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脱靶量及其变化率双重加权的微分对策制导律
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摘　 要: 为进一步增强导弹飞行弹道的收敛速度,定义末端的脱靶量和脱靶量变化率作为性能优化指标,并基于线性二次型

微分对策理论进行了制导律的推导,推导结果实现了减少脱靶量的同时向着最大化脱靶量收敛速度的方向上进行控制的目

的。 本研究从一般意义上进行导弹和目标控制系统动态特性的建模,适用于二者具有高阶控制系统动态特性的形式,推导结

果具有一般性。 针对导弹和目标具有一阶控制系统动态特性的情况,进行了制导律的扩展,并相应完成了对策空间的分析和

典型制导参数的取值分析。 非线性系统仿真针对比例导引、典型微分对策制导律和本研究所提出的脱靶量及其变化率双重

加权的微分对策制导律进行了对比分析,仿真情形包括目标常值机动、S 型机动和随机机动 3 种情形,并采用单发命中概率作

为制导性能衡量指标。 结果表明,所提出制导律的弹道快速收敛性能和低过载需求,在最小化脱靶量的同时最大化脱靶量的

收敛速度,实现了在拦截导弹飞行弹道快速收敛的方向上进行控制的目的。
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distance and its rate of change

HUA Wenhua1,2, LI Qunsheng1,2, ZHANG Yongjun1,2, ZHANG Jinpeng1,2

(1. China Airborne Missile Academy, Luoyang 471009, Henan, China; 2. National Key Laboratory of
Air-based Information Perception and Fusion, Luoyang 471009, Henan, China)

Abstract: To further improve the rate of trajectory convergence, terminal miss distance and miss distance rate are
defined as performance index for guidance law derivation based on linear quadratic differential game theory. The
derivation results realize the control purpose of minimizing miss distance while maximizing miss distance
convergence rate. The control systems of intercept missile and its target are modeled in a general sense, applicable
to forms where both exhibit higher-order dynamic characteristics. The derivated guidance law has a wide general
adaptability. The proposed guidance law is extended to the typical situation of missile and its target with one-order
control system dynamics. A comparative analysis of nonlinear system simulations has been performed for
proportional navigation, conventional differential game guidance law, and the dual-weighted differential game
guidance law proposed in this study. The simulation scenarios include three types of maneuvers: constant-
maneuvering, S-type maneuvering and random starting maneuvering of target. The single shot kill probability is
used for guidance performance evaluation. The simulation results show the advantages of fast trajectory convergence
rate and low acceleration requirements of the proposed guidance law. The proposed guidance law minimizes the miss
distance while maximizing the trajectory convergence rate of the miss distance, achieveing the control purpose of fast
trajectory convergence of interception missile.
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　 　 导弹控制系统动态特性表征了控制指令到产生

实际加速度的延迟特性。 该延迟特性会以产生瞬时

脱靶量或视线法向上的角速度的形式,带来脱靶量

和控制量的增加,因此先进的制导律一般都会将被

控制对象的动态特性考虑到制导律的设计当中,如

最优制导律考虑了导弹的一阶控制系统动态特性,
微分对策制导律则同时考虑了导弹和目标的控制系

统动态特性。 为简化推导过程而得到制导律的解析

解,一般会将被控对象的动态特性进行简化,合理的

简化有利于过程设计,但当被控对象的动态特性复



杂,过于简化,也会带来额外的控制偏差。
为了增强对导弹控制系统的适应性,许多文献

[1 - 5]开展了这方面的研究工作。 文献[1]假设目

标是静止的,给出了一种具有终端碰撞角度约束且

适用于任意阶控制系统动态特性导弹的最优制导

律。 文献[2]考虑任意阶导弹机动动态,给出了一

种满足终端角度约束的微分对策制导律,但在具体

的推导过程中,为得到解析解,假设拦截导弹和目标

具有理想机动动态,使得最终的结果并不适用于具

有高阶控制系统动态特性的拦截导弹和目标的情

形。 文献[3]基于微分对策双边优化理论,给出了

一种解析的一般形式线性二次型微分对策制导律,
可适用于具有高阶控制系统动态特性的拦截导弹和

目标的系统综合分析。 文献[4]考虑载机 - 多防御

导弹 -多来袭导弹的对抗情形,给出了一种武器目

标分配方法和一种适用于多对象间对抗的最优协同

策略,且不受限于被控对象线性控制系统的阶次。
文献[5]假设拦截弹和目标具有一般控制系统动态

特性,从控制脱靶量上界而非脱靶量最小化的角度,
提出了一种线性二次型最优制导律。 上述文献都仅

以脱靶量作为控制目标,本文基于微分对策理论,将
脱靶量和脱靶量变化率同时考虑到线性二次型性能

指标当中,所推导的制导律在最小化脱靶量的同时

最大化脱靶量的收敛速度,实现了在拦截导弹飞行

弹道快速收敛的方向上进行控制的目的。 该制导律

同样适用于拦截导弹和目标具有高阶控制系统动态

特性的形式。
本文首先对所要研究的问题进行描述和建模,

给出具有高阶控制系统动态特性的拦截导弹和目标

的状态方程。 然后,进行一般形式脱靶量及其变化

率双重加权的微分对策制导律的推导,给出解析解。
其次,针对拦截导弹具有一阶控制系统形式进行制

导律的扩展,给出制导增益和对策空间分析,以及关

键参数的取值分析。 最后,通过非线性系统仿真验

证和对比多种制导律的拦截性能,给出结论。

1　 问题描述与建模

制导末端导弹和目标的相对运动关系如图 1 所

示,X 轴沿初始视线方向,a、v 和 γ 分别为加速度、
飞行速度和航向角,下标 P 和 E 分别为导弹和目标

的状态。 图 1 中 y 为导弹和目标之间的相对位移,λ

为视线角,初始值为 λ0,其变化率 λ
·

为视线角速度,
r 为弹目距离,其变化率 r· 为接近速度。

基于下述假设进行问题的分析:1)导弹和目标

可视为质点,弹目间的相对运动关系可沿初始视线方

向进行线性化,速度大小近似保持不变。 2)导弹和目

标的控制系统是可线性化且满足最小相位特性。

图 1　 平面弹目相对运动关系

Fig. 1　 Planar engagement geometry

文献[6]验证了上述末制导段线性化假设在

机动目标拦截上的有效性和可行性,本文还将通

过非线性系统仿真对基于上述假设的推导结果进

行验证。
假设导弹和目标控制系统的阶次分别为 nP≥0

和 nE≥0,且结合假设式(2)将其建模为式(1)所示

的一般形式,下标 i = P, E 分别对应导弹和目标:
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式中:ai、pi 分别为加速度和其余的 ni - 1 个控制系

统状态变量,a11
m 、b1

m 为标量,a21
i ,(a12

i ) T,b2
i ∈Rni - 1为

向量,矩阵 a22
i ∈R(ni - 1) × (n - 1),b1

i ,b2
i ≥0 满足控制系

统最小相位特性假设,ui为控制指令。 由于假设控

制系统是线性的,导弹和目标的控制系统总可以写

成式(1)所示的形式,从而进行后续推导。 文献[7]
给出了另外一种建模高阶控制系统的形式,加速度

并非状态变量,与式(1)可等价转换,但后续推导表

明本文采取的建模方式更容易得到解析解。
基于图 1 和假设式(1),导弹和目标相对运动

关系分别可近似表示为:
y·( t) = v( t) (2)

v·( t) = aE( t) - aP( t) (3)
基于假设式(1), cos(γi0 - λ0) ≈ 1 ,其中 i = P,

E,进一步选取状态变量 x = [y v aP pP aE pE]T ,
则导弹与目标间的相对运动方程可近似写成以下线

性化形式:
x·( t) = Ax( t) + BPuP( t) + BEuE( t) (4)
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BE = 0 0 0 0 d1 d2[ ]T 。
基于上文假设式(1)、(2),导弹的飞行时间可
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近似为

tf = r0 / vc (5)
式中: r0为导弹和目标的初始距离,vc为接近速度。
假设当前时刻为 t,则剩余飞行时间 tgo可表示为

tgo = tf - t (6)

2　 制导律的推导

2. 1　 制导方法的选取分析

比例导引法(proportional navigation,PN)是应用

最广泛的制导律形式,在接近速度为负的情况下,总
是在控制导弹减少视线角速度的方向上运动,力图

通过构建一个导弹 - 目标 - 命中点的碰撞三角形,
实现对目标的毁伤。 比例导引法具有广泛的衍生形

式,典 型 形 式 包 括 扩 展 比 例 导 引 ( augmented
proportional navigation,APN)、最优制导律 ( optimal
guidance law, OGL)和微分对策制导律( differential
game guidance law, DGL) [8 - 11]。 这些典型制导律都

可认为是 PN 的扩展或衍生形式,称为比例导引类

制导律,它们在基本形式上都可以写为如下式所示

的形式:

amc = N( t) z( t)
t2go

(7)

式中: N 为有效导航比,z 为瞬时脱靶量。 比例导引

类制导律之间的区别主要在 N 和 z 的计算上。
APN、OGL 和 DGL 等典型形式都包括一个比例

导引部分或与视线角速度相关的部分: z = y +

y·tgo( z ≈ t2go r· λ
·
),而由于考虑了目标的机动,导弹

和目标的控制系统动态特性等,瞬时脱靶量 z 具有

了不同的组成形式。 瞬时脱靶量与视线角速度具有

近似关系,因此如果能够调整 z 的收敛速度,将能够

促进视线角速度的收敛。 瞬时脱靶量表达式 z 中

y 表示导弹和目标之间的相对位移,而 y· 则决定了 z
的收敛速度。 本文的设计目标为最小化 y 的同时最

大化 y· ,并通过控制参数的合理选取,实现在促进视

线角速度快速收敛,进而飞行弹道快速收敛的方向

上进行控制的目的。
2. 2　 性能指标定义

微分对策制导律是应对弹目追逃问题最为有效

的形式,并不需要对目标的机动方式进行假设,且理

论上可以提供设计指标下的导弹最优制导控制策略

和目标最优逃逸策略,以及表征脱靶量或其他终端

约束的鞍点解或对策解。 文献[12 - 13]的研究结

果表明,微分对策制导律具有一个保证较小脱靶量

的捕获区域,且对目标信息的估计误差具有更强的

鲁棒性。
定义线性二次型性能指标:

　 J = 1
2 xT( tf)Gx( tf) +

1
2 ∫

tf

t
[uT

P(τ)uP(τ) - uT
E(τ)ηuE(τ)]dτ (8)

式中:G、η 为加权设计参数,η > 0,G = diag(gy, gv,
0, 0, 0, 0)。 采用 gy、gv,同时对脱靶量及其变化率

进行加权,gy→∞为零脱靶量拦截情形,脱靶量趋于

零,gy < ∞时脱靶量为非零的有限值;gv是对脱靶量

变化率的加权,gv < 0,期望最小化脱靶量的同时提

升脱靶量的收敛速度;η 反映了目标相对于导弹的

机动能力,当假设目标具有较强的机动能力时,η 取

较小值,η→∞则表示对非机动目标的拦截情形,假
设导弹机动能力大于目标,η > 1。
2. 3　 一般形式制导律的推导

结合式(4)和式(8),构造哈密尔顿(Hamilton)
函数:

H = 1
2 uT

PuP - 1
2 ηuT

EuE +

pT (Ax( t) + BPuP( t) + BEuE( t) ) (9)
式中 p 为待定的协态向量。

由协态方程可以得到:
p·( t) = - ATp( t) (10)

进一步求解可以得到:
p( t) = ΦT( tf,t)p( tf) (11)

式中 Φ为相应于系统(4)的状态转移矩阵。 结合横

截条件,可以得到:
p( t) = ΦT( tf,t)Gx( tf) (12)

由上述条件,可以得到导弹和目标的最优控制

量分别为:
∂H
∂uP

= 0⇒u∗P = - BT
PΦT( tf,t)Gx( tf) (13)

∂H
∂uE

= 0⇒u∗E = η -1BT
EΦT( tf,t)Gx( tf) (14)

将式(13)、(14)代入式(4),并从 t 到 tf进行积

分,经进一步简化后,可以得到:

x(tf) =
Φ(tf,t)x(t)

I + ∫tf
t
Φ(tf,τ)(BPBT

P - η-1BEBT
E)ΦT(tf,τ)Gdτ

(15)
由式(4)并经拉氏反变换,可以得到:

Φ(tf,t)BP = L-1(sI - A) -1
tgoBP = L-1 x(s)

uP(s)
( )

tgo

=

　 L-1 y(s)
uP(s)

v(s)
uP(s)

aP(s)
uP(s)

pP(s)
uP(s)

aE(s)
uP(s)

pE(s)
uP(s)

[ ]
T

tgo

=

　 [ - κP1 - κP2 κP3 κP4 0 0] T (16)

Φ(tf,t)BE = L-1(sI - A) -1
tgoBE = L-1 x(s)

uE(s)
( )

tgo

=

　 L-1 y(s)
uE(s)

v(s)
uE(s)

am(s)
uE(s)

pm(s)
uE(s)

at(s)
uE(s)

pt(s)
uE(s)

[ ]
T

tgo

=

　 [κE1 κE2 0 0 κE5 κE6] T (17)
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式中:L - 1 为拉氏反变换,kP1 ~ kP4、kE1、kE2、kE5、kE6

为中间参量, 满足 κP1 = L - 1 1
s2
aP( s)
uP( s)( )

tgo

, κP2 =

L - 1 1
s
aP( s)
uP( s)( )

tgo

, κP3 = L - 1 aP( s)
uP( s)( )

tgo

, κP4 =

L - 1 pP( s)
uP( s)( )

tgo

, κE1 = L - 1 1
s2
aE( s)
uE( s)( )

tgo

, κE2 =

L - 1 1
s
aE( s)
uE( s)( )

tgo

, κE5 = L - 1 aE( s)
uE( s)( )

tgo

, κE6 =

L -1 pE( s)
uE( s)

( )
tgo

;aP( s) / uP( s)、aE ( s) / uE ( s)分别为

导弹和目标控制系统的传递函数。
定义 1　 Dy = [1 0 0 0 0 0] ,可以得到:

　 κy( tf,t) = DyΦ( tf,t) = DyL -1 X( s)
x(0)[ ]

tgo

=

L-1 y(s)
y(0)

y(s)
v(0)

y(s)
aP(0)

y(s)
pP(0)

y(s)
aE(0)

y(s)
pE(0)[ ]

tgo

=

[1 tgo - κy3 - κy4 κy5 κy6] (18)

式中:κy3 = L -1 1
s2
aP(s)
aP(0)( )

tgo

,κy4 = L -1 1
s2
aP(s)
pP(0)( )

tgo

,

κy5 = L -1 1
s2
aE(s)
aE(0)( )

tgo

,κy6 = L -1 1
s2
aE(s)
pE(0)( )

tgo

为中间

参量;aP(s) / uP(0)、aE(s) / uE(0)分别为导弹和目标加

速度对于初始状态的响应,aP(s) / pP(0)、aE(s) / pE(0)
分别为导弹和目标对于其他相关初始状态的响应。

定义 2　 Dv = [0 1 0 0 0 0] ,可以得到:

　 κv( tf,t) = DvΦ( tf,t) = DvL -1 X( s)
x(0)[ ]

tgo

=

L-1 v(s)
y(0)

v(s)
v(0)

v(s)
aP(0)

v(s)
pP(0)

v(s)
aE(0)

v(s)
pE(0)[ ]

tgo

=

[0 1 - κv3 - κv4 κv5 κv6] (19)

式中:κv3 = L -1 1
s
aP(s)
aP(0)( )

tgo

,κv4 = L -1 1
s
aP(s)
pP(0)( )

tgo

,

κv5 = L -1 1
s
aE(s)
aE(0)( )

tgo

,κv6 = L -1 1
s
aE(s)
pE(0)( )

tgo

为中间

参量。
将式(16) ~ (19)代入式(15),并进一步推导,

可以得到:

y(tf) =
1 + gv ∫tf

t
c22dτ( )zy - gv ∫tf

t
c12dτ( )zv

1 + ∫tf
t
(gyc11 + gvc22 + gygvc11c22 - gygvc21c12)dτ

(20)

v(tf) =
1 + gy ∫tf

t
c11dτ( )zv - gy ∫tf

t
c21dτ( )zy

1 + ∫tf
t
(gyc11 + gvc22 + gygvc11c22 - gygvc21c12)dτ

(21)
式中:c11 =gy(κ2

P1 -η -1κ2
E1),c12 =gv(κP1κP2 -η -1κE1κE2),

c21 = gy(κP1κP2 - η -1κE1κE2),c22 = gv(κ2
P2 - η -1κ2

E2),
zy( t)、zv( t)对应于导弹和目标由给定的时间 t 起不

施加任何控制,并以该瞬时的参数飞行至命中,所产

生的脱靶量和脱靶量变化率,称为零控脱靶量和零

控脱靶量变化率,采用下式计算:
zy( t) = κy( tf,t)x( t)
zv( t) = κv( tf,t)x( t)

{ (22)

将式(20)、(21)代入式(13)、(14),可以得到

导弹和目标一般形式的最优控制策略分别为:

u∗Pc =
NPy

t2go
zy( t) +

NPv

tgo
zv( t) (23)

u∗Ec =
NEy

t2go
zy( t) +

NEv

tgo
zv( t) (24)

其中:

NPy =
gyκP1 1 + gv ∫tf

t
c22dτ( )- gvgyκP2 ∫tf

t
c21dτ( )

1 + ∫tf
t
(gyc11 + gvc22 + gygvc11c22 - gygvc21c12)dτ

t2go

NPv =
gvκP2 1 + gy ∫tf

t
c11dτ( )- gygvκP1 ∫tf

t
c12dτ( )

1 + ∫tf
t
(gyc11 + gvc22 + gygvc11c22 - gygvc21c12)dτ

tgo

NEy =
gyη -1κE1 1 + gv ∫tf

t
c22dτ( )- gygvη -1κE2 ∫tf

t
c21dτ( )

1 + ∫tf
t
(gyc11 + gvc22 + gygvc11c22 - gygvc21c12)dτ

t2go

NEv =
gvη -1κE2 1 + gy ∫tf

t
c11dτ( )- gygvη -1κE1 ∫tf

t
c12dτ( )

1 + ∫tf
t
(gyc11 + gvc22 + gygvc11c22 - gygvc21c12)dτ

tgo

式中:NPy、NPv分别为导弹的制导增益,NEy、NEv分别

为目标的控制增益。
式(22) ~ (24)即构成了所推导的脱靶量及其

变化率双重加权的微分对策制导律,适用于高阶控

制系统动态特性导弹的制导控制。
2. 4　 典型形式的制导律

制导律(23)适用于导弹具有高阶控制系统动

态特性的情况,而在实际应用中可以通过对控制系

统的合理假设,考虑传递函数主极点和零点的影响,
以及控制对象实际的气动力响应时间特性等,实现

合理的简化。 基于导弹气动力参数的分析和自动驾

驶仪的设计,可以确定控制系统的响应时间,如上升

时间达到额定值 85%所需的时间,可以采用该响应

时间近似得到控制系统的一阶响应特性。 假设导弹

和目标都具有一阶控制系统动态特性,即:
aP

uP
= 1

τPs + 1 (25)

aE

uE
= 1

τEs + 1 (26)

式中,τP、τE分别为导弹和目标的一阶控制系统时间
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常数。
基于式(25)、(26),可以相应得到以下参数的

典型形式:
kP1 = τP(exp( - tgo / τP) + tgo / τP - 1) (27)
kP2 = 1 - exp( - tgo / τP) (28)
kE1 = τE(exp( - tgo / τE) + tgo / τE - 1) (29)
kE2 = 1 - exp( - tgo / τE) (30)
ky3 = τ2

P(exp( - tgo / τP) + tgo / τP - 1) (31)
ky5 = τ2

E(exp( - tgo / τE) + tgo / τE - 1) (32)
kv3 = τP(1 - exp( - tgo / τP)) (33)
kv5 = τE(1 - exp( - tgo / τE)) (34)

利用式(27) ~ (34)对参数 c11,c12,c21和 c22进行

求解,进一步可以得到 zy( t)、zv( t)、NPy和 NPv等导弹

制导参数。 NPy和 NPv的计算涉及到 c11,c12,c21和 c22
从当前时刻 t 到飞行时间 tf的积分运算,经进一步解

算可以得到:

∫t f
t
c11dτ = gy(η-1τ3E f11(tgo / τE) - τ3P f11(tgo / τP)) (35)

∫t f
t
c12dτ = gv(τ2

P f12(tgo / τP) - η-1τ2
E f12(tgo / τE)) (36)

∫tf
t
c21dτ = gy(τ2

P f12(tgo / τP) - η-1τ2
E f12(tgo / τE)) (37)

∫tf
t
c22dτ = gv(η-1τE f22(tgo / τE) - τP f22(tgo / τP)) (38)

其中:
f11(α) = 0. 5exp( - 2α) + 2α2exp( - α) - 1 / 3α3 +

α2 - α - 0. 5
f12(α) = 0.5exp( - 2α) + (α - 1)exp( - α) + 0.5α2 -

α + 0. 5
f22(α) = 0. 5exp( - 2α) - 2exp( - α) - α + 1. 5
2. 5　 制导增益和对策空间分析

2. 5. 1　 制导增益分析

图 2、3 分别给出了不同加权参数 gy 和 gv 下的

导弹制导增益 NPy和 NPv的变化曲线。 如图 2 所示,
在 gv 一定和 tgo较大的情况下,NPy趋于常值,而在较

大的 gy 和 tgo的情况下,NPv基本保持一致且随飞行

时间逐渐减小,而在较小的 tgo和 gy 的情况下,表现

出一定的非最小相位特性。 由图 3 可以发现,在 gv

绝对值较大时,相应的制导增益 NPv会增加,而 NPy

则会减少,导弹向着瞬时脱靶量或视线角速度收敛

的方向上进行控制,可以更快地完成弹道的收敛。
2. 5. 2　 对策空间分析

由式(23)、(24)可知,当下式成立时:

1 + ∫tf
t
(gyc11 + gvc22 + gygvc11c22 - gygvc21c12)dτ = 0

(39)
存在共轭点。

对于微分对策双方优化问题,共轭点不存在的

充分条件是存在鞍点解,而鞍点解当且仅当系统

(4)所对应的 Riccati 微分方程的解 P( t)有限时才

存在[14]:

　 P
·
(t) = PA + ATP + P(η-2BEBT

E - BPBT
P)P (40)

式中,P(tf) =G。 而当且仅当制导增益有界时,P(t)才
能保持是有限的。 进一步由式(39)可以得到:

图 2　 不同 gy下的制导增益,gv = -0. 2,η =3
Fig. 2　 Guidance gains for different gy, gv = - 0. 2,η = 3

图 3　 不同 gv下的制导增益,gy =105,η =3
Fig. 3　 Guidance gains for different gv, gy = 105,η = 3
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gv =
1 + ∫tf

t
(gyc11)dτ

∫tf
t
(gyc21c12 - gyc11c22 - c22)dτ

(41)

图 4 给出了共轭情况下不同 gy取值对应的 gv

曲线,其中 η = 3。 从图 4 中可以发现,在 tgo较小的

情况下,gv倾向于取为负值。 考虑导弹命中目标的

需求,tgo总是减少且趋近于零,gv 取为负值是合理

的。 如图 4 所示,对于小的 gy,tgo一定的情况下,gv

会出现奇异。 为避免该情况,gy应取较大的数值,对
应较大的终端脱靶量约束,与实际期望相符。

图 4　 共轭情况下 gv和 gy的相对关系

Fig. 4　 Relationship between gv and gy in case of conjugate

图 5 给出了共轭情况下 gy 和 η 之间的关系曲

线。 从图 5 中可以发现,对于较大的 gy,η 趋于常

值,随着剩余飞行时间 tgo的减少,η 呈增加的趋势。
η 的增加对应导弹和目标过载能力比值的减少,因
此在所提出制导律的控制下,导弹加速度的需求会

有所减少。

图 5　 共轭情况下 gy和 η之间的关系,gv = -0. 2
Fig. 5 　 Relationship between gy and η in case of conjugate,

gv = - 0. 2

图 6 为共轭情况下 gv 和 η 之间的关系。 从图 6
中可以看出,对于一定的 gy 和不同的 tgo,会出现

η < 0的情况,与实际情况是相违背的,这也限制了

gv 的取值范围。 在 gy 取较大数值的情况,gv 倾向

于取为绝对值较小的数值,当对末端脱靶量施加较

强约束的情况下,对收敛速度的直接约束会减弱。
图 7 给出了不同 tgo数值下,gv、gy 与 η 的对应

关系。 在 tgo较大的情况下,gy 倾向于选取较小的数

值,不同的 gy 对应的 η 基本重合,不是确定 η 的关

键因素;在 tgo较小的情况下,gy 倾向于选取较大的

数值,可以扩大 gv 的取值范围,有利于增加脱靶量

的收敛速度。

图 6　 共轭情况下 gv和 η之间的关系,gy =105

Fig. 6 　 Relationship between gv and η in case of conjugate,
gy = 105

图 7　 共轭且不同 tgo情况下 gv, gy与 η之间的关系

Fig. 7　 Relationship between gy,gv and η for different tgo in case
of conjugate
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3　 仿真验证和分析

非线性系统仿真中选取导弹和目标的初始位置为

(0,0)和(3 000, 4 000),飞行速度分别为500、300 m/ s。
假设二者控制系统可近似为一阶,时间常数分别为

0. 2、0. 4 s。 导弹的初始航向 γP = 80°,目标为 γE =
150°。 仿真中,PN 的导航比取为 4,DGL 涉及的制

导参数包括终端脱靶量加权参数和目标相对于导弹

的机动能力参数分别取为 105 和 3。 本文所推导的

脱靶量及其变化率双重加权的微分对策制导律采用

DGL-DW(dualweighted)表示,依据对策空间典型制

导参数的分析结果,选取 gy = 105,gv = - 0. 2,η = 3。
目标按照 6 g 的加速度进行机动逃逸,导弹的加速

度限幅值为 10 g,仿真结果见图 8 ~ 11。
图 8 为目标常值机动下 PN、DGL 和 DGL-DW

3 种制导律对应的导弹飞行弹道。 从图 8 中可以看

出,DGL-DW 对应的导弹飞行弹道最为平直,达到了

弹道快速收敛的目的。 图 9 为对应的导弹加速度,
DGL-DW 弹道最为平直,所需的加速度也最小,DGL
制导初始段完成弹道的调整,末端的过载小于 PN,
3 种制导律中 PN 的需用加速度最大,指令达到了限

幅值。

图 8　 不同制导律下的飞行弹道,目标常值机动

Fig. 8 　 Flight trajectories for different guidance laws, constant
maneuvering target

图 9　 不同制导律下的导弹加速度,目标常值机动

Fig. 9 　 Missile acceleratons for different guidance laws, constant
maneuvering target

图 10 为 DGL-DW 的制导增益,弹道初始阶段
NPv较大,控制弹道的快速收敛,而制导尾端 NPy较
大,在减少脱靶量的方向上进行控制。 图 11 为导弹

的零控脱靶量和零控脱靶量变化率曲线,零控脱靶

量趋于 0,而零控脱靶量变化率则是增大的,更有利

于弹道的快速收敛。

图 10　 DGL-DW 的制导增益

Fig. 10　 Guidance gain of DGL-DW

图 11　 DGL-DW 的零控脱靶量和零控脱靶量变化率

Fig. 11　 Zero-effort miss distance and zero-effort miss distance
rate of DGL-DW
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图 12、13 进一步给出了目标 S 型机动情况下的

仿真结果,其中目标机动指令为 uE = 6gsin(2πt) 。
从图中可以发现,与常值目标机动相类似,DGL-DW
的飞行弹道最为平滑且收敛速度最快,同时对过载

需求也是最低的。

图 12　 不同制导律下的飞行弹道,目标 S 型机动

Fig. 12 　 Flight trajectories for different guidance laws, S-type
maneuvering target

图 13　 不同制导律下的导弹加速度,目标正弦机动

Fig. 13　 Missile acceleratons for different guidance laws,S-type
maneuvering target

假设目标机动形式为具有随机开始时间的阶跃

机动。 仿真基于 Monte Carlo 实验法,并采用单发命

中概率(single shot kill probability, SSKP) [12,15] 作为

性能衡量指标,对 3 种制导律的拦截性能进行了进

一步的比较。 3 种制导律取相同的目标随机机动开

始时间,仿真次数为 500 次。 如图 14 所示,对于给

定的 SSKP,例如 0. 95,DGL-DW 所要求的弹头杀伤

半径小于 PN 和 DGL,具有较好的目标拦截性能。
进一步,假设导弹采用尾舵控制的三回路自动

驾驶仪,将弹体及其控制系统建模为以下的三阶传

递函数形式:
aP

uP
=

τzs + 1
(τ1 s + 1)(τ2 s + 1)(τ3 s + 1) (42)

式中: 0 < τ1, τ2, τ3 < 1,对于尾舵控制的导弹,τz 为

负值且绝对值一般在 0. 1 以下。 将式(42)转化为

相应于式(1)的状态空间表达形式:

a·P

p·2

p·3

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

=

0 1 τz

0 0 1

- 1
a3

τz - a1

a3
-
a2

a3

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

aP

p2

p3

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
+

0
0
1
a3

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

uP

(43)
式中: p2、p3 为导弹控制系统状态变量,a1 = τ1 + τ2 +
τ3,a2 = τ1τ2 + τ1τ3 + τ2τ3,a3 = τ1τ2τ3。 利用式(43)
可以得到导弹状态变量 aP、 p2、 p3 对初始状态

aP(0)、p2(0)、p3 (0),以及控制量 uP 的传递函数,
进而计算得到 DGL-DW 制导律闭合所需的所有参

量。 限于篇幅,这里不再给出制导律具体的展开

形式。

图 14　 目标机动随机开始下的 SSKP,一阶导弹控制模型

Fig. 14 　 SSKP for random starting target maneuver, one-order
missile control model

仿真中导弹控制系统模型采用式(42),而 DGL
制导律并不适用于式(42)所示的三阶传递函数形

式,将传递函数近似为
aP

uP
= 1
a1 s + 1。 DGL-DW 分别

针对式(42)的全状态形式和近似形式进行制导律

闭合仿真,并分别采用 DGL-DW1 和 DGL-DW2 表

示。 仿真中取 τz = - 0. 10 s,τ1 = 0. 08 s,τ2 = 0. 05s,
τ3 = 0. 15 s,可以得到简化后的控制系统时间常数

a1 = 0. 28 s。 仿真结果见图 15。

图 15　 目标机动随机开始下的 SSKP,三阶导弹控制模型

Fig. 15　 SSKP for random starting target maneuver, three-order
missile control model

从图 15 中可以发现,随着导弹控制系统阶次的
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增加,各制导律的性能都有所下降,以 PN 最为明

显,DGL-DW2 和 DGL 的性能下降较少,DGL-DW1
考虑的是全状态的导弹控制系统模型,性能最好。
导弹控制系统要求较快的响应速度,简化前后的时

间常数一般不会存在太大的偏差。 仿真中还发现,
简化后的模型与全状态系统越接近,性能越好,准确

的模型是进一步提升系统性能的重要因素。

4　 结　 论

1)基于线性二次型微分对策理论完成了脱靶

量及其变化率双重加权的制导律的推导,且适用于

导弹和目标具有高阶控制系统动态特性的情况。
2)考虑导弹和目标具有典型一阶控制系统动

态的情况,进行了制导律的扩展,并完成了制导增益

和对策空间的分析,给出了脱靶量及其收敛速度控

制的权系数的取值分析。
3)非线性系统仿真表明,所提出的制导律达到

了减少脱靶量的同时向着最大化脱靶量收敛速度的

方向上进行控制的目的,对典型目标机动和随机时

间开始的阶越机动等,具有良好的弹道收敛特性和

较低的控制量需求。
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