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空一空导弹微分对策
最佳导弓律的研究

西北工业大学 侯明善

摘 要

本文研 究空一 空导弹微分对策最佳导引问题中目标加速度及导弹加速 度 对

制导精度的影响
。

根据推得 的三 类制导律讨论了指标中权系数的选择原则
,

并

给 出了剩余飞 行时间 一 一 的两种估计方案
。

仿真结果表明 导弹侧

向加速度作为制导信号对导引精度有十分 明显的提高
,

如果 目标加速度 不 大
,

在制导过程 中引入 目标加速度则效果不显著
。

一
、

引 言

比例导引方法由于简单易行而获得了广泛的应用
,

但对高机动目标的导引效果则大

为下降〔‘ , “。

改进的比例导引方法并没有克服比例导引的固有缺陷
,

实施的难 度 增 大
,

因此很少应用于实际
。

从 年代开始
,

人们开始利用现代控制理论设计新型导引规律
,

线性二次调节理论

首先得到应用
,

相继又出现了微分对策制导
,

奇异摄动制导
,

可达集制导等方法
。

大量

的研究工作表明
,

现代制导律比古典的比例导引法性能远为优越
,

如可以对付高机动 目

标
,

全向发射能力强
,

内发射边界小
,

具有最小的终端脱靶等〔, “ , 。

不过
,

在现代制 导

律中
,

首先必须准确地估计剩余飞行时间 一 ,

简记为 标
,

因为它对现代 制

导律的性能影响最为严重〔“ , ,

目前对此还没有成熟的方案可寻
。

其次
,

现代制导律还要

求知道 目标的加速度
,

它影响制导律对目标机动性的反应能力
。

在实用上不可能测得 目

标的加速度
,

只能依靠估计的方法
,

在仅可获得视线角和角速率的情况下
,

建立 目标加

速度模型是 目前研究的一个重要课题
。

然而在短程空一空弹上实施这些方案是否可 行 却

值得怀疑
。

导弹 自动驾驶仪及弹体动态延迟
,

侧向过载限制
,

气动特性时变性是影响导

引精度的另一大问题
。

本文利用微分对策制导律研究了某型空一空导弹的侧向加速 度 和

目标加速度对制导性能的影响
,

比较了它们之间作用的差异
,

并就指标中权系数的选择

方法和 气
。

的估计方法给予了讨论
。

二
、

最佳制导律及选参讨论

为了问题的分析方便
,

考虑导弹和 目标伺处子一个平面的最佳制导
。

拦截几何关系

见图
。

图中 代表导弹
,

代表 目标 犷。 , 犷二
分别为导弹和 目标 的 速 度

,

肠
,

价分

工 年 月 日收到
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勿
, 少 ,

杯 戈 ,

图 拦截几何关系

别为其速度方向角
,

尸为相对距离
, 二

为导弹和 目标的控制量
。 二。夕 为初始参 考

坐标系 , , ,

刃
,

寿
, 夕力 为导弹和 目标的位置坐标

。

假定在 二。 坐标系下导弹和

目标在两坐标轴方向状态和控制分别解藕
,

且完全可控
,

其动态特性均可用一阶环节代

一
。一 、

、 , ‘

⋯
, 、 , ,

表
,

时间常数分别为嘴‘和形卜
。

, 一 ‘ ’
“

’ ‘

刀 “ 入
一

’ “

令

记 〔工 , 〕了 , 犷

戈 二劣 一 劣。 , 了一 , , 犷
二

交,
犷 , 二乡

〔犷 ,

〔
二 , 知 〕了 , , 〔 二 ,

戈

犷 , 〕了 , , 一 〔 , , , “ ,

〕了
,

, 户了 , , 〔 、 , 、〕了 ,

则

犷

了一

十
“,

一
“ ,

‘

十
‘

一
“ · ·

上式中
, , 二 , 二 ,

为导弹加速度沿两坐标轴的分量
,

其控制量分 别 为
, 二 ,

脚
二 ,

、 , 二 , ,

则是对 目标而言的
。

取性能指标如下
, , 、 , ,

, 、

「矛,

一二犷 “ 气‘ , 一

‘ 又“ 十 一丁 。

式中 了 为拦截的终端时间
,

假设给定
。 , 叭

得三类显式制导表达式
。

类导引律

, 石 。一 刀脚
,

为权系数
。

利用双边极值原 理 可 推

、、刀产、,
健叨左﹃互公

吸、了吸‘、

、矛、‘

在方程 中
,

令 。 ,
, 入‘

,

则
二二

才 〔二 才、。 ·

犷
,

〕 。

二 , 〔夕 。 ·

犷 , 〕 ‘

二

〔二 。 ·

犷
二

〕

, 〔夕 矛 。 ·

犷 , 才 〕 ,

式中 “
· 。

〔 寻
。

〕

‘ 一 ,

勺
。 才, 一 为剩余飞行时间

。
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、,产、、尹丹︻才尹‘、了、

、
月
、声、产

类导引律

在方程 中
,

令 。 ,
,

则
二

二 〔二 。。 ·

犷 宕 夕 , 〕 二

二 , ‘ 〔夕 。 · , 才 , 〕 二

二 , 才 〔, 。 ·

厂 夕 “ 〕

二 , 蓄 〔, 考 才 。 · 二
才 , , 〕 二

才 一 入 , 。

一
一入‘ , ,

入

‘ ,

一
入。 ,

〔夸
·‘,

。

一

众
‘ 。

渝
‘ 。

卜 一
‘二

了二了一下气犷 仑
‘ ’ 一

艺 衬 ’

, 夕
·

入

类导引律

在方程 中令 入 ,
,

则
‘ ,

才 〔
。

, , 君 〔夕 。

二 , 〔 , 。

, , 〔夕 ,

。

一
一

“‘ , 名

, 一 厂 二

、、少、、了﹄鱿口、了‘、

、、夕、‘犷
二 , 二

〕

犷 , 〕 、

犷
二 二

〕

犷 , , 〕

‘

斗呼式式

‘ ,一‘·

小 夸
·‘ ·

命
,

。

漪
‘一 ·

一
输箭

·

一 〕
。一

, ‘

现在讨论权系数
, “ ,

及 入
,

的选择
。

主要反映对终端脱靶的要求
,

如要求零脱靶
,

则取 趋于无穷
。

也可取 为有限

大常数
,

以限制终端指令幅度
。

二 ,

的关系
, , 二

的关系视导 引律的类型而定
,

下面分别讨论
。

对 类导引律

由 式和 式知 二 二 ·

、一 二
·

,

考虑到 、万 一 , , , 二 一好
二 以及

, , ,

听二 、
二 , , 。分别为导弹和 目标的最大法向加速度

,

故可得

、,尸、,一,注,上忆、饭、
。 丫, 二竺鲤鱼旦 ,

一 ‘ 一 妊 一“

同时
,

为保证导引收敛
,

应满足
,

在 , 时可知有

伪 ‘

对 亚类导引律
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由 式和 式可以推得
、 。 ,

、
,

二
”’一 又

一

刃蕊瓦一
”“人、

。
又人、

。

一 工 十“ “ 一

卯

同前面一样
,

从 尸 并考虑 则
, 。

而
。

〔入 要
。

一 入 , 。
一

一““ 〕八 吞
。

由 式易知 , 应为正
,

并由计算知有关系 对于 在
,

上
,

二 , ,

且 的下确界在 久 上取得
。

考虑到一般情况下

导引头盲区为 左右
,

这时 矛 “ ,

根据 的增函数性质
,

实际只 要 保

证在这时 大于零就行了
。

分 三 种 情 况 讨 论
。

第 一
,

若 入九
。

》
,

这时 了“ 犷杨一

入
。

久“ 落
。。

由于这时 极小值在入
。

取得
, ‘ ,

故对 袱、。 ,

,

所以只要取 , 便满足 尸 的要求
。

第二
,

入几
。

不 满足上述条件
,

但可使
,

则必须选取伪 》翰
,

也就是要求目标基本无机动
。

第三
, 入几

。

使
,

则 式无法满足
,

导弹动态延迟太大
,

难以攻击目标
。

由上面的三点可知
,

为了攻击机动目标
,

导弹时滞不 应太大
,

在盲区附近满足 入 》

可作为对导弹时滞的限制条件
。

一般考虑 , 》
,

从而只要取 、

对 类导 引律

由 式及 式可以推得

。, 一 。,

吟呼
‘

洛
。 , 。

一
一 ’‘和 ‘二

、 上

由
,

并令 ,
,

则有
, , 。

而 , 一 〔。 。 一 , 。

一
一 。‘ , 〕 , 。

由于 , ,

故只要满足
、

。 及 入的确定

一般地
, 。是不可能知道的

,

实用上仅能对目标的动态过程作一近似估计
,

通常应

有 。《 入
。

由于导弹实际上是一时变高阶动态过程
,

当作一阶环节仅是粗略的近似
。

一般按特

征点分析而得到
,

同时还应保证使 式成立
。

从上面的讨论可知
,

具有时滞的导弹攻击灵巧 目标
,

时滞有一下限约束且理论上不

能保证零脱靶 对于灵巧导弹攻击具有时滞的目标
,

则可以保证实现零脱靶
,

从而说明

提高导弹快速响应能力非常重要
。

三
、

剩余飞行时间的估计问题

剩余飞行时间几
。

对现代制导系统的导引精度有极大的影响
,

只有当 几
。

的估值 精 度

处在一定范围内时
,

现代制导系统才具有超越古典的比例制导的优越性 〔幻 。

目前提出的

方法不少
,

最为简单的是取枯
口

一 介
,

但精度太差
。

闭 曾给出一种所谓最小
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分离时间而不是枯
。

的估计方法
,

它另要假设 目标无机动
。

犷 , 及 ‘ , 给出了两 种
,的估计方法

,

并用二种准则加以约束
,

需要求解非线性方程
,

计算复杂
,

没有给 出 精

度
。 〔 , 方案计算简单

,

它和 〔 〕提出的方法具有相当的精度
。

和
〔, 〕的方法实施难度太大

,

没有吸引力
。

本文考虑 以上各种方法的优缺点
,

给出两 种

修正的 方法
。

首先将 馆 法罗列于后
。

法

导弹轴向加速度模型取为

【
。 二

态一
, 。

发动机工作

发动机停止

目标加速度假定为零
,

导弹轴向加速度在视线方向加速度中占优势

导弹轴向加速度平均值用下式近似
二 二 , 。一 。 , , 。

一 。

一

这里九。为发动机关机时刻
, 。为初始时刻

,

则
, 。

犷
。

文 , 。 , 。
一 友

解得最小解为
。
二 尸 犷

。

杯犷拜 文左

上式本质上是一迭代过程
,

初始量按几 一 。 衣 取
,

式中各量均作 标 量

以下同
。

改进方案 导弹速度一般可近似用图 表示
。

和关闭以后的平均速度
,

则在整个飞行段上的

平均速度为

设 犷
十

和 分别代表导弹发动机工作

犷 九。一 。 犷 才了一 , 。

矛一才。

由于在整个拦截过程中
,

衣不是常数
,

故视 线

方向的平均速度 犷
。
笋 一 宜

,

因此
,

用 丽 , 来修

正量 犷‘ ,

使得 犷
。

中导弹速度成份 以其平均速

度代替
,

从而以加权速度近似作为 视 线 方 向

的平均速度

丽
。二班

·

丽, 干犷式 一不

而

研二牙
。 一 ,

牙
。为初始加权量

,

一般取
。

速度修正方案

将 式代入 式可得速度修正方案

平均值法

速度校正法

污法

图

亡

导弹速度曲线示意图

。

二 尺
。

杯丽落 又

平均值方案

上述方法的缺点是假设 目标无机动
。

由于现代制导律主要针对高机动目标而设计的
,
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因而这种假设的合理性不成立
。

对此
,

首先估计出视线方向的加速度估计值
,

然后给 以

加权修正作为近似平均值
。

设视线方向的平均加速度为
,

平均速度为厂
‘ , ,

则近似有

,

“ 厂 ‘“ 十一百一刁 荟

故 二 一 厂
‘ , 才。。 , 言

视线方向加权加速度万为

万 牙 月 文 一 牙

这里
,

不 为加权值
,

一般取为
。

而 厂
‘ , 的计算公式为

犷 、 犷
·

牙 犷 一 平

其中 平 二不 一 声 刁
,

才 二 , 。
。

犷 为 导弹速 度 校正曲

线
,

见图 所示
。

这样
,

加速度修正后

一

, , 二 尸 犷
。 , 杯犷忿, 干 又左

而
。

犷 ,

得到平均值

吐 犷。

犷“二“

, , 口

一

令
〔 , , 。 , ‘

。

〕
白

引入 式的原因为 若 万估计 不 准 可

以防止误差传播
。

引入 犷 的 原因 是为了得 到

更准确的导弹速度平均值
。

犷 的作法从图 可

以看到
,

作 线和 线斜率相反
,

作 线 和

线斜率相反
,

而 为矩形
。

犷材 己

一一一一一一 一一一一一习一和一
月 户

图 导弹速度及校正速度曲线

修正方案仍为迭代过程
,

初始值按 和 一 气二 ,

每次迭代求解时 以 上次估

值减采样间隔作下次预估值
。

可以设置迭代次数限制和精度限制作迭代结束的条件
。

本

文的计算不采用迭代法
,

从而说明修正方案的精度和应用比原算法要好
。

精度比较见图
。

计算时取初始发射距离为
,

目标速度为
,

加速度为 又 ,

目标 首先作

犷材 二 二 导弹速度

一︷一、

八
。她

分吸 泛
‘

二一

全犷二一

竺登
度

、

与

图 亡, 估计方案精度比较

的直线运动
,

然后按规定加速度作圆周运动
。
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四
、

结 果 讨 论

目标运动方式选择

本文选择三种 目标运动方式
,

直线飞行
,

机动上转弯及下转弯飞行
。

机动飞行前首

先作 的直线飞行
,

而后作圆周运动
,

速度取为
,

加速度 为 和
,

运动

方式见图 所示
。

这样 目标运动状态可用
, , 一 代表

。

上 转弯运动

下转 弯运动

图 目标运动方式示意图

仿真结果

利用导引律类
,

引入 目标加速度和导弹侧向加速度后
,

通过适当坐标变换
,

导弹

指令计算公式为

二 〔 衣
。 口 一 , 奋

。

一 ,

一 , 〕 ,

了

白 ” 丈 合二

〔一

二二 丫 哀
。

一 二 吞 。 一 亡 〕 ,

, ,

见前面给出的表 达 式
。

初 始 瞄 准 关 系 为 口 ,

。

对同一 目标运动方式
,

初始 分别为
’ , ’ , ’ , ’ , ’ ,

,

计算结果见表
。

导弹参数取某型空一空弹在 高度的参数
,

最大法 向过载小

于
。

表 脱靶量计算结果 单位

了

目标运动状 态 平均 脱靶 标准差 指令形式

一一一斗一兰斗孟止丰二匕书里一井
。 。 , 。 。 。 。 。 。 。 , 日 。 , 。 。 , 月

一
, , 。 。 ‘

一沁任 一 任 一 ‘ 一 万 任 , 人 吸 任 吸 习 , 马 、 八

脱

——————土上
一

靶 ‘
·

,
·

, ‘
·

“
·

”“
·

“ ,‘“ ’
·

‘ “‘

址

——————
一

—
’

‘。。 ‘ ” ‘ 。
‘

, ’
·

卜
。

‘

。
·

“ “ 抽
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结论

从表 的计算结果可以知道
,

在制导过程中引入 目标加速度以后对平均脱靶和方差

影响不大
,

而引入导弹加速度后
,

平均脱靶和方差根则大为下降
,

这说明导弹加速度引

入于制导过程其作用要优于 目标加速度
,

从另外一方面也说明提高导弹 自动驾驶仪快速

性和传递系数稳定性具有十分重要的意义
,

因为导弹加速度引入于制导过程后提高了大

回路的稳定性和快速性
。

因此在实际中
,

应该首先以发挥导弹的现有潜力为 目标
,

尽量

提高导弹的整体性能
。

本文是在西北工业大学宇航工程系陈新海教授指导下完成的
,

在此表示 衷心感谢
。
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