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摘　 要: 为提高空地导弹碰撞角约束制导的精度和鲁棒性ꎬ增强其对防空系统的突防能力和对目标的打击效果ꎬ基于纯比例

导引律(ｐｕｒｅ ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎꎬＰＰＮ)拦截固定目标的解析解ꎬ提出了一种新的三维碰撞角约束制导律( ｔｈｒｅｅ￣ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ
ＰＰＮ￣ｂａｓｅｄ ｉｍｐａｃｔ￣ａｎｇｌｅ￣ｃｏｎｔｒｏｌ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗꎬ３Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ)ꎮ 首先ꎬ基于 ＰＰＮ 拦截固定目标解析解ꎬ分析了基于 ＰＰＮ 的二维碰

撞角约束制导律( ｔｗｏ￣ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ＰＰＮ￣ｂａｓｅｄ ｉｍｐａｃｔ ａｎｇｌｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗꎬ２Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ)的拦截制导性能ꎬ包括最大过

载、能量消耗与捕获区域ꎮ 其次ꎬ基于 ２Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ 和三维拦截制导的垂直分解方法ꎬ结合对空间几何关系的深入分析ꎬ提出

了控制铅垂面内落角和水平面内碰撞角的三维碰撞角约束制导律(３Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ)ꎬ并对该制导律的实用性和鲁棒性进行了充

分讨论ꎮ 最后通过数值仿真ꎬ验证了 ３Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ 在碰撞角约束制导中的有效性和鲁棒性ꎮ 研究和仿真结果表明ꎬ所提出的

３Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ 结构简单、易于实现、鲁棒性好ꎬ在考虑测量误差、动力学响应延迟等现实因素的情况下ꎬ可有效实现水平面内的

碰撞角约束制导和铅垂面内的落角约束制导ꎬ具有良好的应用前景ꎮ
关键词: 导弹制导ꎻ纯比例导引ꎻ固定目标ꎻ解析解ꎻ三维碰撞角约束制导

中图分类号: Ｖ４４８ 文献标志码: Ａ 文章编号: ０３６７ － ６２３４(２０２１)１２ － ００４２ － ０９

Ａｎａｌｙｔｉｃａｌ ｓｏｌｕｔｉｏｎ ｏｆ ｐｕｒｅ ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ ａｎｄ
ｔｈｒｅｅ￣ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｗｉｔｈ ｉｍｐａｃｔ ａｎｇｌｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ

ＬＩＡＯ Ｘｕａｎｐｉｎｇ１ꎬ ＬＩ Ｋｅｂｏ１ꎬ ＬＩＵ Ｙｕａｎｈｅ１ꎬ ＣＨＥＮ Ｌｅｉ２

(１. Ｃｏｌｌｅｇｅ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇꎬ Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｄｅｆｅｎｓｅ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ Ｃｈａｎｇｓｈａ ４１００７３ꎬ Ｃｈｉｎａꎻ
２. Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｉｎｎｏｖａｔｉｏｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｄｅｆｅｎｓｅ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ Ａｃａｄｅｍｙ ｏｆ Ｍｉｌｉｔａｒｙ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ ＰＬＡ Ｃｈｉｎａꎬ Ｂｅｉｊｉｎｇ １０００７１ꎬ Ｃｈｉｎａ)

Ａｂｓｔｒａｃｔ: Ｆｏｒ ｉｍｐｒｏｖｉｎｇ ｔｈｅ ａｃｃｕｒａｃｙ ａｎｄ ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｉｍｐａｃｔ￣ａｎｇｌｅ￣ｃｏｎｔｒｏｌ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｏｆ ａｉｒ￣ｔｏ￣ｓｕｒｆａｃｅ ｍｉｓｓｉｌｅｓ
ｔｏ ｅｎｌａｒｇｅ ｔｈｅ ｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎ ａｂｉｌｉｔｙ ａｇａｉｎｓｔ ｔｈｅ ａｉｒ￣ｄｅｆｅｎｓｅ ｓｙｓｔｅｍ ａｎｄ ｔｈｅ ｉｍｐａｃｔ ｅｆｆｅｃｔꎬ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ａｎａｌｙｔｉｃａｌ
ｓｏｌｕｔｉｏｎ ｏｆ ｐｕｒｅ ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ (ＰＰＮ) ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ ａｇａｉｎｓｔ ｓｔａｔｉｏｎａｒｙ ｔａｒｇｅｔｓꎬ ａ ｔｈｒｅｅ￣ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ＰＰＮ￣
ｂａｓｅｄ ｉｍｐａｃｔ￣ａｎｇｌｅ￣ｃｏｎｔｒｏｌ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ (３Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ) ｗａｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ. Ｆｉｒｓｔꎬ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ａｎａｌｙｔｉｃａｌ ｓｏｌｕｔｉｏｎ ｏｆ
ＰＰＮ ａｇａｉｎｓｔ ｓｔａｔｉｏｎａｒｙ ｔａｒｇｅｔｓꎬ ｔｈｅ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｔｗｏ￣ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ＰＰＮ￣ｂａｓｅｄ ｉｍｐａｃｔ ａｎｇｌｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ
ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ (２Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ) ｗａｓ ａｎａｌｙｚｅｄꎬ ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ ｍａｘｉｍｕｍ ｃｏｍｍａｎｄｅｄ ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎꎬ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｉｎｃｒｅｍｅｎｔꎬ ａｎｄ
ｃａｐｔｕｒｅ ｒｅｇｉｏｎ. Ｔｈｅｎꎬ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ２Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ ａｎｄ ｔｈｅ ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｔｈｒｅｅ￣ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ
ｇｕｉｄａｎｃｅꎬ ａｎｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｈｅｌｐ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐａｔｉａｌ ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｍｉｓｓｉｌｅ ａｎｄ ｔａｒｇｅｔꎬ ３Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ ｗａｓ ｐｕｔ
ｆｏｒｗａｒｄꎬ ｗｈｉｃｈ ｃａｎ ｇｕａｒａｎｔｅｅ ｔｈｅ ｉｍｐａｃｔ￣ａｎｇｌｅ￣ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎ ｖｅｒｔｉｃａｌ ｐｌａｎｅ ａｓ ｗｅｌｌ ａｓ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｐｌａｎｅ. Ｆｉｎａｌｌｙꎬ ｔｈｅ
ｇｕｉｄａｎｃｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ３Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ ｗａｓ ａｎａｌｙｚｅｄ ｔｈｒｏｕｇｈ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｃａｓｅｓꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ ａｎｄ
ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｉｓ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ ｗｅｒｅ ｖｅｒｉｆｉｅｄ. Ｔｈｅ ｓｔｕｄｙ ａｎｄ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ３Ｄ￣
ＰＰＮＩＡＣＧ ｈａｓ ｔｈｅ ａｄｖａｎｔａｇｅｓ ｏｆ ｓｉｍｐｌｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅꎬ ｅａｓｅ ｏｆ ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎꎬ ａｎｄ ｇｏｏｄ ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓꎬ ｗｈｉｃｈ ｃａｎ ｒｅａｌｉｚｅ
ｔｈｅ ｉｍｐａｃｔ￣ａｎｇｌｅ￣ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎ ｂｏｔｈ ｖｅｒｔｉｃａｌ ａｎｄ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｐｌａｎｅｓ ａｎｄ ｈｅｎｃｅ ｈａｓ ｇｏｏｄ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｐｒｏｓｐｅｃｔ.
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ: ｍｉｓｓｉｌｅ ｇｕｉｄａｎｃｅꎻ ｐｕｒｅ ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｇｕｉｄａｎｃｅꎻ ｓｔａｔｉｏｎａｒｙ ｔａｒｇｅｔꎻ ａｎａｌｙｔｉｃａｌ ｓｏｌｕｔｉｏｎꎻ ｔｈｒｅｅ￣
ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｉｍｐａｃｔ￣ａｎｇｌｅ￣ｃｏｎｔｒｏｌ ｇｕｉｄａｎｃｅ

收稿日期: ２０２０ － １２ － ０８
基金项目: 国家自然科学基金青年基金(１２００２３７０)ꎬ湖南省自然科

学基金青年基金(２０１９ＪＪ５０７３６)
作者简介: 廖选平(１９７７—)ꎬ男ꎬ博士研究生ꎻ

陈　 磊(１９７４—)ꎬ男ꎬ研究员ꎬ博士生导师
通信作者: 陈　 磊ꎬｃｈｅｎｌ＠ ｎｕｄｔ. ｅｄｕ. ｃｎ

　 　 碰撞角约束(ｉｍｐａｃｔ ａｎｇｌｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓꎬＩＡＣ)可以

有效提高导弹对目标的打击效果ꎬ对防御武器也具

有很好的突防效果(例如垂直打击)ꎬ是当前导弹制

导领域研究的重点问题之一[１]ꎮ

碰撞角约束制导律 ( ｉｍｐａｃｔ ａｎｇｌｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ
ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗꎬＩＡＣＧ)通常由比例导引律(ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ
ｎａｖｉｇａｔｉｏｎꎬＰＮ)加上碰撞角偏差控制项组成ꎬ目的是

使碰撞角偏差在终点时刻收敛至极小值[２]ꎮ 最优

控制理论是设计 ＩＡＣＧ 的主要方法之一ꎮ Ｚａｒｃｈａｎ[３]

基于施瓦茨不等式ꎬ推导了一种碰撞角约束最优制

导律ꎬ称为 “弹道成型制导律” ( ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｓｈａｐｉｎｇ
ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗꎬＴＳＧ)ꎮ 陈克俊等[４]基于线性二次型最

优控制理论ꎬ推导了一种落角约束最优制导律ꎮ 然



而ꎬ上述 ２ 种制导律都不能使导弹指令过载在拦截

时刻收敛至 ０ꎮ 最近ꎬ Ｈｅ 等[５]基于最优误差动力学

理论ꎬ提出了可使导弹指令过载在命中时刻收敛至

０ 的一种碰撞角约束最优制导律 ( ｉｍｐａｃｔ ａｎｇｌｅ
ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ ｏｐｔｉｍａｌ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗꎬＩＡＣＯＧ)ꎬ可增强导

弹在末段对干扰的鲁棒性ꎬ提高了制导律的实用性ꎮ
滑模控制对系统的干扰和不确定性具有较强的

鲁棒性ꎬ很多学者基于高阶滑模控制理论ꎬ提出了多

种碰撞角约束滑模制导律( ｉｍｐａｃｔ ａｎｇｌｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ
ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗꎬＩＡＣＳＭＧ) [６ － ８]ꎮ 近期ꎬ同
时满足飞行时间约束和碰撞角约束的制导律设计逐

渐成为导弹制导领域研究的热点问题[９ － １０]ꎮ
然而目前已有的各种 ＩＡＣＧ 仍然存在一些缺

陷ꎬ例如:ＩＡＣＯＧ 的推导过程通常基于线性化假设ꎬ
并且引入了剩余飞行时间估计[５]ꎬ导致制导律性能

并非理论上的全局有效ꎻＩＡＣＳＭＧ 的指令加速度形

式较为复杂ꎬ且引入的测量量较多ꎬ使其实用性受到

限制[６ － １０]ꎮ
实际上ꎬ仅使用经典纯比例导引律(ＰＰＮ)就可

以实现对固定目标的碰撞角约束制导ꎮ Ｌｕ 等[１１] 首

先基于 ＰＰＮ 表达式的直接积分ꎬ提出了变比例导引

系数的三维碰撞角约束 ＰＰＮ 制导策略ꎬ可适用于变

速飞行器ꎮ 胡正东等[１２] 在此基础上进一步推导了

以高度为特征变量的垂直打击三维自适应 ＰＰＮꎮ 然

而ꎬ上述 ２ 种方法未深入探究 ＰＰＮ 打击固定目标的

解析解ꎬ可能导致某些应用上的不便ꎮ
本文基于 ＰＰＮ 拦截固定目标的解析解ꎬ重新设

计三维空间中的碰撞角约束制导律ꎮ ＰＰＮ 的指令加

速度垂直于导弹速度矢量[１３]ꎬ在拦截固定目标时ꎬ
导弹速度矢量与弹目相对速度矢量重合ꎮ 根据 ＰＮ
的统一方法[１４]ꎬ可以认为此时 ＰＰＮ 与理想比例导

引律( ｉｄｅａｌ ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｌａｗꎬＩＰＮ) [１５] 是等

价的ꎮ ＩＰＮ 在拦截非机动目标时有解析解ꎬ因而可

以基于此直接得到 ＰＰＮ 拦截固定目标的解析解ꎮ
文献[１６]基于以上方法ꎬ设计了基于 ＰＰＮ 的二维碰

撞角约束制导律(２Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ)ꎮ
本文在文献[１６]的基础上ꎬ首先深入分析了

２Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ 对固定目标的拦截制导性能ꎬ包括最

大过载、能量消耗和捕获区域ꎮ 然后基于对空间几

何关系的深入分析和合理近似ꎬ提出了在俯冲平面

和转弯平面同时实现碰撞角约束的基于 ＰＰＮ 的三

维碰撞角约束制导律(３Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ)ꎮ 最后通过数

值仿真算例ꎬ验证了所提出制导律的有效性与可

靠性ꎮ

１　 二维 ＰＰＮＩＡＣＧ 回顾

二维拦截几何如图 １ 所示ꎮ ｏＩ － ｘＩ ｙＩ为参考惯

性系ꎬｑ 为视线角ꎻｅｒ为视线方向单位矢量ꎬ由 ＯＩＸＩ

轴逆时针旋转角度 ｑ 得到ꎻｅθ为垂直于视线方向的

单位矢量ꎬ由 ｅｒ逆时针旋转 ９０°获得ꎻｖｍ为导弹(用
下标 ｍ 来表示)速度矢量ꎬｖｍ为导弹的速度大小ꎻφｍ

为导弹速度倾角ꎬ以逆时针方向为正ꎻａｍ为导弹加速

度矢量ꎬａｍ为导弹加速度大小ꎻθｍ ＝ φｍ － ｑ 为导弹前

置角ꎮ

图 １　 二维拦截几何

Ｆｉｇ. １　 Ｔｗｏ￣ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｅｎｇａｇｅｍｅｎｔ ｇｅｏｍｅｔｒｙ

在动坐标系(ｅｒꎬｅθ)内构建的二维相对运动方

程为

ｒ̈ － ｒω２
ｓ ＝ ａｔｒ － ａｍｒ

ｒω ｓ ＋ ２ ｒωｓ ＝ ａｔθ － ａｍθ
{ (１)

式中:ｒ 为弹目相对距离ꎬｑ 为视线角ꎬωｓ ＝ ｑ


为视线

转率ꎮ 并且有

ｖｍｃｏｓ θｍ ＝ － ｒ ＝ － ｖｒ

ｖｍｓｉｎ θｍ ＝ － ｒｑ

＝ － ｖθ

{ (２)

ＰＮ 的统一结构为[１４]

ａＰＮ ＝ ＮＬ ×ωｓ (３)
式中 Ｌ 为参考速度矢量ꎮ 对于 ＰＰＮꎬ有 Ｌ ＝ － ｖｍꎮ

当目标固定时ꎬ有
ｖｔ ＝ ０ꎬ ａｔ ＝ ０ (４)

因而有

ｖ ＝ ｖｔ － ｖｍ ＝ － ｖｍ ＝ ｒｅｒ ＋ ｒｑ

ｅθ (５)

因此也可将 ＰＰＮ 的指令加速度写为

ａＰＰＮ ＝ Ｎ( － ｖｍ) ×ωｓ ＝ Ｎｑ

( ｒｑ


ｅｒ － ｒｅθ) (６)

将式(４)和式(６)代入式(１)ꎬ相对运动方程变为

ｒ̈ － ｒ ｑ
２ ＝ － Ｎｒｑ

２

ｒｑ̈ ＋ ２ ｒｑ

＝ Ｎｒｑ

{ (７)

由式(７)的第 ２ 式可推导出:

ｑ

＝ ｑ


０

ｒ
ｒ０

æ

è
ç

ö

ø
÷

(Ｎ － ２)

(８)
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式中:ｑ


０ 为初始视线转率ꎻｒ０为初始弹目相对距离ꎮ
注意:本文中所有带有下标“０”的变量均表示该变

量的初始值ꎮ
再将式(８)代入式(７)的第 １ 式ꎬ可推导出:

ｒ２ ＝ ｖ２０ － ｒ２０ ｑ
２

０
ｒ
ｒ０

æ

è
ç

ö

ø
÷

２(Ｎ － １)

(９)

并且可进一步推导出[１６]:

ｓｉｎ θｍ ＝ ｓｉｎ θｍ０
ｒ
ｒ０

æ

è
ç

ö

ø
÷

(Ｎ － １)

(１０)

由式(１０)可知ꎬＰＰＮ 在拦截固定目标时ꎬ导弹

前置角会随弹目相对距离的减小而逐渐收敛至 ０ꎬ
即导弹速度方向将逐渐收敛于视线方向ꎮ

对 ＰＰＮ 还可进一步推导出[１６]:
θｍ － θｍ０ ＝ (Ｎ － １)(ｑ － ｑ０) (１１)

于是可得

ｑ ＝ ｑ０ ＋
θｍ － θｍ０

Ｎ － １ ＝

ｑ０ ＋
ｓｉｎ － １[ｓｉｎ θｍ０( ｒ / ｒ０) Ｎ － １] － θｍ０

Ｎ － １ (１２)

由于式(１０)已经表明了 θｍ将随 ｒ 减小而逐渐

收敛至 ０ꎬ即 θｍｆ ＝ ０ꎬ因此由式(１２)可知

φｍｆ ＝ ｑｆ ＋ θｍｆ ＝ ｑｆ ＝ ｑ０ －
θｍ０

Ｎ － １ (１３)

由式(１３)可知ꎬ对拦截固定目标的情况ꎬＰＰＮ 的拦

截碰撞角 φｍｆ由初始视线角 ｑ０、导弹初始前置角 θｍ０

和比例导引系数 Ｎ 所共同决定ꎮ
文献[１６]所提出的 ２Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ 为:先选择合

适的常值 Ｎꎬ再构造合适的弹目初始几何关系ꎬ使导

弹沿当前状态无控飞行ꎬ当弹目相对运动状态满足

式(１３)时即自动转入 ＰＰＮ 制导ꎬ然后可获得想要的

拦截碰撞角 φｍｆꎮ 并且ꎬ在使用 ＰＰＮ 进行拦截碰撞

角约束制导的过程中ꎬ可以根据实时的 ｑ( ｔ)、θｍ( ｔ)
情况ꎬ计算实时所需的比例导引系数ꎬ即

Ｎ( ｔ) ＝ １ ＋
θｍ( ｔ)

ｑ( ｔ) － ｑｆ
(１４)

式(１４)将导致比例导引系数 Ｎ 的时变性ꎮ 对

其取变分可得

δＮ ＝
δθｍ

ｑ － ｑｆ
＋

θｍ

(ｑ － ｑｆ) ２ δｑ (１５)

由于在导弹飞行过程中ꎬ在控制稳定的情况下ꎬ
实际前置角、视线角和理论制导弹道之间的误差是

很小的ꎬ因而所引起的 Ｎ 的变化也是很小的ꎮ 根据

式(１５)ꎬ当接近拦截终点时刻时ꎬｑ 趋近于 ｑｆꎬ此时

可将 Ｎ 固定ꎬ以避免奇异现象的发生ꎮ

２　 拦截性能分析

导弹在打击目标的飞行过程中ꎬ所关心的问题

主要有:最大过载、能量消耗与捕获区域ꎮ
２. １　 最大过载

最大过载即为导弹在拦截飞行过程中可能出现

的最大指令加速度ꎮ 由式(６)可得

ａＰＰＮ ＝ Ｎｖｍ ｑ


＝ Ｎｖｍ ｑ


０
ｒ
ｒ０

æ

è
ç

ö

ø
÷

(Ｎ － ２)

(１６)

意味着 ＰＰＮ 指令加速度也会随着弹目距离的减小

而逐渐降低至 ０ꎬ则其最大过载出现在初始时刻ꎬ即

ａＰＰＮ ｍａｘ ＝ Ｎｖｍ ｑ


０ (１７)
２. ２　 能量消耗

在制导律分析中ꎬ通常可将指令加速度的积分

(即导弹拦截所消耗的速度增量)作为导弹的能量

消耗ꎮ
由式(１６) 可进一步计算出整个拦截过程中

ＰＰＮ 所需的速度增量为

　 Δｖ ＝ ∫ｔｆ
ｔ０

ａＰＰＮ( ｔ) ｄｔ ＝ ∫ｔｆ
ｔ０

ａＰＰＮ( ｔ)
ｒ

ｄｒ
ｄｔｄｔ ＝

－ ∫０
ｒ０

Ｎｖｍ ｑ


０ ( ｒ / ｒ０) (Ｎ－２)

ｖ２０ － ｒ２０ｑ


２
０( ｒ / ｒ０) ２(Ｎ－１)

ｄｒ ＝

Ｎｖｍ θ０

(Ｎ － １) (１８)

可近似认为此即为导弹飞行的能量消耗ꎮ
２. ３　 捕获区域

当导弹从某个特定的相对运动状态区域内出发

时ꎬ如果可确保对目标的拦截捕获ꎬ则此初始相对运

动状态区域即为捕获区域ꎮ
要使导弹实现对目标的打击ꎬ需要使弹目相对

距离降低至 ０ꎬ且此时保证导弹朝着目标飞行ꎬ即弹

目接近速度小于 ０ꎬ即
ｒｆ ＝ ０ꎬ ｒｆ < ０ (１９)

此即为捕获的定义[１４]ꎮ 将式(７)的自变量从时间 ｔ
变成视线角 ｑꎬ即

ｘ ＝ ｄｘ
ｄｔ ＝

ｄｘ
ｄｑ

ｄｑ
ｄｔ ＝ ｘ′ｑ


⇒ｘ′ ＝ ｘ

ｑ
 (２０)

式中:ｘ 为任意因变量ꎬ上标“′”代表对 ｑ 求导ꎮ 则

式(７)可以改写为

ｖ′ｒ － ｖθ ＝ － Ｎｖθꎬ ｖｒ(０) ＝ ｒ０

ｖ′θ ＋ ｖｒ ＝ Ｎｖｒꎬ ｖθ(０) ＝ ｒ０ ｑ０
{ (２１)

再考虑:

ｖ－ ｒ ＝
ｖｒ
ｖｍ

＝
ｖｒ
ｖ０

ꎬ ｖ－ θ ＝
ｖθ
ｖｍ

＝
ｖθ
ｖ０

(２２)

可将式(２１)无量纲化ꎬ即
ｖ－ ′ｒ － ｖ－ θ ＝ － Ｎｖ－ θꎬ ｖ－ ｒ(０) ＝ － ｓｉｎ ψ０

ｖ－ ′θ ＋ ｖ－ ｒ ＝ Ｎｖ－ ｒꎬ ｖ－ θ(０) ＝ ｃｏｓ ψ０
{ (２３)
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式中ꎬψ０ ＝ ｃｏｓ － １ ( ｖθ０ / ｖ０) ＝ ｃｏｓ － １ ( ｖθ０ / ｖｍ)为初始相

对速度与初始视线的偏离程度ꎬ如图 ２ 所示ꎮ

图 ２　 初始相对速度相对于初始视线的偏离程度

Ｆｉｇ. ２　 Ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｉｎｉｔｉａｌ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｗｉｔｈ ｒｅｓｐｅｃｔ ｔｏ ｉｎｉｔｉａｌ
ｌｉｎｅ ｏｆ ｓｉｇｈｔ (ＬＯＳ)

求解式(２３)可得

ｖ－ ｒ(ｑ) ＝ － ｓｉｎ(ｋｑ ＋ ψ０)

ｖ－ θ(ｑ) ＝ ｃｏｓ(ｋｑ ＋ ψ０)
{ (２４)

式中ꎬ需满足 ｋ ＝ Ｎ － １ > ０ꎮ 由式(１９)、(２０)和式

(２２)ꎬ捕获的定义可以转换为:
ｖ－ ｒ(ｑｆ) < ０ꎬ ｖ－ θ(ｑｆ) ＝ ０ (２５)

式中ꎬ由 ｖ－ θ(ｑｆ) ＝ ０ 可推导出

ｃｏｓ(ｋｑ ＋ ψ０) ＝ ０⇒ｑｆ ＝
１
ｋ

π
２ － ψ０

æ

è
ç

ö

ø
÷ (２６)

将其代入式(２４)的第 １ 式ꎬ有

ｖ－ ｒ(ｑ) ＝ － ｓｉｎ π
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝ － １ < ０ (２７)

可知ꎬ只要满足 Ｎ > １ 即 ｋ > ０ꎬ则对固定目标ꎬ无论

导弹从任何条件下出发ꎬ在不考虑最大过载约束的

情况下ꎬＰＰＮ 都能实现对目标的拦截ꎮ
但是以上结论需排除一个特例ꎬ即 θｍ０ ＝ － １８０°

的情况ꎬ此时视线转率 ｑ


０ ＝ ０ꎬ根据式(６)ꎬａＰＰＮ总为

０ꎬ导弹将总是沿视线的反方向飞行ꎮ 然而ꎬ只要飞

行过程中由于干扰或者重力影响出现 ｑ

( ｔ)≠０ 的情

况ꎬ则根据以上分析结果ꎬＰＰＮ 就能使导弹转过弯来

重新朝目标飞行ꎮ
在通常情况下ꎬ导弹经过中制导后ꎬ在末制导的

初始时刻总是朝着目标飞行的ꎬ因此可以只考虑 θｍ０∈
( －９０°ꎬ ９０°)的情况ꎮ 此时除了 θｍ０ ＝ ０ 的特殊情

况外ꎬ视线转率均大于 ０ꎬ则 ＰＰＮ 可拦上目标ꎮ 而

θｍ０ ＝ ０ 等价于 ｒ ＝ － ｖｍ < ０ 且 ｑ


０ ＝ ０ꎬ若导弹在整个

拦截过程中均处于此状态ꎬ则必然也能拦上目标ꎮ
因此ꎬ可以认为在不考虑导弹过载限制的情况下ꎬ
ＰＰＮ 对固定目标的捕获区域即为 θｍ０ ∈( － ９０°ꎬ
９０°)ꎮ

如果考虑导弹过载限制ꎬ由式(２)的第 ２ 式和

式(１７)ꎬ若需使其小于某最大值 αꎬ需使:

Ｎｖｍ ｑ


０ ≤α⇒ ｑ


０ ≤ α
Ｎｖｍ

⇔ θｍ０ ≤ｓｉｎ － １ ｒ０α
Ｎｖ２ｍ

æ

è
ç

ö

ø
÷

(２８)
式中ꎬ需满足 Ｎ > ２ꎮ 式(２８)即为以 θｍ０表示的 ＰＰＮ
对固定目标的捕获区域ꎮ 可知ꎬ当导弹受到过载限

制时ꎬ前置角不能过大ꎬ否则不能实现对固定目标的

拦截ꎮ

３　 基于 ＰＰＮ 的拦截碰撞角约束制导
策略

　 　 三维制导律的经典设计方法是将三维相对运动

在两个相互垂直的平面内进行解耦ꎬ分别设计二维

制导律ꎬ然后再进行三维空间中的综合ꎮ
三维拦截几何如图 ３ 所示ꎮ

图 ３　 基于经典垂直分解的三维拦截几何

Ｆｉｇ. ３ 　 Ｔｈｒｅｅ￣ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｅｎｇａｇｅｍｅｎｔ ｇｅｏｍｅｔｒｙ ｂａｓｅｄ ｏｎ
ｃｌａｓｓｉｃ ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ

图 ４ 中ꎬｏＩ － ｘＩｙＩｚＩ为参考惯性系ꎬｏＩ － ｘｓｙｓ ｚｓ为视

线坐标系ꎬｏＩ － ｘｖｙｖｚｖ为导弹速度坐标系ꎬｑε为视线俯

仰角、ｑβ为视线方位角ꎬφ′ｍ为俯仰前置角ꎬψ′ｍ为偏航

前置角ꎬｘｖ ｏＩ ｙｖ 平面为俯冲平面ꎬｘｖ ｏＩ ｚｖ 平面为转弯

平面ꎮ
导弹的控制力主要是气动升力和侧向力ꎬ其方

向沿速度系的 ｙｖ和 ｚｖ方向ꎮ 因此ꎬ可以认为导弹制

导律的指令加速度为

ａｍ ＝ ａｍｙｖｙｖ ＋ ａｍｚｖｚｖ (２９)
在小角假设下ꎬ对导弹在三维空间中的碰撞角

约束制导ꎬ可将其解耦为俯冲平面内的落角约束制

导和转弯平面内的碰撞角约束制导ꎮ
３. １　 俯冲平面落角约束制导

假设拦截过程中 ψ′ｍ总为较小值ꎬ可以近似认为

俯冲平面 ｘｖｏＩ ｙｖ和视线铅垂面 ｘｓ ｏＩ ｙｓꎮ 此时俯冲平

面内弹目空间几何的近似关系如图 ４ 所示ꎮ

图 ４　 俯冲平面内的 ２Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ
Ｆｉｇ. ４　 ２Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ ｉｎ ｖｅｒｔｉｃａｌ ｐｌａｎｅ
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可使

ａｍｙｖ ＝ Ｎｙｖｍ ｑ


ε (３０)
并使用文献[１６]中的 ２Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ 制导策略ꎮ

先使导弹在一定高度 ｈ 下保持平飞ꎬ针对预设

的比例导引系数 Ｎｙꎬ有

ｑ
~
εｆ( ｔ) ＝ ｑε( ｔ) －

φ′ｍ( ｔ)
Ｎｙ － １ (３１)

当 ｑ
~
εｆ( ｔ)与预设的落角 ｑεｆ较为接近时ꎬ即

ｑ
~
εｆ( ｔ) － ｑεｆ ≤δε (３２)

时ꎬ采用式(３０)进行制导控制ꎮ 式中ꎬδε为设定的门

限值ꎮ
为增强制导律的鲁棒性ꎬ可采用式(１４)进行比

例导引系数的实时更新ꎬ即

Ｎｙ( ｔ) ＝ １ ＋
φ′ｍ( ｔ)

ｑε( ｔ) － ｑεｆ
(３３)

导弹飞行过程中ꎬ为快速降低 ｑ
~
εｆ( ｔ) － ｑεｆ 的

值以满足式(３２)ꎬ可采用常值过载或者饱和过载做

如下机动:

ａｍｙｖ ＝ ａｍａｘｓｇｎ[ ｑ
~
εｆ( ｔ) － ｑεｆ] (３４)

如此即可实现落角约束制导ꎬ即
ｌｉｍ
ｔ→ｔｆ

ｑε( ｔ) ＝ ｑεｆ (３５)

式中 ｔｆ为拦截终点时刻ꎮ
注意ꎬ在使用 ＰＰＮＩＡＣＧ 进行落角约束制导时ꎬ

可使导弹初始时刻距离目标较远ꎬ使 ｜ ｑε０ ｜较小ꎮ 由

图 ４ 可知ꎬ在导弹平飞过程中ꎬ ｜ ｑε ｜ 不断增大ꎬ相应

φ′ｍ也在不断增大ꎮ 假设可以使导弹较远处向目标

平飞ꎬ设 ｑε０ ＝ － ２０°ꎬ并且限制在 ｑε ＝ － ６０°之前转

入 ＰＰＮꎮ 为保证制导控制系统的鲁棒性ꎬ通常取

Ｎ ＝ ３ ~ ５ 时ꎮ 此时根据式(３１)ꎬ可得落角可能的范

围是 － ２５° ~ － ９０°ꎬ可以满足一般落角约束控制的

要求ꎮ
３. ２　 转弯平面碰撞角约束制导

对转弯平面ꎬ可近似认为 ｑε和 φ′ｍ均为较小值ꎬ
则可认为 ｘｓｏＩｘ″平面与 ｘＩｏＩｘ′平面重合ꎮ

如图 ５ 所示ꎬ不失一般性ꎬ假设初始时刻导弹向

目标飞行ꎬ即
ｑβ( ｔ０) ＝ ０ꎬ ψ′ｍ( ｔ０) ＝ ０ (３６)

此时若直接使用 ＰＰＮ 进行制导控制ꎬ则导弹将

直接飞向目标ꎬ将有 ｑβｆ( ｔｆ) ＝ ｑβｆꎮ

图 ５　 转弯平面内的 ２Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ
Ｆｉｇ. ５　 ２Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ ｉｎ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｐｌａｎｅ

因此可以首先采用最大过载或偏置比例导引

(ＢＰＰＮ)ꎬ使导弹产生一个较大的零控脱靶量 Ｄ(类
比于图 ４ 中的飞行高度 ｈ)ꎬ以获得产生碰撞角约束

的可能性ꎮ
当导弹速度方向产生一定偏移ꎬ并因此产生一

定的零控脱靶量 Ｄ 后ꎬ可使

ａｍｙｚ ＝ － Ｎｚｖｍ ｑ


β (３７)
针对预设的比例导引系数 Ｎｚꎬ有

ｑ
~
βｆ( ｔ) ＝ ｑβ( ｔ) －

ψ′ｍ( ｔ)
Ｎｚ － １ (３８)

当 ｑ
~
βｆ( ｔ)与预设的落角 ｑβｆ较为接近时ꎬ即

ｑ
~
βｆ( ｔ) － ｑβｆ ≤δβ (３９)

时ꎬ采用式(３７)进行制导控制ꎮ 式中ꎬδβ为设定的门

限值ꎮ
为增强制导律的鲁棒性ꎬ可采用式(１４)进行比

例导引系数的实时更新ꎬ即

Ｎｚ( ｔ) ＝ １ ＋
ψ′ｍ( ｔ)

ｑβ( ｔ) － ｑβｆ
(４０)

导弹飞行过程中ꎬ为快速降低 ｑ
~
βｆ( ｔ) － ｑβｆ 的

值以满足式(３９)ꎬ可采用常值过载或者饱和过载做

如下机动:

ａｍｚｖ ＝ ａｍａｘｓｇｎ[ｑβｆ － ｑ
~
βｆ( ｔ)] (４１)

如此即可实现落角约束制导ꎬ即
ｌｉｍ
ｔ→ｔｆ

ｑβ( ｔ) ＝ ｑβｆ (４２)

式中 ｔｆ为拦截终点时刻ꎮ

４　 仿真算例

文献[１６]通过与弹道成型制导律(ＴＳＧ) [３] 和

一种最优碰撞角约束制导律( ＩＡＣＯＧ) [５] 的仿真对

比分析ꎬ已经验证了 ２Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ 的有效性和优越性ꎮ
本文通过数值仿真算例ꎬ验证 ３Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ 的有

效性和可靠性ꎮ 导弹与目标的初始运动状态见表 １ꎮ

表 １　 初始弹目相对运动状态

Ｔａｂ. １　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｓｔａｔｕｓ ｏｆ ｍｉｓｓｉｌｅ ｗｉｔｈ ｒｅｓｐｅｃｔ ｔｏ ｔａｒｇｅｔ

相对运动

状态

初始相对

距离 / ｋｍ
初始视线俯

仰角 / ( °)
初始视线方

位角 / ( °)
目标初始

位置 / ｍ

导弹速度大小 /

(ｍｓ － １)

导弹初始速度

倾角 / ( °)
导弹初始航迹

偏航角 / ( °)

数值 １０ － ２０ ０ [０ꎬ０ꎬ０] ４００ ０ ０
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　 　 由表 １ 可知ꎬ初始俯仰前置角 φ′ｍ０ ＝ ２０°ꎬ初始偏
航前置角 ψ′ｍ０ ＝ ０°ꎮ 初始时刻导弹朝目标平飞ꎬ如
图 ６ 所示ꎮ

图 ６　 初始时刻拦截几何
Ｆｉｇ. ６　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｅｎｇａｇｅｍｅｎｔ ｇｅｏｍｅｔｒｙ

　 　 采用基于 ＰＰＮ 的拦截碰撞角约束制导策略所

给出的 ３Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ 对导弹进行制导控制ꎮ 设俯冲

平面内的落角约束为 ｑεｆ ＝ － ９０°ꎬ转弯平面内的碰

撞角约束为 ｑβｆ ＝ ６０°ꎮ
对俯冲平面ꎬ设 Ｎｙ ＝ ３ꎬδε ＝ ５°ꎻ对转弯平面ꎬ同

样设 Ｎｚ ＝ ３ꎬδβ ＝ ５°ꎮ
４. １　 理想情况仿真结果

首先不考虑导弹测量误差与执行机构响应延迟

等干扰和影响因素ꎮ 仿真结果如图 ７ 所示ꎮ
由图 ７(ａ) ~ 图 ７(ｃ)可知ꎬ本文所设计的 ３Ｄ￣

ＰＰＮＩＡＣＧ 可以实现俯冲平面的落角约束和转弯平

面内的碰撞角约束ꎬ导弹的飞行弹道较为平滑ꎮ

图 ７　 理想情况仿真结果

Ｆｉｇ. ７　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｕｎｄｅｒ ｉｄｅａｌ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
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　 　 由图 ７(ｄ)、图 ７(ｅ)可知ꎬ在导弹的俯冲和转弯

平面内ꎬ前置角 φ′ｍ、ψ′ｍ收敛至 ０ꎬ而视线角均收敛到

了所设计终端约束值 ｑεｆ ＝ － ９０°和 ｑβｆ ＝ ６０°极小的

领域内ꎮ 由图 ７( ｆ)可知ꎬ在导弹飞行过程中ꎬ两个

方向视线转率的绝对值总保持在 ０. １ ｒａｄ / ｓ 内ꎬ并且

在拦截末段视线转率逐渐降低至 ０ 附近ꎮ 由

图 ７(ｇ)可知ꎬ在俯冲平面内ꎬ导弹在 ｙ 方向的加速

度先为 ０ꎬ当弹目相对运动状态符合 ＰＰＮＩＡＣＧ 的拦

截几何关系时ꎬ转入 ＰＰＮＩＡＣＧ 制导ꎮ 此时导弹的加

速度先达到某个最大值ꎬ然后逐渐降低至 ０ꎮ 在转

弯平面内ꎬ导弹先采用 ＢＰＰＮ 进行转弯ꎻ然后转为平

飞ꎻ当弹目相对运动状态满足 ＰＰＮＩＡＣＧ 的拦截几何

时ꎬ转入 ＰＰＮＩＡＣＧ 制导ꎮ 此时导弹的加速度同样先

达到某个最大值ꎬ然后逐渐降低至 ０ꎮ 在制导过程

中ꎬ导弹的最大过载都没有超过其饱和过载ꎮ
４. ２　 考虑现实影响因素的仿真结果

在理想情况仿真条件的基础上ꎬ考虑视线转率

测量误差为 １ × １０ － ４ ｒａｄ / ｓꎬ将弹体执行机构响应延

迟近似为一阶惯性环节ꎬ时间常数 τ ＝ ０. ２ ｓꎬ设导弹

ｙ 方向和 ｚ 方向的饱和过载均为 ａｍａｘ ＝ １００ ｍ / ｓ２ꎬ并
且考虑当弹目相对距离小于 ５０ ｍ 时ꎬ认为导弹导引头

进入盲区ꎬ使制导指令切换为 ０ꎬ仿真结果如图 ８ 所示ꎮ

图 ８　 现实干扰因素影响下的仿真结果

Ｆｉｇ. ８　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｕｎｄｅｒ ｒｅａｌｉｓｔｉｃ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ
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　 　 由图 ８(ａ) ~ ８(ｃ)可知ꎬ在考虑现实影响因素的

情况下ꎬ３Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ 也可以实现俯冲平面的落角

约束和转弯平面内的碰撞角约束ꎮ

由图 ８(ｄ)可知ꎬ在存在测量误差、执行机构响

应延迟、导引头盲区等现实干扰因素的情况下ꎬ视线

俯仰角收敛到了所设计终端约束值 ｑεｆ ＝ － ９０°附

近ꎬ视线方位角除最终时刻出现跳跃外ꎬ均位于ｑβｆ ＝

６０°附近ꎮ 实际上ꎬｑβ在终端时刻的跳跃主要是由于

相对距离进入导引头盲区后指令加速度切换为 ０ 导

致的ꎮ

由图 ８(ｅ)可知ꎬ在导弹的俯冲和转弯平面内ꎬ

前置角 φ′ｍ、ψ′ｍ收敛至 ０ꎮ

由图 ８(ｆ)可知ꎬ在导弹飞行过程中ꎬ两个方向

视线转率真实值和滤波值的绝对值总保持在

０. １ ｒａｄ / ｓ内ꎬ并且在拦截末段视线转率逐渐降低至

０ 附近ꎮ 由于导引头盲区的影响ꎬ视线转率在终点

时刻出现跳跃ꎮ

由图 ８(ｇ)可知ꎬ导弹在 ｙ 方向的加速度先为 ０ꎬ

当弹目相对运动状态符合 ＰＰＮＩＡＣＧ 的拦截几何关

系时ꎬ转入 ＰＰＮＩＡＣＧ 制导ꎮ 此时导弹加速度指令先

达到某个最大值ꎬ然后逐渐降低至 ０ꎮ 在转弯平面

内ꎬ导弹先采用 ＢＰＰＮ 进行转弯ꎻ然后转为平飞ꎻ当

弹目相对运动状态满足 ＰＰＮＩＡＣＧ 的拦截几何时ꎬ转

入 ＰＰＮＩＡＣＧ 制导ꎮ 此时导弹的加速度指令同样先

达到某个最大值ꎬ然后逐渐降低至 ０ꎮ 受一阶惯性

环节的影响ꎬ导弹实际加速度稍微之后于指令加速

度ꎬ其从 ０ 阶跃到最大值的过程趋于平缓ꎮ 在实际

的制导律应用过程中ꎬ导弹的姿控系统本身具有时

滞性ꎬ同时可以使用滤波器对攻角指令进行平滑处

理ꎬ并且对攻角指令的最大值施加限制ꎬ因而对于在

转入 ＰＰＮ 制导时ꎬ所产生的突然的加速度指令阶跃

并不会对导弹的控制稳定产生较大影响ꎮ 值得注意

的是ꎬ可以根据式(１７)对导弹可能产生的最大过载

进行设计和估计ꎬ从而避免过载饱和现象的出现ꎮ

在本仿真算例中ꎬ导弹的最大过载就没有超过其饱

和过载ꎮ

仿真所得导弹脱靶量为 ０. ００５ ６ ｍꎬ俯冲平面内

的落角偏差为 － １. ５７０ ８°ꎬ转弯平面内的碰撞角偏

差在终端跳跃前为 １. ０４７ ２°ꎮ 可知本文所提出的

３Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ 在考虑现实干扰因素的影响下ꎬ对固

定目标的碰撞角约束打击仍然具有较好的拦截制导

性能ꎮ

５　 结　 论

１)本文基于纯比例导引律(ＰＰＮ)对固定目标的

解析解ꎬ深入分析了基于纯比例导引的二维碰撞角

约束制导律(２Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ)的拦截制导性能ꎬ包括

最大过载、能量消耗与捕获区域ꎮ

２)进一步基于小角假设和三维拦截制导的垂

直分解方法ꎬ提出了基于纯比例导引的三维碰撞角

约束制导律(３Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ)ꎬ对固定目标可同时实

现俯冲平面内的落角约束打击和转弯平面内的碰撞

角约束打击ꎮ

３)通过对数值仿真算例的分析可知ꎬ无论在理

想情况下ꎬ还是在考虑测量误差、执行机构响应延

迟、导引头盲区等现实干扰因素的情况下ꎬ ３Ｄ￣

ＰＰＮＩＡＣＧ 对固定目标都具有良好的拦截制导性能ꎮ

４)本文所提出的 ３Ｄ￣ＰＰＮＩＡＣＧ 基于经典的 ＰＰＮ

制导律ꎬ不需要估计剩余飞行时间等状态变量ꎬ其结

构简单、易于实现、鲁棒性好ꎬ因而具有良好的应用

前景ꎮ
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