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摘　要：基于导弹协同作战任务规划系统进行合理任务分配的需求，研究了导弹可以修正控制飞行时间的裕

度。根据导弹目标在视线坐标系和角动量坐标系下的运动关系，得出了导弹相对于目标的加速度，并基于此

给出了导弹剩余飞行时间的估算方法；当前时刻导弹剩余飞行时间的估算值与已经飞行的时间以及任务规

划系统指定的期望到达时间构成时间反馈作用，用于修正控制导弹到达目标的最终飞行时间。由于真比例导

引律在工程实现和解析运算中具有一定的优势，选择在真比例制导加速度的视线方向施加时间反馈控制作

用，进而得出了基于真比例导引律的导弹协同作战飞行时间控制导引律；最后重点研究了在该时间控制导引

律的作用下，存在导弹的飞行速度限制以及弹目相对运动约束时，导弹飞行过程中任一时刻对应解析形式的

可控飞行时间的裕度。仿真结果表明，本文的设计合理可行，对于多弹协同作战的实现具有重要意义。
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　　随着高科技立体战争和信息战争的一体化进

程不断加快，导弹编队协同作战的概念正在不断地

拓展、延伸，将变得越来越重要［１］。在这种作战模

式下，导弹的突防能力、电子对抗能力、对运动目标

的协同搜索能力以及综合作战效能得到了大幅度的

提高［２］。在导弹编队协同作战过程中，作战任务系

统下辖各级子任务系统，通过自主协同来实现大系

统任务规划对其提出的协同作战时间和空间要求。

导弹协同作战时间控制导引律已经逐渐成为

国内外学者的研究热点。Ｂ．Ｙ．Ｊｕｎｇ等研究了三

维匀速导弹攻击角度与时间控制导引律的设计问

题，基于比例导引律给出了攻击时间控制导引

律［３］。文献［４］将最优制导指令表示为剩余飞行

时间的多项式形式，给出了具有终端角度约束的

最优闭环形式解。文献［５］基于文献［４］的研究成

果，提出了可用于反舰导弹饱和攻击的时间控制

导引律，假设导弹在攻击过程中速度大小不变，将

导弹攻击时间约束化为飞行路径长度约束，给出

基于线性形式二维平面的导弹动力学与运动学模

型，采用最优控制方法，得到了解析形式的导引

律。此后，Ｉ．Ｓ．Ｊｅｏｎ等又将终端角度约束引入到

制导律的设计中，设计了可同时约束终端时间和

角度的导引律［６７］。文献［８］对协调控制导引律进
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行了研究，提出了以解析形式的时间控制制导律

为底层导引控制，以集中式或分散式协调策略为

上层协调控制的双层协同制导结构，该文对分散

协调控制策略进行了详细的设计，底层导引控制

仍采用文献［５］所设计的导引律。

目前，国内外很少有文献从弹目相对运动关

系的角度研究解析形式可直接控制飞行时间的三

维导引律，也没有就导引律对导弹可控剩余飞行

时间的裕度进行研究，而该时间裕度是任务规划

系统向各弹分配作战任务的重要依据，对于多弹

的协同作战来说是十分必要的。

本文首先研究了导弹剩余飞行时间的估计方

法，然后根据弹目在视线坐标系以及角动量坐标

系下的运动关系，提出了一种在真比例导引律视

线方向施加反馈时间修正控制项的时间控制导引

律，得出了该导引律下解析形式的弹目运动关系，

进而给出导弹飞行过程中任一时刻可控制剩余飞

行时间裕度的解析形式解，对于协同任务规划系

统对各导弹的任务分配具有重要意义。

１　弹目相对运动关系描述

定义平动惯性坐标系犗狓Ｅｍ狔Ｅｍ狕Ｅｍ的原点犗

位于导弹质心，犗狓Ｅｍ水平指向右，犗狔Ｅｍ竖直向上，

犗狕Ｅｍ与其余两轴构成右手坐标系，三轴指向在惯

性空间中保持不变；视线坐标系犗狓Ｌ狔Ｌ狕Ｌ 原点犗

同上，犗狓Ｌ 指向视线正向，犗狔Ｌ 竖直平面内垂直

犗狓Ｌ 向上，犗狕Ｌ 与其余两轴构成右手坐标系。两

坐标系之间的关系如图１所示，可在视线坐标系

下描述平动惯性坐标系向视线坐标系转动的角速

度为

ω＝ω１犲１Ｌ＋ω２犲２Ｌ＋ω３犲３Ｌ ＝

－σｓｉｎη犲１Ｌ－
σｃｏｓη犲２Ｌ＋


η犲３Ｌ （１）

式中：σ为弹目视线方位角；η为弹目视线高低角。

图１　视线坐标系与平动惯性坐标系示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔａｎｄｍｏｖｅｄ

ｉｎｅｒｔｉａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｆｒａｍｅｓ

　　弹目矢径，速度以及加速度在视线坐标系下有

犚＝犚犲１Ｌ

犞＝犚
·

＝犚
·

犲１Ｌ＋犚ω３犲２Ｌ－犚ω２犲３Ｌ

犪＝犞
·

＝犚

烍

烌

烎¨

（２）

进而有角动量：

犺＝犚×犚
·

＝犚
２（ω２犲２Ｌ＋ω３犲３Ｌ） （３）

定义角动量坐标系犗狓ｈ狔ｈ狕ｈ，在该坐标系下

角动量可描述为

犺＝犺犲３ｈ （４）

其中犺由式（３）有

犺＝犚
２
珔ω （５）

式中：

珔ω＝ ω
２
２＋ω槡

２
３

式（５）结合式（４）可得

犲３ｈ＝
犺
犺
＝
ω２

珔ω
犲２Ｌ＋

ω３

珔ω
犲３Ｌ （６）

由式（６）可见，视线坐标系的犗狓Ｌ 轴垂直于角动

量坐标系的 犗狓ｈ 轴，另由 犗狓Ｌ 轴与 犗狓ｈ 轴重

合，即

犲１ｈ＝犲１Ｌ （７）

可得

犲２ｈ＝犲３ｈ×犲１ｈ＝
ω２

珔ω
犲２Ｌ－

ω３

珔ω
犲３Ｌ （８）

由式（７）和式（８）可得视线坐标系向角动量坐标系

的转换矩阵：

犲１ｈ

犲２ｈ

犲

熿

燀

燄

燅３ｈ

＝

１ ０ ０

０ ω３／珔ω －ω２／珔ω

０ ω２／珔ω ω３／珔

熿

燀

燄

燅ω

犲１Ｌ

犲２Ｌ

犲

熿

燀

燄

燅３Ｌ

（９）

导弹相对于目标的加速度在视线坐标系

犗狓Ｌ狔Ｌ狕Ｌ 及角动量坐标系犗狓ｈ狔ｈ狕ｈ下可描述为

犪＝犪１Ｌ犲１Ｌ＋犪２Ｌ犲２Ｌ＋犪３Ｌ犲３Ｌ ＝

犪１ｈ犲１ｈ＋犪２ｈ犲２ｈ＋犪３ｈ犲３ｈ （１０）

由式（２）中犪＝犞
·

＝犚̈结合以上角动量与弹目矢径

的关系可得

犪＝ 狉̈－
犺２

狉（ ）３ 犲１ｈ＋犺
·

狉
犲２ｈ＋犪３ｈ犲３ｈ （１１）

２　剩余飞行时间控制导引律

２１　无时间控制的真比例导引律

导弹无时间控制的真比例导引律为［９１０］

２５３１
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犪Ｍ ＝犖狉
·

犲１Ｌ×Ω （１２）

式中：犪Ｍ 为导弹加速度；犖 为导引系数；Ω为视线

转动角速度，表达式为

Ω＝
狉×狉

·

狉２
＝
犺

狉２
＝ω２犲２Ｌ＋ω３犲３Ｌ （１３）

结合式（４）和式（７）可得

犪Ｍ ＝
犖狉

·

犲１Ｌ×犺

狉２
＝－犖狉

·

珔ω犲２ｈ＝

犖狉
·（－ω３犲２Ｌ＋ω２犲３Ｌ） （１４）

即

犪ＭＬ ＝

犪Ｍ１Ｌ

犪Ｍ２Ｌ

犪

熿

燀

燄

燅Ｍ３Ｌ

＝

０

－犖狉
·

ω３

犖狉
·

ω

熿

燀

燄

燅２

（１５）

式（１５）即为视线坐标系下导弹在真比例导引律作

用下的指令加速度。

２２　导弹剩余飞行时间狋犵狅的估算

欲对导弹到达目标的时间进行控制，需要对

导弹从当前时刻起到达目标的剩余飞行时间狋ｇｏ

进行估算。可采用文献［９］所述的速度积分方法

进行估计，但是计算过程较为复杂，为此考虑通过

速度投影法来求解。

导弹在飞行过程中，实时的弹目关系如图２

所示，则狋ｇｏ的估算公式为

狋ｇｏ＝
犚
犞犚

（１６）

式中：犞犚 为导弹速度在视线方向的分量，即

犞犚 ＝［犞
２
狓＋犞

２
狕－２犚ｃｏｓη 犞２狓＋犞

２
槡 狕ｃｏｓ（ψｃ－σ）＋

（犚ｃｏｓη）
２
＋（犚ｓｉｎη－犞狔）

２
－犞

２
－犚

２］／（－２犚）

（１７）

结合式（１６）和式（１７）即可得到导弹从当前时刻起

至目标的剩余飞行时间狋ｇｏ。

图２　剩余飞行时间示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｉｍｅｔｏｇｏ

２３　控制剩余飞行时间导引律

为了对导弹的剩余飞行时间进行控制，文献

［１１］和文献［１２］直接在二维制导指令加速度上施

加了时间修正项。本文研究中考虑到导弹在视线

方向的时间调节是主要量，随着导弹飞向目标，其

余两个方向的剩余飞行时间会随之得到控制，因

此选择只在视线方向，即犲１Ｌ方向上施加比例时间

修正控制项犖ｃ狉
·

Δ狋，其中Δ狋为

Δ狋＝狋＋狋ｇｏ－狋ｅｘ （１８）

式中：狋为导弹当前已飞行时间；狋ｅｘ为导弹从飞行

起始点至击中目标的期望飞行时间，该值可由协

同作战任务规划系统提供。

施加时间修正控制后，视线坐标系下导弹的

制导加速度为

犪ＭＬ ＝

犪Ｍ１Ｌ

犪Ｍ２Ｌ

犪

熿

燀

燄

燅Ｍ３Ｌ

＝

犖ｃ狉
·

Δ狋

－犖狉
·

ω３

犖狉
·

ω

熿

燀

燄

燅２

（１９）

为实现对导弹的制导控制，可将视线坐标系下的

制导指令犪ＭＬ转换至弹体坐标系下犪Ｍ１，需要进

行如下的转换：

犪Ｍ１ ＝ΦＥｍ１ΦＥｍＬ犪ＭＬ

式中：ΦＥｍ１为平动惯性坐标系向弹体坐标系的转

换矩阵，其具体表达式参见文献［１３］；ΦＥｍＬ为视

线坐标系向平动惯性坐标系的转换矩阵，表达

式为

ΦＥｍＬ ＝

ｃｏｓηｃｏｓσ －ｓｉｎηｃｏｓσ －ｓｉｎσ

ｓｉｎη ｃｏｓη ０

ｃｏｓηｓｉｎσ －ｓｉｎηｓｉｎσ ｃｏｓ

熿

燀

燄

燅σ

３　剩余飞行时间控制裕度的确定

对于协同作战的反舰导弹来说，可视军舰为

无加速度运动的目标，由式（１１）可得导弹加速度

犪Ｍ 与目标相对导弹的加速度犪有如下关系：

犪＝－犪Ｍ ＝ 狉̈－
犺２

狉（ ）３ 犲１ｈ＋犺
·

狉
犲２ｈ＋犪３ｈ犲３ｈ

（２０）

由式（９）所示的转换矩阵，将式（１９）描述的视线坐

标系下导弹的制导加速度转换至角动量坐标系

可得

犪Ｍｈ＝

犪Ｍ１ｈ

犪Ｍ２ｈ

犪

熿

燀

燄

燅Ｍ３ｈ

＝

犖ｃ狉
·

Δ狋

－犖狉
·珔ω

熿

燀

燄

燅０

（２１）

３５３１
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对比式（２０）和式（２１）可得弹目相对运动方程为

狉̈－
犺２

狉３
＝－犖ｃ狉

·

Δ狋

犺
·

狉
＝犖狉

·珔ω＝犖狉
·犺

狉

烍

烌

烎２

（２２）

由式（２２）中的第２个式子可得

犺
·

＝犖狉
·犺
狉

（２３）

求解式（２３），得

犺＝犆狉
犓 （２４）

式中：犆和犓 为常数，进而：

犺＝犆犓狉
犓－１狉

·

＝
犓犺狉

·

狉
（２５）

对比式（２２）中的第２个式子可得

犖 ＝犓 （２６）

式（２６）联合式（２４）以及式（２２）中的第１个式子

可得

狉̈－犆
２狉２犖－３ ＝－犖ｃ狉

·

Δ狋 （２７）

其中导引系数犖 一般可取为２～６，由于在大空域

作战的条件下，导引系数对弹间相对速度及弯曲

程度的影响很小，因此从获取解析形式解可行性

的角度，选取导引系数犖＝２使式（２７）具有标准

的微分方程形式，即

狉̈＋犖ｃ狉
·

Δ狋－犆
２狉＝０ （２８）

式（２８）即为剩余飞行时间控制导引律作用下的弹

目相对运动方程。令

λ＝犖ｃΔ狋 （２９）

式（２８）的解为

狉＝犆１ｅ
狋
２
（－λ－ ４犆

２
＋λ槡 ２ ）
＋犆２ｅ

狋
２
（－λ＋ ４犆

２
＋λ槡 ２ ）
　（３０）

进而：

狉
·

＝
犆１
２
（－λ－ ４犆２＋λ槡

２ ）ｅ
狋
２
（－λ－ ４犆

２
＋λ槡 ２ ）
＋

犆２
２
（－λ＋ ４犆２＋λ槡

２ ）ｅ
狋
２
（－λ＋ ４犆

２
＋λ槡 ２ ） （３１）

式中：犆１ 和犆２ 为常数，可由仿真初值确定。对于

导弹某一飞行时刻狋，式（３１）为变量λ的函数，将

式（３１）以λ为变量进行泰勒展开，在剩余飞行时

间估计误差为小量时，忽略二阶及以上高阶项

可得

狉
·

狘狋＝
犆１
２
（－λ－ ４犆２＋λ槡

２ ）ｅ－犆狋－
λ狋
２
ｅ－（ ）犆狋

＋

犆２
２
（－λ＋ ４犆２＋λ槡

２ ）ｅ犆狋－
λ狋
２
ｅ（ ）犆狋 （３２）

在进行后续推导之前，需要分析一下上述展开形

式所带来的误差。

由式（３１）及式（３２）可得相对速度的舍去误

差为

犲＝狉
·

－狉
·

狘狋 （３３）

可通过仿真计算来分析式（３３）所示的舍去误差的

大小，取狋＝２０ｓ的时刻，λ的变化范围为０～２ｓ。

由仿真结果图３可见，随着飞行时间增加，即弹目

距离逐渐减小，剩余飞行时间的估计误差λ值越

来越小：见４．１节仿真结果分析；由一阶近似展开

带来的误差也将变得更小：大约在１．０ｍ／ｓ以内，

这个误差对后续分析的影响很小，因此可以利用

式（３２）所示的弹目相对运动速度来推导解析形式

的可控剩余飞行时间裕度。

图３　剩余飞行时间估计误差为小量时展开式舍去误差

计算结果

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒｏｕｎｄｏｆｆｅｒｒｏｒｓｏｆｅｘｐａｎｓｉｏｎｗｈｅｎ

ｅｓｔｉｍａｔｅｄｅｒｒｏｒｓｏｆｔｉｍｅｔｏｇｏａｒｅｓｍａｌｌｖａｌｕｅｓ

在导弹飞行过程中，若导弹的最大飞行速度

为犞ｍａｘ，最小飞行速度为犞ｍｉｎ，假设军舰以犞ｗ 进

行匀速运动，应有弹目相对运动速度满足

－（犞ｍａｘ＋犞ｗ）＜狉
·

＜－（犞ｍｉｎ－犞ｗ） （３４）

对λ求解式（３２），由式（２９）和式（３４）进而可得

Δ狋狘狋＜
１

犖ｃ

犪１
３
－

３

槡２（－犪
２
１－３犪

２
２）

３犃１
＋
犃１
３

槡
［ ］

３２

Δ狋狘狋＞
１

犖ｃ

犪１
３
－

３

槡２（－犪
２
１－３犪

２
２）

３犃２
＋
犃２
３

槡
［ ］

烍

烌

烎３２

（３５）

变量犃１ 和犃２ 的表达式分别为

犃１ ［＝ ２犪３１－１８犪１犪
２
２＋２７珟犞ｍｉｎ＋

４（－犪
２
１－３犪

２
２）
３
＋（２犪

３
１－１８犪１犪

２
２＋２７珟犞ｍｉｎ）槡 ］２

１／３

犃２ ［＝ ２犪３１－１８犪１犪
２
２＋２７珟犞ｍａｘ＋

４（－犪
２
１－３犪

２
２）
３
＋（２犪

３
１－１８犪１犪

２
２＋２７珟犞ｍａｘ）槡 ］２

１／

烍

烌

烎

３

（３６）
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式中：珟犞ｍｉｎ、珟犞ｍａｘ、犪１ 和犪２ 分别为

珟犞ｍａｘ＝犞ｍａｘ＋犞ｗ，珟犞ｍｉｎ＝犞ｍｉｎ－犞ｗ

犪１ ＝
２

狋
，犪２ ＝

犆ｅ－犆狋 犆１－犆２ｅ
２犆狋

犆１犆槡

烅

烄

烆 ２

式（３５）为对应某一飞行时刻狋，弹目相对速度约

束下可控剩余飞行时间的裕度。

导弹可控剩余飞行时间的裕度还与当前弹目

距离和速度限制有关，即

狉狘狋
珟犞ｍａｘ

≤Δ狋狘狋≤
狉狘狋
珟犞ｍｉｎ

（３７）

式（３５）与式（３７）共同确定的域即为导弹协同作战

中剩余飞行时间的可控裕度Δ狋｜狋。

４　仿真结果及分析

４１　导弹剩余飞行时间的估算

对导弹剩余飞行时间进行估算，选取仿真条

件：不 失 一 般 性，令 目 标 静 止，其 初 始 位 置

为（１０，０，３）ｋｍ；３枚导弹惯性坐标系下初始位置

为（０，２，０）ｋｍ；初始速度条件犞０，如表１所示。

经过仿真，得到表１及图４、图５所示的结果。表

１中的狋ｒ为导弹自起始点至目标的实际剩余飞行

时间，Δｍａｘ为导弹整个飞行过程中剩余飞行时间

估计误差的最大值；图４为３枚导弹作战过程的

弹道曲线；图５为３枚导弹真实剩余飞行时间狋ｒ

与估计剩余飞行时间狋ｅ的对比曲线。

表１　导弹初始状态及剩余飞行时间估计结果

　犜犪犫犾犲１　犕犻狊狊犻犾犲狊犻狀犻狋犻犪犾狊狋犪狋犲犪狀犱犲狊狋犻犿犪狋犲犱狉犲狊狌犾狋狊狅犳

狋犻犿犲狋狅犵狅

参　数 导弹１ 导弹２ 导弹３

犞０／（ｍ·ｓ－１） ２００，－８０，８０ ２００，－８０，５０ ２００，－８０，２０

狋ｒ／ｓ ４９．７６００ ４７．５０００ ４４．８６００

Δｍａｘ／ｓ －２．６７６７ １．４１７７ ５．０４０９

图４　３枚导弹弹道曲线

Ｆｉｇ．４　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｒｅｅｍｉｓｓｉｌｅｓ

图５　３枚导弹剩余飞行时间的实际值与估计值

对比曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｒｅａｌａｎｄｅｓｔｉｍａｔｅｄｖａｌｕｅｓｏｆ

ｔｉｍｅｔｏｇｏｏｆｔｈｒｅｅｍｉｓｓｉｌｅｓ

从仿真结果分析可得：导弹剩余飞行时间估

计误差的最大值发生在飞行初段；随着导弹接

近目标，剩余飞行时间的估计误差迅速减小；导

弹剩余飞行时间估算的准确度和弹道的弯曲程

度有关，弹道越弯曲，飞行初段的估计误差

越大。

４２　比例导引系数选择分析

式（２７）中的比例导引系数犖 一般可选为２～

６，在导弹进行大空域作战时，不同的比例导引系

数对于弹道的影响不是很大。可对这一问题进行

仿真分析，选取仿真条件：导弹在惯性坐标系下初

始位置为（－７．５，５．０，４．２）ｋｍ，初始速度为

（２５０，－４５，－３０）ｍ／ｓ，目标状态同４．１节，导弹

实际到达时间狋ｒ０为６８．３２ｓ，仿真开始时刻指定

需要修正的到达时间Δ珋狋｜０ 为６．６８ｓ，即指定导弹

到达时刻为７５ｓ。

仿真结果表明，当比例导引系数 犖 依次取

２～６时，导弹的到达时间均为７４．９６ｓ；由图６和

图７可见，在不同的导引系数下，导弹在整个飞行

过程中相对速度和弯曲程度的差异很小，因此不

５５３１
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同导引系数对导弹可控剩余飞行时间裕度的影响

很小，可以仅从获取解析形式解的可行性角度，选

取导引系数犖＝２。

图６　不同导引系数下弹目相对速度

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｕｉｄｅｄ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

图７　不同导引系数下导弹的飞行曲线

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｕｉｄｅｄ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

４３　可控剩余飞行时间裕度

对导弹可修正控制剩余飞行时间的裕度进行

仿真分析，取仿真条件：式 （３４）中的 犞ｍｉｎ ＝

２００ｍ／ｓ，犞ｍａｘ＝５００ｍ／ｓ；式（１９）中的修正时间比

例系数犖ｃ＝２；导弹在惯性坐标系下初始位置为

（－６，５，４）ｋｍ，初始速度为（２７０，－５０，－３５）ｍ／ｓ。

若导弹在飞行过程中某一时刻狋的指定剩余飞行

时间变化Δ珋狋｜狋在图８对应时刻的Δ狋｜狋范围内，导

弹即可从该时刻起在指定剩余飞行时刻到达目标

点。当导弹没有进行时间控制时其到达目标的飞

行时间为６１．８２ｓ，由图８可见在起始点导弹可控

制的时间裕度Δ狋｜０∈［－６．７１８６，１２．６７３］ｓ，若

在飞行起始时刻选取剩余飞行时间的指定调节量

Δ珋狋｜０＝８．１８ｓ，即指定导弹到达目标时刻为７０ｓ，

经过仿真，导弹到达目标的实际时间狋ｒ＝６９．９７ｓ，

导弹在飞行过程中的弹目相对速度如图９所示；

若选择Δ珋狋｜０＝１３．１８ｓ，即指定导弹的全段飞行时

间为７５ｓ，由图１０所示的弹目相对速度可见，该

值不满足约束式（３４），导弹无法在指定时间击中

目标。

图８　导弹可控制剩余飞行时间的范围

Ｆｉｇ．８　Ｒａｎｇｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｌｅｔｉｍｅｔｏｇｏ

图９　导弹指定到达时间为７０ｓ的弹目相对速度

Ｆｉｇ．９　Ｍｉｓｓｉｌｅｔｏｔａｒｇｅｔｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｗｈｅｎｓｃｈｅｄｕｌｅｄ

ｔｉｍｅｔｏｇｏｉｓ７０ｓ

图１０　导弹指定到达时间为７５ｓ的弹目相对速度

Ｆｉｇ．１０　 Ｍｉｓｓｉｌｅｔｏｔａｒｇｅｔｒｅｌａｔｉｖｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｗｈｅｎ

ｓｃｈｅｄｕｌｅｄｔｉｍｅｔｏｇｏｉｓ７５ｓ

６５３１
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４４　控制剩余飞行时间导引律

对导弹协同作战剩余飞行时间控制导引律进

行仿真分析，取目标状态同４．１节，３枚导弹的初

始状态以及期望飞行时间狋ｄ 如表２所示；约束条

件同４．３节。

经过仿真，得到表２及图１１～图１４所示的

结果。表２中的犘０ 为３枚导弹的初始位置；狋ｒ０为

未施加时间控制时导弹自起始点至目标的实际剩

余飞行时间；Δ０ｍａｘ为未施加时间约束时导弹剩余

飞行时间估计误差的最大值；Δ狋｜０ 为导弹飞行初

始时刻可控制的剩余飞行时间裕度；Δ珋狋｜０ 为本文

算例中导弹飞行初始时刻剩余飞行时间的指定调

节量；狋ｄ 为导弹期望飞行时间；狋ｒ，ｃ为施加时间控

制后导弹自起始点至目标的实际飞行时间；Δｍａｘ，ｃ

为施加时间控制后导弹剩余飞行时间估计误差的

最大值。图１１为经过时间修正之后３枚导弹作

战过程的弹道曲线；图１２为施加时间控制后３枚

导弹真实飞行时间狋ｒ 与估计飞行时间狋ｅ 的对比

曲线；图１３为３枚导弹飞行全段各时刻可控制剩

　　 表２　导弹协同作战初始状态及导引结果

犜犪犫犾犲２　犐狀犻狋犻犪犾狊狋犪狋犲狅犳犿犻狊狊犻犾犲犮狅狅狆犲狉犪狋犻狏犲犲狀犵犪犵犲犿犲狀狋犪狀犱

狉犲狊狌犾狋狊狅犳犵狌犻犱犪狀犮犲犮狅狀狋狉狅犾

参　数 导弹１ 导弹２ 导弹３

犘０／ｋｍ －２．０，５．０，１．０ ２５．０，７．５，－１．０ －７．５，４．０，４．２

犞０／
（ｍ·ｓ－１）

２００，－１００，８０ －２６０，－８０，６０ ２６０，－６０，－５０

狋ｒ０／ｓ ５９．３１ ６２．６０ ６７．５９

Δ０ｍａｘ／ｓ －１．８５６６ ０．３１３９ ０．８４９８

Δ狋｜０／ｓ －１５．１３～２０．８５ －１４．０３～２０．８７ －１７．３８～１９．８７

Δ珋狋｜０／ｓ ５．６９ －４．６０ １２．４１

狋ｄ／ｓ ６５ ５８ ８０

狋ｒ，ｃ／ｓ ６４．９６ ５７．９７ ７９．９６

Δｍａｘ，ｃ／ｓ －２．２５３８ １．３６００ ０．９１９１

图１１　３枚导弹协同作战弹道

Ｆｉｇ．１１　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｒｅｅｍｉｓｓｉｌｅｓｉｎｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅ

ｅｎｇａｇｅｍｅｎｔ

图１２　３枚导弹期望飞行时间分别为６５，５８，８０ｓ时对

应的实际剩余飞行时间与估计剩余飞行时间

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅａｌａｎｄｅｓｔｉｍａｔｅｄｔｉｍｅｔｏｇｏｏｆｔｈｒｅｅｍｉｓｓｉｌｅｓ

ｗｈｅｎｄｅｓｉｒｅｄｆｌｙｔｉｍｅｓａｒｅ６５，５８，８０ｓｒｅｓｐｅｃ

ｔｉｖｅｌｙ
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图１３　３枚导弹飞行全段各时刻可控制剩余飞行时间

的裕度

Ｆｉｇ．１３　Ｍａｒｇｉｎｓｏｆｔｈｒｅｅｍｉｓｓｉｌｅｓｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｌｅｔｉｍｅｔｏ

ｇｏａｔｅｖｅｒｙｔｉｍｅｉｎｗｈｏｌｅｆｌｉｇｈｔｐｒｏｇｒｅｓｓ

余飞行时间的裕度，其中各条曲线的含义参见图

８；图１４为３枚导弹按照表２指定的剩余飞行时

间进行时间控制飞行时，弹目的相对速度状态。

图１４　３枚导弹期望飞行时间分别为６５，５８，８０ｓ

时对应弹目相对速度

Ｆｉｇ．１４　 Ｍｉｓｓｉｌｅｔｏｔａｒｇｅｔｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙ ｗｈｅｎ

ｓｃｈｅｄｕｌｅｄｔｉｍｅｓｔｏｇｏａｒｅ６５，５８，８０ｓ

由仿真结果分析可得：施加时间控制后，导弹

能够准确地按照期望剩余飞行时间要求到达目

标，控制误差小于０．０５ｓ；施加时间控制之后导弹

剩余飞行时间估计的最大误差较未施加时间约

束时增加，其原因在于本算例中的时间控制使

得弹道变得略有弯曲（如图１１所示），这一结果

也符合前文的分析；当导弹飞行初始时刻剩余

飞行时间的指定调节量Δ珋狋｜０ 在表２的Δ狋｜０ 范

围内时，导弹即可在指定剩余飞行时刻狋ｒ０＋

Δ珋狋｜０到达目标点。

５　结　论

（１）给出了导弹剩余飞行时间的估算方法，

该方法在弹道弯曲程度较小时能够准确地估计出

导弹的剩余飞行时间，并且随着弹目相对距离减

小，剩余飞行时间的估计误差变小。

（２）由弹目在视线坐标系以及角动量坐标系

下的运动关系，设计了导弹协同作战剩余飞行时

间控制导引律，在该导引律的作用下，导弹能够在

指定飞行时刻到达目标。

（３）由可控时间导引律及弹目相对运动关

系，得到了整个飞行段各时刻可控剩余飞行时间

裕度Δ狋｜狋的解析表达式，只要在导弹飞行过程中

任一时刻狋的剩余飞行时间指定调节量Δ珋狋｜狋 在

相应时刻的Δ狋｜狋范围内，导弹即可按照规划要求

在指定时刻到达目标点。

导弹剩余飞行时间的控制以及可控裕度的确

定是协同作战任务提出的重要依据，对于多枚导

弹实现协同作战具有重要意义。
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