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具有落角约束的弹道导弹再入末制导律设计

魏鹏鑫，荆武兴，高长生

（哈尔滨工业大学 航天工程系，１５０００１哈尔滨）

摘　要：针对弹道导弹再入段带有终端落角约束的末制导问题，本文基于最新发展起来的模型预测静态规划技术，设计
一种既可以精确地打击地面目标、又可以满足终端碰撞角要求的非线性次优制导律．本文针对弹道导弹打击地面静止目
标和机动目标等飞行场景进行了数值仿真，仿真结果表明：采用该制导律可以使在整个再入飞行场景中控制能量较小．
与其他具有落角约束的制导律相比，该制导律并没有对非线性运动模型采用线性化的假设，且其计算复杂性明显低于基

于最优控制的终端角约束制导律．
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　　当弹道导弹进入再入飞行段对目标进行打击
时，不仅要求导弹能够精确地命中目标，还对其落

角提出了要求．这是因为在现代战争中一些重要
的打击目标通常都会借助山体等地形屏障作为防

护，只有弹头的落角（也有文献称碰撞角）满足一

定的条件时，才会在最大的程度上杀伤目标［１］．
因此，具有终端碰撞角的再入末制导律得到了国

内外学者的重视和研究．
传统的制导律（如比例导引律及其变形）主

要是保证脱靶量尽量达到最小，并没有对终端落

角提出限制．文献［２］基于对比例导引理论的研
究，通过改变时变比例系数来满足末段角度的约

束．但该制导律也存在着比例导引律固有的问题，
如终端时刻过载出现奇异，没有弹道修正能力等．
近些年来，国内外许多文献提出了各种各样满足

碰撞角约束的制导律，其中大部分制导律都是针

对二维平面中的单个角约束的．文献［３］基于最
优控制理论中的线性二次型框架来描述这个问

题，Ｒｙｏｏ对导弹动力学模型进行一系列简化，以
能量最小为指标计算了恒速导弹闭环形式的控制

指令解；文献［４］采用目标跟踪滤波器预测机动
目标信息，提出了基于最优控制理论的终端角约



束制导律；文献［５］基于最优控制和微分对策理
论提出了角约束制导律；文献［６］提出了一种基
于状态依赖Ｒｉｃｃａｔｉ方程的终端角约束制导律；文
献［７］提出了一种基于滑模控制技术的具有碰撞
时间和碰撞角约束的制导律．但采用上述方法设
计的制导律或者采用了线性化假设，或者需要借

助于外部设施在线计算制导指令．
模型预测静态规划技术（ＭｏｄｅｌＰｒｅｄｉｃｔｉｖｅ

ＳｔａｔｉｃＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＭＰＳＰ）是最近几年发展的一
种新的技术［８－１０］，它是基于模型预测控制和静态

规划理论发展起来的．该方法的特点是对于一类
最优控制问题（协态向量与系统输出同维），可以

成功地将动态规划问题转化为静态规划问题，因

此可以使得计算效率更高．这种方法通过解整个
时间段的协态向量来更新控制变量解．因为协态
向量的解析解可以求出来，所以该方法可以获得

闭环形式的最优控制解．而且，求解协态向量的系
数矩阵可以通过递归方法求出，这大大地节省了

计算时间，避免了最优控制理论的数值计算复杂

性问题．ＭＰＳＰ技术本质上是将一个弹道最优化
的概念引入到制导律中来获得一个既能满足终端

打击精度限制又能满足终端碰撞角限制的设计方

法．ＭＰＳＰ技术的主要优点在于：并没有对非线性
动力学模型采用线性化假设，并且能节约更多的

能量．与大多最优控制方法类似，ＭＰＳＰ制导律同
样也需要知道制导指令加速度的初始猜想解．

本文首先简要地介绍了模型预测静态规划技

术的基本原理；其次，建立了导弹三维运动以及目

标平面运动模型，并基于 ＰＮ及 ＡＰＮ制导律设计
了制导指令的初始猜想解；然后，基于 ＭＰＳＰ技术
设计了具有落点和落角约束的弹道导弹再入段末

制导律；最后，针对弹道导弹打击地面静止目标、

慢移动目标以及机动目标进行了数值仿真，并将

其与增广比例导引律进行了比较，验证了该制导

律的优越性．

１　模型预测静态规划理论
模型预测静态规划技术是 ＩｎｄｉａｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆ

Ｓｃｉｅｎｃｅ大学Ｐａｄｈｉ教授［１１］近几年提出的一种基

于模型预测控制和静态规划理论发展起来的新的

技术．本节将要对该理论进行简单的描述．
一般的 ＭＩＭＯ非线性系统模型的表达形式

如下：

Ｘ＝ｆ（Ｘ，Ｕ），
Ｙ＝ｈ（Ｘ）{ ．

其中Ｘ∈Ｒｎ，Ｕ∈Ｒｍ，Ｙ∈Ｒｐ．将系统模型方程用

离散形式表达如下：

Ｘｋ＋１ ＝Ｆｋ（Ｘｋ，Ｕｋ），

Ｙｋ ＝ｈ（Ｘｋ）
{ ．

（１）

式中ｋ＝１，２，…，Ｎ－１表示时间步数标号，Ｎ为终
止的时间步数．ＭＰＳＰ方法的主要目标是获得一
组合适的控制变量Ｕｋ，使得在终止时间步数的输
出ＹＮ达到期望输出值ＹＮｄ．而且，使用最小的控制
能量来完成这个目标．对于这种ＭＰＳＰ方法，需要
给出一组控制变量的预测猜想值．当然，这组预测
的控制变量并不一定能满足 ＹＮ→ ＹＮｄ的目标．
ＭＰＳＰ方法就是计算这组预测猜想值的偏差，然
后与当前的控制变量值做差，来获得１个更优的
控制变量解，使得这组预测猜想控制变量值会随

着迭代的进行而快速地更新．这种迭代更新的过
程持续进行，直到ＹＮ→ＹＮｄ的目标完成．

首先，将ＹＮ在 ＹＮｄ处进行泰勒展开，并忽略
高阶项，可以得到输出误差如下：

ΔＹＮ ＝ＹＮ －ＹＮｄ≈ｄＹＮ ＝
ＹＮ
Ｘ[ ]

Ｎ

ｄＸＮ．（２）

式中等号右边的方括号表示ＹＮ相对于ＸＮ在时间
步数Ｎ处的偏导数．根据式（１），在时间步数ｋ＋１
处的误差为

ｄＸｋ＋１ ＝
Ｆｋ
Ｘ[ ]

ｋ

ｄＸｋ＋
Ｆｋ
Ｕ[ ]

ｋ

ｄＵｋ． （３）

其中ｄＸｋ和ｄＵｋ分别是状态变量和控制输入在第
ｋ步的小误差向量．将ｄＵＮ如式（３）（令ｋ＝Ｎ－１）
一样展开，并代入到式（２）得

ｄＹＮ ＝
ＹＮ
Ｘ[ ]

Ｎ

ＦＮ－１
ＸＮ－

[ ]
１

ｄＸＮ－１＋
ＦＮ－１
ＵＮ－

[ ]
１

ｄＵＮ－( )１ ．
　　同理，将状态变量在第Ｎ－１步的误差ｄＸＮ－１
按照式（３）展开为第Ｎ－２步的状态变量及控制
变量的形式，然后，再将 ｄＸＮ－２展开为包含 ｄＸＮ－３
和ｄＵＮ－３的形式，以此类推，直到ｋ＝１，可以得到
如下方程：

　　ｄＹＮ ＝ＡｄＸ１＋Ｂ１ｄＵ１＋Ｂ２ｄＵ２＋… ＋
ＢＮ－１ｄＵＮ－１． （４）

式中系数矩阵Ａ和Ｂｋ的表达式如下：

Ａ＝ ＹＮ
Ｘ[ ]

Ｎ

ＦＮ－１
ＸＮ－

[ ]
１

…
Ｆ１
Ｘ[ ]

１

，

Ｂｋ ＝
ＹＮ
Ｘ[ ]

Ｎ

ＦＮ－１
ＸＮ－

[ ]
１

…
Ｆｋ＋１
Ｘｋ＋

[ ]
１

Ｆｋ
Ｕ[ ]

ｋ

，

ＢＮ－１ ＝
ＹＮ
Ｘ[ ]

Ｎ

ＦＮ－１
ＵＮ－

[ ]
１











 ．

（５）

其中ｋ＝１，２，…，Ｎ－２，因为状态变量的初始条
件假设为确定的值，则第一步的状态变量的误差

为零，即ｄＸ１ ＝０．因此式（４）变为
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ｄＹＮ ＝Ｂ１ｄＵ１＋Ｂ２ｄＵ２＋… ＋ＢＮ－１ｄＵＮ－１ ＝

∑
Ｎ－１

ｋ＝１
ＢｋｄＵｋ． （６）

　　注意到上式中矩阵Ｂｋ可以通过如下的递归
方法计算出来，这可以极大地降低 ＭＰＳＰ算法计
算的复杂性，有效地提高了制导律计算的效率．首
先，定义Ｂ０Ｎ－１如下：

Ｂ０Ｎ－１ ＝
ＹＮ
Ｘ[ ]

Ｎ

．

　　然后按照下式求出矩阵Ｂ０ｋ和Ｂｋ：

Ｂ０ｋ ＝Ｂ
０
ｋ＋１
Ｆｋ＋１
Ｘｋ＋

[ ]
１

，

Ｂｋ ＝Ｂ
０
ｋ
Ｆｋ
Ｕ[ ]

ｋ

．

　　注意到式（６）中含有（Ｎ－１）ｍ个未知变量
和ｐ个方程，且通常ｐ（Ｎ－１）ｍ，故以式（６）作
为系统的约束方程，通过建立如下性能指标函数

来获得最优控制解：

Ｊ＝１２∑
Ｎ－１

ｋ＝１
（Ｕｐｋ－ｄＵｋ）

ＴＲｋ（Ｕ
ｐ
ｋ－ｄＵｋ）．（７）

其中Ｕｐｋ表示先前的控制变量解，ｄＵｋ为对应的控
制变量解的偏差，Ｒｋ为正定的权重函数，需要由
设计者进行合理地选取．ＭＰＳＰ方法设计的主要
目的是在方程（６）的约束下，使得式（７）中的性
能指标函数最小．根据限制条件下的静态优化理
论［１２］及文献［８］中的推导可以得到

ｄＵｋ ＝－Ｒ
－１
ｋ Ｂ

Ｔ
ｋＡ

－１
λ（ｄＹＮ －ｂλ）＋Ｕ

ｐ
ｋ．（８）

其中λ为协态向量．因此在时间步数ｋ＝１，２，…，
Ｎ－１处的更新的控制变量为
Ｕｋ ＝Ｕ

ｐ
ｋ－ｄＵｋ ＝Ｒ

－１
ｋ Ｂ

Ｔ
ｋＡ

－１
λ（ｄＹＮ －ｂλ）．

（９）
式中：

Ａλ ＝ －∑
Ｎ－１

ｋ＝１
ＢｋＲ

－１
ｋ Ｂ

Ｔ[ ]ｋ ｐ×ｐ
，ｂλ ＝ ∑

Ｎ－１

ｋ＝１
ＢｋＵ[ ]ｐｋ ｐ×１

．

　　ＭＰＳＰ方法的创新性在于可以获得很高的计
算效率，主要由以下因素影响的：１）与最优控制
理论的两点边值问题相比，这种方法仅仅要求１
个与状态变量同维的协态向量 λ，就可以获得更
新的控制变量；２）协态向量有符号解析解，因此，
控制变量更新值也有符号解析解；３）计算这个符
号解所需要的系数矩阵 Ｂｋ可以通过递归方法计
算出来．因此，这种 ＭＰＳＰ方法的计算效率很高，
对于在线实现具有一定的应用前景．通过设置输
出收敛精度值终止算法以及在特定的时间步长内

仅仅进行有限次的迭代更新，也可以提高计算效

率．上述已经给出了该种方法的基本思想，性能指

标函数的形式并不局限于式（７）的表达式，在应
用的过程中，可以根据不同的问题选择不同的指

标函数并采用与之对应的算法．

２　弹道导弹和目标的运动学模型
２１　弹道导弹三维动力学模型描述

将弹道导弹考虑为一个质点，并且考虑气动

力、重力以及自动驾驶仪延迟的影响，得到导弹的

动力学及运动学微分方程如下所示［１３］

Ｖｍ ＝
（Ｐｍ －Ｄｍ）

ｍ －ｇｓｉｎθｍ，

θｍ ＝
（^ａｙ－ｇｃｏｓθｍ）

Ｖｍ
，

ψｍ ＝
－ａ^ｚ

Ｖｍｃｏｓθｍ
，

ｘｍ ＝Ｖｍｃｏｓθｍｃｏｓψｍ，

ｙｍ ＝Ｖｍｓｉｎθｍ，

ｚｍ ＝－Ｖｍｃｏｓθｍｓｉｎψｍ



















．

（１０）

其中θｍ和 ψｍ分别表示弹道倾角和弹道偏角，其
他符号的定义参看文献［１３］．假设弹道导弹自动
驾驶仪模型为一个一阶传递函数，则实际的加速

度可以表示为

ａｙ（ｔ）＝ａｙｃ（ｔ）１－ｅ
－ｔ

( )τ ，

ａｚ（ｔ）＝ａｚｃ（ｔ）１－ｅ
－ｔ

( )τ ．
其中τ为自动驾驶时间延迟系数，ａｙｃ和ａｚｃ分别代
表ｙ向和ｚ向（速度坐标系）的指令横向加速度．
因此，本文的研究中，在产生制导指令时，分别用

ａｙｃ和ａｚｃ来代替式（１０）中的 ａ^ｙ和 ａ^ｚ；在进行数值
仿真时，分别用ａｙ和ａｚ来代替式（１０）中的 ａ^ｙ和
ａ^ｚ，这样做的目的是验证系统在存在自动驾驶仪
延迟时仿真结果的有效性．惯性坐标系下弹道导
弹与目标几何关系如图１所示．
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图１　三维仿真场景示意图

　　图１中弹道导弹打击的目标为１个具有二维
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机动能力的目标，弹道倾角θｍ、弹道偏角ψｍ及终
端落角 －θｍｆ、ψｍｆ的描述如图１所示．值得注意的
是，因为弹道导弹打击的是地面目标，所以终端落

角θｍｆ为负值．两个制导指令出现在式（１０）中 θｍ
和ψｍ的动力学方程中．其中制导指令 ａｙ作用在
俯仰平面（ＸＯＹ）上，ａｚ作用在偏航平面（ＸＯＺ），
且均垂直于速度矢量．为了保证所有状态变量具
有类似的数值变化范围，将这些状态变量进行标

称化：

Ｖｍｎ ＝
Ｖｍ
Ｖｍ
，θｍｎ ＝

θｍ
θｍ
，

ψｍｎ ＝
ψｍ
ψｍ
，ａｙｎ ＝

ａｙ
ａｙ
，

ｘｍｎ ＝
ｘｍ
ｘｍ
，ｙｍｎ ＝

ｙｍ
ｙｍ
，

ｚｍｎ ＝
ｚｍ
ｚｍ
，ａｚｎ ＝

ａｚ
ａｚ

其中第二个下标ｎ表示标称化后的变量，上标 
表示各变量标称化所用到的标准比较值，一般取

ａｙ ＝ａｚ ＝ｇ．值得注意的是，应该合理地选择这
些标准比较值，才能保证各个标称化变量的最大

值及最小值的范围基本相同．将式（１０）标称化，
并写成矢量的形式：

Ｘ＝ｆ（Ｘ，Ｕ），
Ｙ＝ｈ（Ｘ）{ ．

式中：

Ｘ＝［Ｖｍｎ θｍｎ ψｍｎ ｘｍｎ ｙｍｎ ｚｍｎ］
Ｔ，

Ｕ＝［ａｙｎ ａｚｎ］
Ｔ，

Ｙ＝［θｍｎ ψｍｎ ｘｍｎ ｙｍｎ ｚｍｎ］
Ｔ，

ｆ（Ｘ，Ｕ）＝

Ｐｍ －Ｄｍ
ｍＶｍ

－ｇｓｉｎ（θｍｎθ

ｍ）

ａｙｎｇ－ｇｃｏｓ（θｍｎθ

ｍ）

ＶｍｎＶ

ｍ θｍ

－ａｚｎｇ
ＶｍｎＶ


ｍ ψｍ ｃｏｓ（θｍｎθ


ｍ）

ＶｍｎＶ

ｍ ｃｏｓ（θｍｎθ


ｍ）ｃｏｓ（ψｍｎψ


ｍ）

ｘｍ
ＶｍｎＶ


ｍ ｓｉｎ（θｍｎθ


ｍ）

ｙｍ
－ＶｍｎＶ


ｍ ｃｏｓ（θｍｎθ


ｍ）ｓｉｎ（ψｍｎψ


ｍ）

ｚ







































ｍ

．

　　下面基于上节提出的 ＭＰＳＰ方法，构造使得
终端脱靶量及落角满足一定约束的制导律算法．
首先采用欧拉积分方法将对象的动力学模型进行

离散化：

Ｘｋ＋１ ＝Ｆｋ（Ｘｋ，Ｕｋ）＝Ｘｋ＋Δｔｆｋ（Ｘｋ，Ｕｋ），

Ｙｋ ＝ｈ（Ｘｋ）
{ ．

（１１）
　　下一步定义终端时刻（ｋ＝Ｎ）的期望输出向
量为一个５×１的列向量，该列向量前两个元素为
标称化的终端时刻的落角，另外三个元素为标称

化的终端时刻的位置坐标．假设目标的坐标位置
信息（ｘｔ，０，ｚｔ）已知（下一小节将具体给出该处目
标的动力学模型），将式（１１）对Ｘｋ求导，可得

Ｘｋ＋１
Ｘ[ ]

ｋ

＝Ｉ６×６＋Δｔ
ｆｋ
Ｘ[ ]

ｋ

．

式中

ｆｋ
Ｘ[ ]
ｋ

＝ ｆｋ
Ｖｍｎ

ｆｋ
θｍｎ

ｆｋ
ψｍｎ

ｆｋ
ｘｍｎ

ｆｋ
ｙｍｎ

ｆｋ
ｚｍ[ ]

ｎ ６×６

．

　　进一步求Ｆｋ对Ｕｋ的偏导数为

Ｆｋ
Ｕ[ ]

ｋ

＝Δｔ
ｆｋ
ａｙｎ

ｆｋ
ａｚ[ ]

ｎ

Ｔ

６×２

． （１２）

　　 根据式（１１）可得输出向量 Ｙｋ对 Ｘｋ的偏
导为

ＹＮ
Ｘ[ ]

Ｎ ５×６

＝［０５×１ … Ｉ５×５］． （１３）

２２　目标二维动力学模型描述
弹道导弹的打击目标可以选为地面静止目

标、慢移动目标以及机动目标（如航空母舰等）．
在推导目标动力学模型时，假设目标为一个速度

恒定的质点，其横向加速度指令ａｚｔ垂直于它的速
度Ｖｔ．对于弹道导弹制导系统，目标的位置、速度
是已知的，将目标的机动加速度等效为一个可以

粗略探测到的不精确值与在这个不精确值基础上

的扰动项．并且对于弹道导弹，粗略探测的不精确
值是已知的，而横向加速度的“扰动值”是未知

的．进一步，假设加速度的扰动形式可以用正弦曲
线Ａｓｉｎ（ωｔ）（其中Ａ＝００８，ω＝１０００，Ａ表示横
向加速度的扰动上确界为００８ｇ）来描述，则目标
的运动模型可以用如下式表示：

ψｔ＝
ａｚｔ
Ｖｔ
，

ｘｔ＝Ｖｔｃｏｓψｔ，

ｚｔ＝－Ｖｔｓｉｎψｔ










．

（１４）

　　为了与弹道导弹模型一致，将式（１４）进行标
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称化得到

［Ｘｔ］ｋ＋１ ＝［Ｘｔ］ｋ＋Δｔｆｋ（Ｘｔ）． （１５）

式中：

ｆｋ（Ｘｔ）＝

ａｚｔｎｇ
ＶｔｎＶｍ ψｍ

ＶｔｎＶｍ ｃｏｓ（ψｔｎψｍ）
ｘｍ

－
ＶｔｎＶｍ ｓｉｎ（ψｔｎψｍ）

ｚ



















ｍ ｋ

，

［Ｘｔ］ｋ ＝
ψｔｎ
ｘｔｎ
ｚ











ｔｎ ｋ

．

式（１５）用来产生目标的坐标位置，以便进一步计
算ｄＹＮ．横向加速度ａｚｔ用来描述目标的机动形式．

３　基于 ＭＰＳＰ方法的具有落角约束
的再入末制导律设计

３１　基于扩展比例导引律的猜想控制解的计算
本文采用扩展的比例导引律来计算初始的猜

想控制解．下面简要介绍猜想控制解的求解过程．
首先定义 σ为导弹与目标的三维视线旋转角
速率：

σ＝

→ｒ×ｄｄｔ
→ｒ

→ｒ·→ｒ
＝１
ｒ２

ｒｙｒｚ－ｒｚｒｙ
ｒｚｒｘ－ｒｘｒｚ
ｒｘｒｙ－ｒｙｒ










ｘ

＝
σｘ
σｙ
σ










ｚ

．

式中最右侧的向量表示视线角速度在惯性坐标系

下的分量，且ｒｘ，ｒｙ和ｒｚ分别表示弹目距离在惯性
系下的分量．接下来，将视线旋转角速度转换到速
度坐标系下，可以表示为

σｐｉｔｃｈ ＝σｘｓｉｎψｍ ＋σｚｃｏｓψｍ，

σｙａｗ ＝－σｘｓｉｎθｍｃｏｓψｍ ＋σｚｓｉｎθｍｓｉｎψｍ ＋

　　　σｙｃｏｓθｍ
{

．
式中 σｐｉｔｃｈ和 σｙａｗ分别表示视线角速度在俯仰平
面和偏航平面的分量．相对接近速度为 Ｖｃ，具体
表达式为

Ｖｃ＝－ｒ＝－
ｒｘｒｘ＋ｒｙｒｙ＋ｒｚｒｚ

ｒ ．

　　假设导引律比例系数为 Ｎｅ，则根据增广的
比例导引律（ＡｕｇｍｅｎｔｅｄＰｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎ，
ＡＰＮ）计算俯仰偏航通道的指令加速度为
ａｙｃ＝
ＮｅＶｃσｐｉｔｃｈ＋０５ａｔｐｉｔｃｈ＋ｇｃｏｓθｍ，｜ａｙｃ｜≤ａｃｍａｘ；

ａｃｍａｘｓｉｇｎ（ａｙｃ），　　　　　　　｜ａｙｃ｜＞ａｃｍａｘ
{ ．

　ａｚｃ＝
ＮｅＶｃσｙａｗ＋０５ａｔｙａｗ，｜ａｚｃ｜≤ａｃｍａｘ；

ａｃｍａｘｓｉｇｎ（ａｚｃ）， ｜ａｚｃ｜＞ａｃｍａｘ
{ ．

式中ａｃｍａｘ表示加速度的限制幅值，ａｙｃ和ａｚｃ表示
横向加速度的指令值，通过一阶延迟环节作用于

导弹动力学模型．ａｔｐｉｔｃｈ和 ａｔｙａｗ的表达式如下
所示［１１］：

ａｔｐｉｔｃｈ ＝－ｓｉｎθｍ（̈ｘｔｃｏｓψｍ －ｚ̈ｔｓｉｎψｍ），

ａｔｙａｗ ＝－ｘ̈ｔｓｉｎθｍ ＋ｚ̈ｔｃｏｓθｍ
{ ．

３２　基于ＭＰＳＰ方法的制导律的实现
ＭＰＳＰ制导算法的本质是基于一个猜想控制

解对制导指令加速度的解进行持续迭代更新的过

程，直到所得到的输出结果收敛于期望输出．可以
通过判断ｄＹＮ的模值或其中的元素是否小于设定
的门限值来判断输出结果是否收敛．这个所设定
的门限值体现了对终端脱靶量及终端两个落角的

约束．下面将给出在每一个制导周期内，ＭＰＳＰ算
法的基本步骤：

１）对于机动目标采用 ＡＰＮ制导律计算猜想
控制解，对于静止目标采用 ＰＮ制导律计算猜想
控制解．这一步将给出飞行时间ｔｆ和终端时刻步
数Ｎ．
２）基于计算的猜想控制解采用四阶 Ｒｕｎｇｅ－

Ｋｕｔｔａ方法对导弹状态变量微分方程进行积分，这
一步对应着ＭＰＳＰ方法的预测模块．
３）计算输出状态ＹＮ，因为期望输出ＹＮｄ是已

知的，所以偏差ｄＹＮ也可以求出．如果ｄＹＮ大于设
计者设定的门限值，则进入下一步，否则退出循

环，采用该收敛控制解作为制导律的指令控制信

号．
４）结合式（５），（１２）和（１３）采用递归的方法

计算系数矩阵Ｂｋ，ｋ＝Ｎ－１，Ｎ－２，…，１．
５）计算Ａλ和ｂλ．
６）根据式（８）和（９）计算ｄＵｋ和新的控制解

Ｕｋ，然后回到第２）步．这一步对应 ＭＰＳＰ算法的
纠正模块．
　　具体流程如图 ２所示，注意到该方法采用
Ｅｕｌｅｒ算法进行递归运算，采用４阶 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ
方法对仿真场景进行预测计算，这两种算法的结

合虽然损失一定的计算精度，但却有效地减少计

算时间．尽管Ｅｕｌｅｒ方法的计算精度没有 ＲＫ４方
法的计算精度高，但是采用 Ｅｕｌｅｒ方法可以获得
一个很好的离散动力学模型，而且其中的系数矩

阵的计算效率更高．通过在一个制导周期内
合理地选择的迭代次数，也可以进一步减少计算

时间．
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图２　基于ＭＰＳＰ方法的制导律实现流程

４　仿真算例分析
本小节将给出考虑终端弹道倾角和弹道偏角

约束情况下的多组仿真结果．为了验证 ＭＰＳＰ制
导律在针对不同运动形式的目标的有效性，本文

的仿真分析包括了不同类型的场景算例，且每种

算例都考虑了自动驾驶仪的时间延迟．选取权重
矩阵为单位矩阵，即 ＲＫ ＝Ｉ２×２．仿真参数如表１
所示．注意到在打击地面机动目标的仿真场景中，
目标的机动加速度假设受到一干扰加速度的影

响，其实际的真实加速度对于导弹制导系统来说

是未知的．下面具体分析各个场景下的仿真结果．

表１　仿真参数设置表

仿真参数
速度／

（ｍ·ｓ－１）
质量／ｋｇ 特征面积／ｍ２

自动驾驶仪

一阶时延常数／ｓ

速度标称值／

（ｍ·ｓ－１）

角度标称

值／（°）

值 １７００（５Ｍ） ８００ ０５ ０３ １０００ ５０

仿真参数
位置标称值

（ｘｍ，ｙｍ，ｚｍ）

加速度标称

值／（ｍ·ｓ－２）

目标速度／

（ｍ·ｓ－１）

目标初始

位置／ｍ

制导步长／

ｍｓ

ＭＰＳＰ方法的

迭代收敛阈值

值 （５ｋｍ，５ｋｍ，５ｋｍ） ９８１ ２０ ［１０００　０　１００００］ ５０ ０４

４１　仿真场景１：打击地面静止目标
本小节主要通过仿真分析研究弹道导弹如何

以期望的碰撞角和小的脱靶量打击地面静止目

标，仿真结果如表２和图３至图４所示．根据仿真
结果可知，脱靶量小于１ｍ．图３给出了相同初始
条件、不同终端落角约束下采用 ＭＰＳＰ技术的弹
道轨迹曲线，在所有的案例中，终端脱靶量均小于

１ｍ．图４给出了同样初始条件不同落角约束情况

下的弹道倾角θｍ和弹道偏角 ψｍ变化曲线．选取
判断终端落角是否收敛的阈值为０４，可以看出
该算法的收敛时间随着终端角约束值偏离基于

ＰＮ制导律所获得的终端角的程度增加而增加．这
是因为，如果期望值偏离猜想控制值越大，ＭＰＳＰ
算法更新控制解的迭代次数会更多．因此，在约
束条件θｍｆ ＝－８０°时的收敛时间要大于 θｍｆ ＝
－４５°，而在约束条件θｍｆ＝－８０°时的导弹打击捕
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获区域要小于θｍｆ＝－４５°．
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图３　同样初始条件、不同落角约束情况下的导弹三维弹
道轨迹
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图４　弹道倾角θｍ和弹道偏角ψｍ的响应曲线

４２　仿真场景２：打击地面机动目标
在本小节中，假设地面目标做正弦机动，机动

加速度的形式为

ａｙｔ＝ｇｓｉｎ（０６ｔ）．
　　 为了增加仿真的多样性，仿真条件取为：
θｍ０ ＝－１５°，ψｍ０ ＝－１０°，θｍｆ ＝－８０°，ψｍｆ ＝
２０°，ｘｍ０ ＝０ｍ，ｙｍ０ ＝６ｋｍ，ｚｍ０ ＝－４ｋｍ．

　　图５表示采用 ＡＰＮ和 ＭＰＳＰ制导律的导弹
与目标的三维弹道轨迹图的局部放大图，图６表
示制导指令的响应情况，具体的详细结果如表２
所示．从图６可以看出，采用 ＡＰＮ制导律的制导
指令响应呈正弦形式波动，而采用 ＭＰＳＰ制导律
的制导指令近似于单调形式，可以节省更多的控

制能量，并且执行机构更加易于跟踪制导指令，受

目标机动加速度幅值和频率影响更小．
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图５　地面机动目标和弹道导弹的三维弹道轨迹的局部
放大图
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图６　制导指令的响应曲线

表２　针对目标的不同约束条件下的仿真结果

目标运动状态 仿真序号 终端约束角θｍｆ／（°） 终端约束角ψｍｆ／（°） 脱靶量／ｍ 算法收敛时间／ｓ

第一组 －８０ －３０ ０９４３ ４４６

目标静止 第二组 －４５ ０ ０５８４ ３８４

第三组 －１０ ３０ ０３２３ ２５２

正弦机动 －８０ ２０ １８６２ ４９２

５　结　论
为了保证弹道导弹在末制导段能够从各个空

域方向打击目标，本文基于模型预测静态规划技

术，设计了具有落角和落点约束的三维再入段末

制导律．得到的结论如下：
１）这种制导律不仅可以满足落点和落角的

约束，还可以使在整个再入飞行场景中控制能量

（即横向机动加速度）较小．
２）这种制导律具有在线快速优化弹道的能

力，对初始条件的要求更为宽松，有着较大的打击

捕获区域．对打击静止和机动目标都很有效．
３）与其他具有落角约束的制导律相比，该制

导律并没有对非线性运动模型采用线性化假设，

且其计算复杂性明显低于基于最优控制的终端角

约束制导律．
基于模型预测静态规划技术研究具有落角约

束的制导律是一个很复杂的问题，目前的工作仍

然是初步的，基于理论层次的，在制导律的设计中

有许多工程化的因素尚未考虑．下一步的研究工
作将在考虑更多工程化因素的情况下，针对更为

真实的末制导场景设计更易于工程实现的制导
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律，并完成这种算法收敛性的理论证明．
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