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攻击机动目标的最优导引规律

刘小刚，宋凯
(空军工程大学工程学院，陕西西安 710038)

摘 要:建立了导弹一目标攻击简化数学模型，提出一种随机最优导引规律;运用卡尔曼滤波理论，

引进了机动目标加速度和量测系统的不确定性;通过数字仿真，分别和传统比例导引规律、扩展比

例导引规律相比较，表明了该规律的最优性。
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空空导弹最重要的一个性能指标是脱靶量，影响脱靶量的因素主要有导引规律、目标加速度、量测噪声

及弹体的时滞等。导引规律是其中的核心内容，它的设计好坏直接关系到导弹总体性能。传统的比例导引

规律虽然简单、易于实现，但它不考虑目标的机动飞行，因此，在对付高机动的目标时就显得力不从心。

本文运用现代控制理论提出的最优导引规律引进了目标加速度项，并综合考虑弹体时滞和导引头量测

噪声的影响，有效地克服了传统比例导引规律的缺点。大量的仿真表明这种最优导引规律与传统的比例导

引规律、扩展比例导引规律相比，其制导'性能有极大的提高。

1 对付机动目标的最优导引规律

1. 1 数学模型的建立

本文用如图 l 所示的导弹一目标运动简化模型。导弹在 M 点，目标在 T点，导弹速度矢量为凡，目标

速度矢量为叭，导弹加速度为，凡，目标加速度为矶，导弹与目标之间的距离为 R ， X 为视线的基准方向。视

线与 X轴夹角为 λ ， Vm与 X 的夹角为 γ ， V，与 X 的夹角为β，导弹 M点的 Y坐标为孔，目标的 Y坐标为飞，导

弹与目标在 Y轴方向的距离为 y。

由图 l 可看出 ， y 对时间的二阶微分为导弹与目标在 Y轴方向上的线加速度之差，即

y = n,cosß - nmcosγ 

假定 β ， γ 一般都很小，则上式可近似为

y = n , - nm 

而当β 角很小时，可得出 y.= Vmsinγ 

通过 R 和 λ 近似计算出 y =R . sinλ 

为计算方便，令 λ 很小，贝Ú y =R • λ 

又 R=Vc.(tr-t) ，其中 Vc 为导弹与目标的接近速度，则

y= λ .Vc.(tf-t) 

式(1)、 (2) 、 (4) 就组成了导弹一目标的运动方程。

假设弹体可以近似成一阶惯性环节

(1) 

(2) 

(3) 

(4) 

(5) I M 

(6) 图 1 二维导弹目标模型图

X 

nIlJs)lnc(s) =11 (1 +1"' s) (7) 

其中，nm 为导弹加速度 ;nc 为控制指令;1"为弹体时滞; s 为积分因子。由以上数学模型，可得出相应的导弹
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与目标数学模型结构图，如图 2 所示。

1.2 最优制导律的推导

根据图 2 可写出状态方程

lfY Y2 =Y3 +n,(t) 

Y3=-1Y3+lrlc(t) 
7 7 

(8) 

式中 'Yl 为相对位置;乃为相对速度;归为导弹加速度 ;nc为控制作用 ;7

为导弹的延迟时间，设 tgo = tf - t 。

考虑到现代空战中目标的大机动飞行对导弹需用过载要求的提

高和高精度制导对导弹脱靶量的要求，本文确立导弹脱靶量和需用过 图 2 导弹与目标模型的结构图

载综合最小的性能指标。采用最优线性二次型调节器形式设计出一

制导规律，使下列性能指标最小。

J仄J(uωu叫) = ÷扫y川;(们问ω协川t乌ωW归fρω川)讨)Yl川阶1

19 

式中 ， t乌f为导弹与目标相遇的时间。该指标不仅可以保证导弹有足够的机动余量去攻击目标，而且还具有增

大导弹射程的战术意义。

综上所述，问题的求解就转化为寻求控制函数 u( t) ，使式(8)最小且满足式(7) ，状态方程式(8) 是线性

微分方程，式(9) 为典型的二次型问题。利用极大值原理直接求解，哈密尔顿函数为

H=仨T(t)U(t) + 队(今) +λ~(Y3(t) +a(t)) + λ~(~u(t) -~Y3(t)) (10) 
T 7 

据最优控制理论，最优控制使哈密尔顿函数取最小值，可得最优导引规律为[1 -2] 

Y1 + Y2 tgo + Y3 7 ( 7e-' • .l7 + tgo - 7) + L 勺 ι(t) dtdt 
u( t) υ1 , _" 1. (tgo - 7 - 7e -''';7) ( 11 ) 

1 .3 1 3 _ 7 • t:_ + 7 2L_ - 272 t__e-ν7 _ ~73 e -2' • .17 

3 -go 2 

当导弹与目标速度之间的夹角不大时，通过几何推导，即可得到

Yl + Y2 tgo = (飞 x q) t!o 

式中，飞为导弹与目标的相对速度 ;q 为导弹一目标的视线角速度。令 X = tgo/7 

N一-6X2
( e - x + X - 1 ) 

~ 2X3 _ 6X2 + 6X + 3 -12Xe -x _ 3e -2X 
(12) 

N / -x , , 1 
则 u ( t) = N ( Vr x q) + 一(e -A + X - 1)Y3 + ~ Na , ( 13) X2 \ ~ ~ I J3 • 2 

式中，第 1 项是比例导引规律项;第 2 项是导弹加速度的修正项;第 3 项是目标加速度修正项。 U( t) 是在 to

时瞬时求出的制导规律，此时 α(t) 可看成恒定值。故 :u(t) = -3( 川+仨) (1 4) 

显然，不考虑导弹延迟时，导弹攻击机动目标的最优导引规律是扩展比例导引规律，而不考虑目标机动

加速度时，则是传统比例导引规律。因此，在理论上，它比比例导引规律和扩展比例导引规律更加完善、更加

先进。同时，也说明了最优导引规律是变系数的最佳比例导引规律加上其它补偿信号构成的导引规律。

2 制导状态值的估计

2. 1 卡尔曼滤波算法

上述最优算法式(13)引人目标加速度补偿项来克服目标加速度对制导精度的影响，它要求制导系统具

备估计或量测目标加速度的环节。但当目标加速度估值误差较大时，制导性能便急剧下降，甚至比比例导引

性能还差。同时，考虑到制导系统中导引头量测噪声的影响，不可能直接引用量测到的视线转率。因此，考

虑目标机动加速度的不确定性和导引头的量测误差，必须利用对它们滤波后的估计值来形成控制指令。为
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此，要求已知目标机动模型和系统的噪声模型，但是由于机动的未知性，不可能准确地建立目标机动模型，在

这方面已有不少学者作了大量工作[3叶，为了简化，假设目标机动满足一阶马尔可夫随机过程，即 nt=

λt叭 +u， 其中儿是目标机动带宽 ， u， 为自噪声 ，E[u.J =O ,E[u;] =2λ矿，此对应目标加速度普阿松矩形变

换，相当于白噪声 u， 通过一低通滤波器后的输出。导引头的量测噪声 V( t) 均值为零，均方值为 σ2。这样可

以建立卡尔曼估值的状态方程和量测方程

X(t) =FX(t) +BU(t) + W(t) 

Z(t) =H(t)X(t) + V(t) 

íO 1 0 l íOl íO l 

式中 ，F = 10 0 1 1, B = 11 1, w = 10 1, H = [士 o 0] , x = [y y n , r 
LO 0 -λ ， J LOJ Lu.J 

系统初始状态是高斯分布的随机矢量，其平均值和方差阵分别为 E!X(O)I =m(O) , Var!X(O)1 = 

(15 ) 

.(16 ) 

P(O) 。观测噪声与初始状态独立，即对于一切 t>O 都有 cov! X (0) , V( t) I = 0 据卡尔曼滤波理论，可以直
接写出卡尔曼滤波的基本公式如下:

1 )最佳滤波方程

X(t) =FX(t) +BU(t) +K(t)[Z(t) -H(t)X(t) -H(t)BU(t) 

2) 最佳估值误差协方差矩阵方程满足 Riccati 方程

P(t) =FP(t) +P(t)FT -P(t)HT (t)R- 1 (t)H(t)P(t) +Q 

3) 最佳增益矩阵

K( t) = P( t) HT (t) R -1 (t) = [k1 k2 k3 ] T 

íO 0 0 l 

式中 ， Q=lo 0 0 R= σ2 

Lo 0 2λzβ2J 

(17 ) 

(1 8 ) 

(19) 

通过解式(15) - (1 9) 即可得到目标加速度及相对距离和速度的估计值，进而可得到视线转率的估计

值。把它们代人式(13 )即得最优控制指令，从而实现随机最优制导律的设计。

2.2 剩余飞行时间的估计

从前面的公式可以看出，在最优控制规律中剩余飞行时间与是一项重要的指标。分析、研究和大量的

仿真表明 ， t

作为-种近似的估计量，但这时，最佳制导律的性能相对于比例导引律来说，却没有多大提高，因为这种估计

方法必须假设目标、导弹以常速飞行且目标无机动。

Riggs 考虑了导弹沿视线方向的加速度变化对 tgo 的影响，在假设导弹的轴向加速度在视线方向占主导

地位的情况下，导出一种飞。的代数估计方法，该算法计算简单但必须假设目标无机动。本文对 Riggs 算法进

行速度、加速度修正以克服 Riggs 的缺点较精确地得到 tgo 的估计值。在实际仿真中，则利用 Riggs 基本算法

得出 tgo 的权J值，然后，利用上一次得到的飞。减去采样间隔作为本次 tgo 的值。

3 系统仿真

为便于计算，列出三种导引规律的具体表达式

比例导引规律 : u ( t) = - 3 . V, . q ( 20 ) 

增广比例导引规律:u(t)=-3.( 飞 q+仨)川

N , _y 1 
最优导引规律 : u( t) = N( V, X q) + ~2 (e -x + X - 1 )Y3 + ; Na , (22) 

目标机动方式为直线飞行 5 s 后，以 7g 的加速度作开关型机动，每隔 3 s 改变一次机动方向，即

rO t~5 

α，= bg . sgn(叫τ(t-5)/3) t到
目标保持常速飞行，速度为 300 m/s ，导弹与目标初始相对距离为 8000 m，相对速度为 400 m/s ，采样周
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期为 T=O.1 s。并设以下各参数 7 =0.1 -0.5 ， λt =0.2 Hz ，β =7 g。

图 3 ，图 4 分别给出了导弹时滞为 O. 2 和 0.5 目标加速度为 7g 时，控制指令随时间变化的曲线图，可以

得出以下几点: 1 )比例导引规律对导弹的加速度要求最大，扩展比例导引规律次之，最优导引规律对导弹加

速度的要求则最小。 2) 与比例导引规律相比较，扩展比例导引和最优导引规律对目标机动的灵敏度高，而

且最优导引规律对导弹终端加速度要求较低。

此外，考虑导弹时滞，最优导引规律可有效地克服时滞的影响，使导弹加速度始终限制在较小的范围内，

而其它两种导引规律均可能使导弹加速度在终端发散。

图 5 给出了导弹脱靶量随时间变化的曲线，可以看出在整个飞行过程中最优导引律的脱靶量始终是最

小的，它们的终端脱靶量分别为:比例导引 20.916 m、扩展比例导引 3.839 m、最优导引规律1. 335 m，可见最

优导引律对导弹性能的改善是巨大的。
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图 3 导弹力IJj主度曲线 图 4 导弹加速度曲线 图 5 导弹脱靶量曲线

4 结束语

本文通过建立导弹目标攻击简化数学模型，并运用线性二次型理论推导出最优导引规律。同时，证明了

该最优导引规律是变系数的最佳比例导引规律加上其它补偿信号构成的导引规律。综合考虑目标机动加速

度的不确定性和导弹量测系统噪声的影响，运用卡尔曼滤波理论提高目标加速度估值的精度。大量的仿真

表明该最优导引规律极大地提高了导弹的性能。本文的结论对新一代导弹制导系统的设计有极大的参考价

值，其工程实现也是可行的。
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Study on Optimal Terminal Guidance Law for Maneuvering Targets 

LIU Xiao - gang , SONG Kai 

(The Engineering Institute , Air Force Engineering University ,Xi' an 710038 China) 

Abstract: A new optimal guidance law is presented on the basis of the simplified missile - target attacking model. 

The maneuvering targets acceleration and uncertainty of the measurement system has heen considered hy using Kal

man filter theory and a comparative simulation is done on the same conditions for proportional navigation (PN) , 

argument proportional navigation (APN) and optimal guidance law (OGL) respectively to show the optimality of 

the conclusions. 

Key words: optimal guidance; argument proportional navigation; kalman filter; maneuvering target 


