作方波机动时，导弹需要的过载较大［７］。文

献［８－１０］也都对包含终端碰撞角约束的问题进
行了研究，分别得出了最优或次优的制导律，但攻

击目标都是固定或低速运动的，无法解决拦截高

速机动目标面临的问题。

本文在平面内建立了弹目交会几何运动关

系，通过合理假设将非线性拦截问题线性化以构

建状态方程。为了更方便地应用最优控制理论求

解，采用Ｂｙｓｏｎ投影变换方法对系统降阶，得到了
解析形式的控制指令，得到的控制指令是零控脱

靶量和零控碰撞角的线性表达式。针对拦截高速

高加速目标中导弹燃料管理的问题，在最优制导

指令中引入与弹目距离相关的阻尼项，将控制输

出指令进一步优化，进而实现燃料管理优化。

１　拦截问题的数学描述与简化

１．１　平面内弹目运动关系

拦截弹的控制方式为侧滑转弯控制，假设保

持滚转轴稳定，那么导弹的控制可以解耦在两个

相互正交的通道内，并在纵向平面内开展制导律

设计。纵向平面内交会几何示意图如图 １所示，
ＸＯＺ是笛卡尔惯性参考系。ｒ表示导弹与目标之
间的相对距离。θ表示视线角，即 Ｘ轴和弹目连
线的夹角。用下标 Ｍ和 Ｔ分别代表导弹和目标
的相应变量。Ｖ，ａ，γ分别表示速度大小、侧向加
速度大小、航迹角［１１］。将导弹与目标沿Ｘ轴逐渐
接近的过程看作是交会运动，那么导弹与目标在

Ｚ轴上的位移差就可以看作是脱靶量［１２］。用 Ｚ
表示目标相对于 Ｘ轴的位移。用 ａＭＮ，ａＴＮ分别表
示目标和导弹加速度在 Ｚ轴方向上的分量，根据
几何关系，有 ａＴＮ＝ａＴｃｏｓγＴ，ａＭＮ＝ａＭｃｏｓγＭ。碰撞
角γＩ＝γＭ＋γＴ。

忽略重力，平面内非线性运动学方程为：

θ
·
＝１ｒ（－ＶＭｓｉｎＭ＋ＶＴｓｉｎＴ）

Ｖθ
ｒ （１）

图１　平面内交会几何
Ｆｉｇ．１　Ｐｌａｎａｒｅｎｇａｇｅｍｅｎｔｇｅｏｍｅｔｒｙ

ｒ＝－（ＶＭｃｏｓＭ＋ＶＴｃｏｓＴ）Ｖｒ （２）
其中，

ＭγＭ－θ （３）
ＴγＴ＋θ （４）

相对位移的导数和碰撞角的导数分别为：

ｚ＝Ｖｒｓｉｎθ＋Ｖθｃｏｓθ （５）

γＩ＝
ａＭ
ＶＭ
＋
ａＴ
ＶＴ

（６）

在每个时间步长内，可以将导弹和目标视为

匀速运动，并假设目标机动为一阶动力学方程，则

ａＴ＝（ωＴ－ａＴ）／τＴ （７）
式中，τＴ是目标的动力学时间常数，ωＴ是目标的
过载指令。

假设导弹的自动驾驶仪动力学可以近似为线

性，则

ｘＭ＝ＡＭｘＭ＋ＢＭｕＭ （８）
γＭ＝ａＭ／ＶＭ （９）

其中，ｘＭ是自动驾驶仪的 ｎ维状态向量，ｕＭ是导
弹制导指令。

状态方程的输出为导弹的侧向加速度，即

ａＭ＝ＣＭｘＭ＋ｄＭｕＭ （１０）
式中，ＣＭ为１×ｎ维输出矩阵，ｄＭ为前馈系数。

为了便于推导，且不失一般性，可以将导弹简

化为一阶动力学环节［１３］，有

ｘＭ＝ａＭ
ＡＭ＝－１／τ
ＢＭ＝１／τＭ
ＣＭ＝１

ｄＭ












＝０

（１１）

１．２　弹目运动关系线性化

当目标的机动远小于目标速度时，且导弹和

目标交会过程偏离碰撞三角形很小，认为可以在

碰撞三角形附近将问题线性化；当目标机动较大，

·７７１·
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或交会过程偏离碰撞三角形较大时，在整个交会

场景中无法满足线性化条件，可以通过在每一个

仿真步长内将问题简化，进而实现线性化。在线

求解黎卡提方程难度和计算量均较大，因此对于

简化后的线性交会问题，如果能找到解析解，就可

以大大降低计算复杂度。

令线性化后的系统状态向量为

ｘ＝［ｚ ｚ ａＴ （γＴ＋γＭ） ｘＴＭ］Ｔ （１２）
那么系统的状态可以描述为

ｘ＝

ｘ１＝ｘ２
ｘ２＝ａＴｃｏｓγＴ－ａＭｃｏｓγＭ
ｘ３＝（ωＴ－ａＴ）／τＴ
ｘ４＝ａＴ／ＶＴ＋ａＭ／ＶＭ
ｘＭ＝ＡＭｘＭ＋ＢＭｕ













Ｍ

（１３）

ｘ＝Ａｘ＋ＢｕＭ＋ＣωＴ （１４）
将式（１１）代入式（１４），得

Ａ＝

０ １ ０ ０ ０
０ ０ ｃｏｓγＴ ０ －ｃｏｓγＭ
０ ０ －１／τＴ ０ ０
０ ０ １／ＶＴ ０ １／ＶＭ
０ ０ ０ ０ ａ















Ｍ

（１５）

Ｂ＝［０ －ｃｏｓγＭ ０ １／ＶＭ １／τＭ］Ｔ（１６）
Ｃ＝［０ ０ １／τＴ ０ ０］Ｔ （１７）

２　最优制导律

在第１节构建的线性模型的基础上，进一步

将问题简化。提出如下假设：①目标具有理想动
力学模型，即 ωＴ＝ａＴ；②目标未来的机动模式
已知。

脱靶量和碰撞角为制导律设计的主要目标，

因此选取二次型指标函数［１４］：

Ｊ＝ａ２ｘ
２
１（ｔｆ）＋

ｂ
２［ｘ４（ｔｆ）－ｘ

ｃ
４］
２＋１２∫

ｔｆ

０
ｕ２ｄｔ

（１８）
式中：ａ，ｂ为非负系数，分别为脱靶量和交会角的
权系数；ｔｆ为制导终止时间；ｕ＝ｕＭｃｏｓγＭ 为拦截
弹控制指令垂直于初始视线方向的分量。

在整个交会过程中，认为 γＭ－θ始终小于
π／２，因为拦截此类高速高加速目标只能采用迎
面拦截的方式，且当迎面拦截失败时没有二次拦

截的机会［１５］。考察权系数对制导律的影响，若令

ａ→∞，最优控制有解必有ｘ１（ｔｆ）为０，即零靶量拦
截；同样，若令 ｂ→∞，得到的制导律是完全满足
碰撞角约束的理想制导律。

２．１　系统降阶与简化

采用Ｂｙｓｏｎ投影转换方法将系统降阶。状态
向量Ｚ（ｔ）满足［１６］：

Ｚ（ｔ）＝ＤΦ（ｔｆ，ｔ）ｘ（ｔ）＋Ｄ∫
ｔｆ

ｔ
Φ（ｔｆ，τ）ＣａＴｄτ

（１９）
式中，Φ（ｔｆ，ｔ）是通过拉氏变换求得的式（１４）的
状态转移矩阵，Ｄ是一个常数矩阵。

Φ（ｔｆ－ｔ）＝Ｌ
－１［（ｓＩ－Ａ）－１］＝

１ ｔｆ－ｔ τ２Ｔｅ
ｃｏｓ（γＴ

ｔｆ－ｔ
τＴ
－τ２Ｔ） ０ τ２Ｍ（１－ｅ

ｔ－ｔｆ
τＭ ＋

ｔ－ｔｆ
τＭ）ｃｏｓγＭ

０ １ τＴ（１－ｅ
ｔ－ｔｆ
τＴ）ｃｏｓγＴ ０ τＭ（ｅ

ｔ－ｔｆ
τＭ －１）ｃｏｓγＭ

０ ０ ｅ
ｔ－ｔｆ
τＴ ０ ０

０ ０
τＴ
ＶＴ
（１－ｅ

ｔ－ｔｆ
τＴ） １

τＭ
ＶＭ
（１－ｅ

ｔ－ｔｆ
τＭ）

０ ０ ０ ０ ｅ
ｔ－ｔｆ
τ























Ｍ

（２０）

Ｄ＝
１ ０ ０ ０ ０[ ]０ ０ ０ １ ０

（２１）

对式（１９）进行求导，结合式（１４）化简，有

Ｚ
·
（ｔ）＝Ｄ［Φ

·
（ｔｆ，ｔ）ｘ（ｔ）＋Φ（ｔｆ，ｔ）ｘ（ｔ）］－

ＤΦ（ｔｆ，ｔ）ＣａＴ＝ＤΦ（ｔｆ，ｔ）ＢｕＭ （２２）
将ｔ＝ｔｆ代入式（１９），得到新系统的终端

状态。

Ｚ（ｔｆ）＝Ｄｘ（ｔｆ）＝
ｘ１（ｔｆ）

ｘ４（ｔｆ[ ]） （２３）

可见，新系统的状态向量Ｚ（ｔ）呈现了新的物
理含义。Ｚ１（ｔ）为零控脱靶量（ＺｅｒｏＥｆｆｏｒｔＭｉｓｓ，

ＺＥＭ），即从当前时刻开始，目标保持当前机动不
变，且不对导弹施加任何控制的最终脱靶量；

Ｚ２（ｔ）为零控碰撞角，即从当前时刻开始，目标保
持当前机动不变，且不对导弹施加任何控制的碰

撞角，令ｘｃ４为期望碰撞角，则 Ｚ２（ｔ）－ｘ
ｃ
４为零控

碰撞角误差（ＺｅｒｏＥｆｆｏｒｔＡｎｇｌｅＥｒｒｏｒ，ＺＥＡＥ）。
将新的状态向量 Ｚ（ｔ）代入原系统的性能指

标式（１８）中，有

Ｊ＝ａ２Ｚ
２
１（ｔｆ）＋

ｂ
２［Ｚ２（ｔｆ）－ｘ

ｃ
４］
２＋１２∫

ｔｆ

０
ｕ２ｄｔ

（２４）
至此，完成了原制导拦截问题的降阶，并且新
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的系统状态方程具有明显的物理含义。

２．２　最优制导律推导

运用最优控制理论对降阶后的新系统求解，

引入汉密尔顿函数

Ｈ＝１２ｕ
２＋Ｚ
·

１λ１＋Ｚ
·

２λ２ （２５）

协态方程

λ
·

１＝－
Ｈ
Ｚ１
＝０

λ
·

２＝－
Ｈ
Ｚ２

{ ＝０
（２６）

满足横截条件

λ１（ｔｆ）＝ａＺ１（ｔｆ）

λ２（ｔｆ）＝ｂ［Ｚ２（ｔｆ）－ｘ
ｃ
４

{ ］
（２７）

求解协态方程，得

λ１（ｔｆ）＝ａＺ１（ｔｆ）

λ２（ｔｆ）＝ｂ［Ｚ２（ｔｆ）－ｘ
ｃ
４

{ ］
（２８）

令导弹具有理想动力学，即τＭ→０，则有

Ｚ
·

１＝（ｔ－ｔｆ）ｕＭｃｏｓγＭ

Ｚ
·

２＝ｕＭ／Ｖ
{

Ｍ

（２９）

用ｖ′Ｍ＝ＶＭｃｏｓγＭ，ｕ＝ｕＭｃｏｓγＭ对式（２９）进行
变量替换，其中ｖ′Ｍ、ｕＭ分别为导弹速度和制导指
令垂直于初始视线方向上的分量，有

Ｚ
·

１＝－（ｔｆ－ｔ）ｕ

Ｚ
·

２＝ｕ／ｖ′
{

Ｍ

（３０）

最优控制应满足ｕ ＝ａｒｇｕｍｉｎＨ。
Ｈ
ｕ
＝０ｕ（ｔ）＝λ１（ｔｆ－ｔ）－λ２／ｖ′Ｍ＝

ａＺ１（ｔｆ）（ｔｆ－ｔ）－
ｂ
ｖ′Ｍ
［Ｚ２（ｔｆ）－ｘ

ｃ
４］ （３１）

将式（３１）代入式（３０），并从 ｔ到 ｔｆ积分，结
合式（２３）中的边界条件，有

Ｚ１（ｔｆ）＝Ｚ１（ｔ）－ａＺ１（ｔｆ）
（ｔｆ－ｔ）

３

３ ＋

ｂ
ｖ′Ｍ
［Ｚ２（ｔｆ）－ｘ

ｃ
４］
（ｔｆ－ｔ）

２

２ （３２）

Ｚ２（ｔｆ）＝Ｚ２（ｔ）＋
ａ
ｖ′Ｍ
Ｚ１（ｔｆ）

（ｔｆ－ｔ）
２

２ －

ｂ
ｖ′２Ｍ
［Ｚ２（ｔｆ）－ｘ

ｃ
４］（ｔｆ－ｔ） （３３）

联立式（３２）和式（３３），求解 Ｚ１（ｔｆ），Ｚ２（ｔｆ），
再将结果代回式（３１）中，得

ｕ（ｔ）＝
ＮＺＥＭ
ｔ２ｇｏ
Ｚ１（ｔ）＋ＮＺＥＡＥ

ｖ′Ｍ
ｔｇｏ
［Ｚ２（ｔ）－ｘ

ｃ
４］

（３４）

其中，制导增益

ＮＺＥＭ＝
３ａｔ３ｇｏ
３＋ａｔ３ｇｏ

＋
ｂＫ３（ｔｇｏ）Ｋ２（ｔｇｏ）ｔ

２
ｇｏ

Ｋ１（ｔｇｏ）＋ｖ′
２
Ｍ

ＮＺＥＡＥ＝
ｂＫ３（ｔｇｏ）ｔｇｏ
Ｋ１（ｔｇｏ）＋ｖ′

２










Ｍ

（３５）

Ｋ１（ｔｇｏ）＝
ｂ（ａｔ４ｇｏ＋１２ｔｇｏ）
４×（３＋ａｔ３ｇｏ）

Ｋ２（ｔｇｏ）＝
３ａｔ２ｇｏ

２×（３＋ａｔ３ｇｏ）

Ｋ３（ｔｇｏ）＝
ａｔ３ｇｏ－６

２×（３＋ａｔ３ｇｏ















）

（３６）

ｕ（ｔ）为闭环形式的制导指令，显然，ｕ（ｔ）
是ＺＥＭ和ＺＥＡＥ的线性函数，那么任意时刻的制
导指令只需要知道Ｚ１（ｔ）、Ｚ２（ｔ）、ｔｇｏ、ｖ′Ｍ的值即可
求解。基于开始时的线性化假设，Ｚ１（ｔ），Ｚ２（ｔ）可
以近似地用基本运动学方法计算。

Ｚ１（ｔ）＝ｚ＋ｚｔｇｏ＋ａＴｃｏｓ（γＴ＋θ）ｔ
２
ｇｏ／２ （３７）

Ｚ２（ｔ）＝ｔｇｏａＴ／ＶＴ＋γＴ＋γＭ （３８）
剩余时间可以通过ｔｇｏ＝－ｒ／Ｖｒ计算。

２．３　拦截策略优化

由于得到的制导指令是 ＺＥＭ和 ＺＥＡＥ的线
性函数，所以在整个拦截过程中对目标机动比较

敏感。当拦截高速大机动目标时，导弹在拦截作

战中也随着目标大幅度机动，而控制指令输出大

范围变化会导致导弹需要消耗大量能量调整

轨迹［１７］。

拦截场景中，拦截弧段和拦截时间都较长，采

用下述拦截策略：在拦截初段，弹目相对距离较远

时，导弹应优先爬升高度而不考虑跟踪目标机动，

并做到高度精确可控；在拦截中段，导弹既要跟踪

目标的机动，还要保留燃料为末段拦截提供充足

修偏能力；在拦截末段，弹目距离较小，此时导弹

应全力跟踪目标机动，满足脱靶量要求及碰撞角

约束，修正制导偏差。

综上，在制导指令中加入一个阻尼项，阻尼项

的目的是使导弹和目标距离较远时，减小制导律

对目标机动跟踪的控制指令，导弹对目标的机动

进行粗跟踪；而在导弹和目标距离较近时，控制导

弹完全跟踪目标的机动。通过引入阻尼项，得到

的最优制导律既可以减小控制指令输出幅值，达

到燃料管理的目的，又可以满足脱靶量和碰撞角

约束的要求。

这里考虑两种阻尼形式，一种为分段线性形

式，另一种为指数形式。
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ｃ＝
１， ｒ≤ｒ１
ｃ１ｒ＋ｃ２， ｒ＞ｒ{

１

（３９）

ｃ＝
１， ｒ≤ｒ１
ｅｃ１ｒ＋ｃ２， ｒ＞ｒ{

１

（４０）

其中，ｃ为阻尼系数，ｃ１，ｃ２为待定系数，待定系数
选取和弹目距离相关。

将阻尼系数ｃ代入制导指令式（３４）中，有

ｕ（ｔ）＝ｃ（ｒ）
ＮＺＥＭ
ｔ２ｇｏ
Ｚ１（ｔ）＋ＮＺＥＡＥ

ｖ′Ｍ
ｔｇｏ
［Ｚ２（ｔ）－ｘ

ｃ
４{ }］
（４１）

至此，完成了对于高速高加速目标的拦截制

导律设计。

３　仿真

３．１　常值机动目标

首先针对拦截常值机动目标，检验提出的制导

律在包含碰撞角约束的情况下的制导性能，并分析

权重值ｂ取值不同，对终端碰撞角的影响。仿真初
始条件设置如下：导弹位置ＰＭ（０）＝［０，０］，目标位
置ＰＴ（０）＝［２０００，０］，导弹速度矢量 ＶＭ（０）＝
［５００，０］，目标速度矢量ＶＴ（０）＝［－３００，０］。目标
机动只改变速度方向，且加速度为５０ｍ／ｓ２，导弹最
大加速度为１００ｍ／ｓ２。期望的终端碰撞角 γＭ ＋
γＴ＝１０°。拦截弹道如图２所示。

图２　交会角权系数取值不同的拦截弹道
Ｆｉｇ．２　Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｆｏｒｖａｒｉｏｕｓｖａｌｕｅｓｏｆ

ｃｏｌｌｉｓｉｏｎａｎｇｌｅｗｅｉｇｈｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

仿真结果中，在拦截常值机动目标时，脱靶量

满足拦截要求，脱靶量均小于２ｍ；随着 ｂ值的增
加，碰撞角度误差逐渐降低。这也证明了 ｂ值在
目标函数中为碰撞角权重系数的意义。

３．２　高速机动目标

验证制导律对于高速机动目标的拦截效果，

仿真初始条件设置如下：导弹位置 ＰＭ（０）＝［０，

０］，目标位置ＰＴ（０）＝［４０００００，５００００］，导弹速
度矢量 ＶＭ（０）＝［２０００，０］，目标速度矢量
ＶＴ（０）＝［－２０００，０］。目标机动模式为方波机
动，目标加速度为 ±４０ｍ／ｓ２，如图３所示。权重
值ａ＝１０５，ｂ＝１，也就是脱靶量指标的权重远远
大于终端碰撞角约束的权重。同样导弹最大加速

度限制为１００ｍ／ｓ２。

图３　目标机动模式
Ｆｉｇ．３　Ｔａｒｇｅｔｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｍｏｄｅ

３．２．１　线性形式阻尼
用式（３９）形式的线性阻尼最优制导律进行

仿真验证，令ｒ＝ｒ０（ｒ０为初始弹目距离）时ｃ＝ｃ３，
阻尼参数设置为 ｒ１＝２００００，ｃ１，ｃ２满足 ｃ３＝０１，
０３，０５，阻尼系数变化如图４所示，拦截弹道如
图５所示。

图４　分段线性阻尼
Ｆｉｇ．４　Ｐｉｅｃｅｗｉｓｅｌｉｎｅａｒｄａｍｐｉｎｇ

可以看到，采用不含阻尼的最优制导律，目标

做大幅度机动时，导弹也跟随目标做大幅度机动，

拦截弹道起伏较大；在采用包含线性阻尼的最优

制导律时，导弹的机动策略和弹目距离相关，拦截

弹道较之前更为平滑。且阻尼项对拦截弹道影响

明显。

比较 ｃ３取值不同时的脱靶量及控制指令。
控制指令对比如图 ６所示，脱靶量对比见表 １。
由表１分析可知，导弹在无阻尼最优制导律导引
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图５　分段线性阻尼最优制导律拦截弹道
Ｆｉｇ．５　Ｏｐｔｉｍａｌｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗｉｔｈｐｉｅｃｅｗｉｓｅｌｉｎｅａｒ

ｄａｍｐｉｎｇｉｎｔｅｒｃｅｐｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

下时刻跟随目标机动，导致当目标做反向大机动

时，因为导弹过载的限制而无法在拦截点附近用

大过载修正拦截偏差；而采用包含阻尼项最优制

导律导引时，因为限制了拦截弹前期的大幅度机

动，避免了目标反向机动时对导弹大过载的需求，

进而减小脱靶量。观察图６可知，引入阻尼项后，
制导指令明显减小，尤其在拦截前段，制导指令远

小于无阻尼的情况。结合图６和表１分段线性阻
尼脱靶量对比还可以发现，当 ｃ３的值选取较小
时，整个过载指令较小，但是过分地限制过载导致

无法充分发挥导弹的能力；当 ｃ３的值选取较大
时，无法满足燃料管理的需求。

图６　分段线性阻尼最优制导控制指令对比
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｒｏｌｃｏｍｍａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｕｎｄｅｒｏｐｔｉｍａｌ
ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗｉｔｈｐｉｅｃｅｗｉｓｅｌｉｎｅａｒｄａｍｐｉｎｇ

表１　分段线性阻尼脱靶量对比

Ｔａｂ．１　Ｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｕｎｄｅｒｐｉｅｃｅｗｉｓｅ

ｌｉｎｅａｒｄａｍｐｉｎｇ

ｃ３

０．１ ０．３ ０．５ 无阻尼

脱靶量／ｍ ０．７４ ０．５７ １．２７ １．７９

３．２．２　指数阻尼
在相同的初始条件设置下，用式（３９）中指数

形式的阻尼制导律进行仿真，阻尼参数设置为

ｒ１＝２００００，ｃ１，ｃ２满足 ｃ３＝０１，０２，０３，０５，阻
尼系数变化如图 ７所示，得到的拦截弹道如图 ８
所示。

图７　指数阻尼
Ｆｉｇ．７　Ｅｘｐｏｎｅｎｔｉａｌｄａｍｐｉｎｇ

图８　指数阻尼最优制导律拦截弹道
Ｆｉｇ．８　Ｏｐｔｉｍａｌｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗｉｔｈｅｘｐｏｎｅｎｔｉａｌ

ｄａｍｐｉｎｇｉｎｔｅｒｃｅｐｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

可以看到，在目标机动较大，弹道跳跃时，包

含指数阻尼的最优制导律得到了较为平滑的弹

道，且阻尼项中参数的选取对拦截弹道影响明显。

ｃ３取值不同时的控制指令变化情况如图９所
示，脱靶量结果见表２。分析表２中的脱靶量，可
以看到，在包含指数阻尼的最优制导律中，ｃ３取
值不同对最终脱靶量的影响差别不大；当 ｃ３取值
较小时，过分限制了导弹前期的机动能力，则导弹

后期修偏难度增大，脱靶量稍大；当 ｃ３取值过大
时，无法达到减小需用过载的目的，导致后期需用

过载超过限幅，反而脱靶量增大。由图９可知，ｃ３
取值不同对控制指令的幅值影响极大，这是因为

阻尼项直接作用在控制指令上，特别是在拦截初

段和中段，ｃ３值越小，则控制指令越小，导弹的需
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用过载越小，有利于导弹的燃料管理。

图９　指数阻尼控制指令对比
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｔｒｏｌｃｏｍｍａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈｅｘｐｏｎｅｎｔｉａｌｄａｍｐｉｎｇ

表２　指数阻尼脱靶量对比
Ｔａｂ．２　Ｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｕｎｄｅｒ

ｅｘｐｏｎｅｎｔｉａｌｄａｍｐｉｎｇ

ｃ３

０．１ ０．２ ０．３ ０．５

脱靶量／ｍ １．６７ １．７１ ０．５２ ０．９８

通过仿真验证，引入阻尼的最优制导律可以

拦截高速高加速目标，且阻尼项的引入可以降低

导弹的需用过载，达到导弹燃料管理的目的。

４　结论

主要研究了具有终端碰撞角度约束的高速高

加速目标拦截问题。在平面内建立了非线性弹目

交会运动几何关系，将非线性拦截问题线性化；利

用投影方法将拦截问题降阶简化，利用最优控制

理论，推导最优制导律。在制导律中引入了和弹

目距离相关的分段线性形式和指数形式的阻尼项

实现了对导弹燃料管理的优化。针对常值机动和

方波机动目标两种情况，分别通过仿真分析，验证

了制导律性能，提出的制导律在拦截高速高加速

目标时，脱靶量及碰撞角均满足要求，且拦截弹道

平滑，燃料管理状态良好。

理论推导与仿真中采用的均为质点模型，模

型较为理想，后续研究考虑引入气动模型等更为

完善的导弹和目标模型。最优制导律中引入的阻

尼是与弹目距离相关的，后续可以考虑引入时间

相关的阻尼。此外，在阻尼项形式选取、阻尼项系

数的确定方面，都可以继续深化研究。在约束方

面，考虑了碰撞角约束及常值的过载约束，后续可

以开展更为深入的多约束条件下的制导律研究。
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