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［摘要］　根据飞航导弹对面攻击的需要，针对可以获取的信息，设计了视线角信息框架下的双平面导引规
律，以实现指定入射角的攻击，并从理论上进行了分析。 以此为基础，考虑到弹体和控制回路的特性，完成了
一种便于工程实施的综合制导律，改善了制导性能。 通过充分利用飞航导弹中制导阶段的弹道特性，解决了
计算弹道倾角时光滑低延迟垂速获取的难题。 数学仿真结果显示了所设计方法的有效性。
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1　引言
飞航导弹是对地、对海面目标进行精确打击的

重要武器。 以反舰导弹为代表的飞航导弹的传统纵
向攻击方式是保持超低空平飞，直接撞击军舰侧舷。
这种攻击方式存在以下弱点：需要精度比较高的高
度表以保证超低空飞行的安全性；由于在纵向保持
水平飞行缺乏机动，使得突防能力受到很大制约；对
于地面目标，由于地形起伏，单平面制导方式无法应
用；单平面制导只适用于具有距离测量功能的主动
寻的器，对于成像寻的器，一般都是被动工作体制，
不适用这种方法；无法充分发挥定向战斗部的威力；
不能跃过障碍攻击目标。

为此，研究纵向双平面制导方法具有特殊的意
义。 它涉及导引规律的设计、高精度控制规律的设
计及高信噪比信息的获取等。

导引规律的设计主要涉及到对一些无法得到视

线角速度的捷联形式的寻的器，不能直接获得经典
比例导引中需要的视线角速度信息，或者由于信噪
比很小使得提取的视线角速度信息难以直接应用，
这对于导引规律的设计是个很大的难题。 因此很有
必要研究视线角（ＬＯＳ）信息框架下的导引规律设计
问题。

在传统的飞行器制导技术研究中，控制与导引
往往是作为两个串联环节来考虑的。 在导引的设计
中，常把弹体设想成一个质点，只考虑导弹与目标之
间的相对几何关系和弹道特性。 在控制的设计中，
把导引规律作为外回路的程序参考信号进行跟踪，
突出考虑控制的品质如快速性和鲁棒性等，以降低
控制误差对整个制导回路的影响。 由于控制和导引
是分别进行设计的，在最后全系统整合时必须对控
制和导引的协调性关系进行反复调试，特别是对一
些惯性时间比较大的导弹，控制和导引组合后往往
会造成精度和弹道特性比较大的下降。 一般来说，
飞航导弹的惯性时间常数都比较大，而攻击目标的
纵向投影则往往比较小，如果处理不好，很容易因为
“近弹”或者“远弹”而造成脱靶。

另外，在使用视线角进行导引时，直接获取垂直
速度信息并进而计算弹道倾角存在一定的困难，而
直接使用姿态角近似为弹道倾角则容易受到干扰，
难以高精度地命中目标。

针对上述问题，笔者首先给出了视线角信息框
架下的工程化纵向导引规律设计方法，并从理论上
做了证明。 为了解决导引和控制的协调性问题，以
上述导引规律为基础，设计了一种便于工程实施的
综合制导律。 结合飞航导弹中制导阶段的弹道特
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性，给出了一种高性能的垂直速度获取办法，以计算
弹道倾角。 数学仿真验证了该方法的有效性和优
越性。
2　基于视线角的终端约束导引技术

双平面纵向导引一般也称为大角度攻击问题，
可以泛化为一个指定角度攻击的问题。 针对指定角
的攻击导引，自从 ２０ 世纪 ７０ 年代以来，国内外已经
做了大量研究工作

［１ ～７］ 。 但多是理论层次上的，主
要存在 ３ 个问题：a．使用的信息主要是视线角速
度，对于某些寻的器无法获取；b．需要的信息过多，
往往需要视线距和视线距变化率信息，这在许多情
形下是不可能的，特别是对于在对地攻击中大量使
用的被动成像寻的器；c．形式过于复杂，使得不同
信息的观测噪声影响很复杂。

针对以上问题，笔者找到了一种简单的基于视
线角信息框架的导引规律，理论分析证明了它的合
理性，其具体设计结果为

θ ＝θｄ ＋k（q －θｄ） （１）
式中 θ是导弹的弹道倾角，q 是弹目视线角，θｄ 是期

望的入射角，k是导引系数。
定理：按照式 （１ ） 攻击固定目标，如果选择

k ＞１，则对于导弹的初始弹目视线角 q０ 满足 －π
２ ＜

θｄ ＜q０ ＜ｍｉｎ（０，θｄ ＋ π
２（k －１））时，在命中目标的时

刻，导弹的弹道倾角等于 θｄ。
证明利用了文献［８］中的几何关系。 这个结论

可与传统的比例导引θ· ＝k q· 进行对比。 如果对比例
导引求积分，则可以得到的导引运动学方程为

θ ＝k（q －q０） ＋θ０ （２）
把式（２）与式（１）进行对比可知，如果不考虑被

控对象与控制器的过渡过程，即导引关系能够得到
精确满足时，当导弹在导引开始时刻的弹道角与视
线角满足接班关系

θ０ －kq０ ＝（１ －k）θｄ （３）
则最后的命中倾角将等于 θｄ。

这种导引规律的一大优点是形式极其简单，不
需要任何距离的相关信息，可适用于被动寻的器。
3　控制－制导一体化技术

传统制导回路的设计由于在导引规律的设计过

程中没有充分考虑导弹弹体和自动驾驶仪综合惯性

特性的影响，当惯性延迟比较大时，会造成在末端无

法跟踪指令信号，视线角速度提前发散，从而产生比
较大的偏差信号，导致相当的脱靶量。 另外，还会由
于在制导过程中没有充分均匀地利用过载，使得导
弹需要的制导能量增加，往往需要更长的制导距离，
限制了导弹能力的发挥。

为了解决控制和导引不协调的问题，一些学者
提出了控制–制导一体化的研究思路

［ ９］ 。 制导一
体化设计在信号的使用上没有很明确的串联关系，
控制信号综合使用常规导引中弹目之间的位置信

息，导弹的状态信息如姿态、弹道角或者过载等。 这
种设计思路由于充分考虑了控制能力的协调性关

系，从而可以保证最后信号的稳定跟踪。 目前的制
导一体化设计都是基于最优控制的框架，需要的信
息多，结构形式复杂。

为了避免上述问题，在设计优化过程中需要对
模型进行必要的简化，才可能得到利用可观测信息
的制导规律。 在目前飞航导弹的工程实践中，控制
回路基本都采用 ＰＩＤ 控制结构，而导引方法则采用
比例导引法及引申方法，如果在不对制导结构进行
很大改变的前提下，通过引入制导一体化的思想对
这二者进行有机的关联而实现性能的大幅度提高，
无疑具有很强的工程指导意义。
3．1　基于视线角速度的控制 －制导一体化设计

考虑以 θ为输出的驾驶仪设计。 如果选择合适
的控制器结构和参数，使得阶跃响应输出特性具有
近似一阶惯性环节的特征（对于一般的 ＰＤ 控制很
容易满足这种特性），即

θ
θｒ
≈ １

Tｓ ＋１ （４）
其中 θｒ 为弹道倾角驾驶仪的参考指令输入信号，T
是惯性时间常数，ｓ 是微分算子。 式（４）可以写成

θｒ ＝T θ· ＋θ （５）
可解得

θ· ＝θｒ －θ
T （６）

考虑标准的比例导引规律：
θ· ＝k痹q （７）

把式（６）代入式（７），经过整理可得
θｒ ＝θ ＋kT痹q （８）

把式（８）作为驾驶仪的参考指令，即可得到基于视
线角速度的综合制导规律的设计。

对于传统的自动驾驶仪，一般都选用 ＰＤ 控制
结构，即

δz ＝kｐ（θ －θｒ） ＋kｄωz （９）

35２００７年第 ９卷第 ９期　



式中 δz 表示导弹俯仰方向的控制电压，ωz 是用来提

供阻尼的导弹俯仰角速度，kｐ 和 kｄ 分别表示比例和

微分控制系数。 把式（８）代入式（９），就可以得到最
终的制导规律：

δz ＝－kｐ kT q
· ＋kｄωz （１０）

这个规律除了姿态角速度以外不需要其他的状

态实测信息。 因此，这是一个很有价值的设计方法。
特别是该方法由于只使用视线角速度和姿态角速度

信息，对于工程实现十分有利。 它可以回避在使用
传统视线角速度的过载控制中经常碰到的杆臂效应

问题。
3．2　基于视线角的控制 －制导一体化设计

对于攻击固定或者慢速面目标的飞航导弹而

言，视线角速度信息的信噪比很小，工程可用性不是
很好，为此，进一步开展了基于视线角信息的综合制
导律设计。

与前面类似，设计自动驾驶仪满足一定特性，如
式（４）所示。 以基于视线角的积分型比例导引规律
式（１）作为设计依据。

根据导弹的运动学方程有

θ· ＝Ay

v （１１）
式中 Ay 是导弹的天向加速度，可以由加速度表直接
测量。

按照前面的设计思路，可以得到综合制导律的
程序参考信号为

θｒ ＝θｄ ＋k（q －θｄ） ＋T
Ay

v （１２）
这个信号综合了视线角、线加速度、导弹速度和

自动驾驶仪时间常数等信息，是一个高度集成化的
设计，前三者为实时测量信息。
4　控制状态变量的选取

目前针对视线角的导引规律都是采用弹道角进

行控制的。 众所周知，对于纵向通道，由于纯惯导高
度通道存在不稳定现象，一般不采用这种方法。 目
前一般都是用俯仰角作为弹道倾角的近似，但是这
种方法在机理上不能达到很好的制导精度；另外，这
种方法由于使用俯仰角做被控变量，闭环响应存在
很严重的“拖尾”效应，从而很难应用前述的制导一
体化设计思想。 使用惯导与高度表得到组合垂速是
一个方法，但为了消除高度表输出的抖动现象，要求
组合滤波器的惯性时间常数不能太小，这往往会引

起整个控制回路稳定裕度的降低，严重时会造成系
统失稳。 特别是对于地面目标，飞航导弹多采用气
压高度表，其测量延迟比较大，而且在低高度时由于
气压分辨力不高，使得高度精度比较差。

传统纯惯导的高度解算是一种闭环形式，也就
是实时补偿由于高度变化引起的重力加速度 g 的改
变。 这种反馈虽然从机理上是正确的，但是却造成
了闭环系统的正反馈。 事实上，在飞航导弹的作战
高度范围，重力加速度 g的变化是很小的，将其视为
常量不引入反馈并不会带来多少机理误差。 采用反
馈形式的闭环高度计算的误差发散呈现指数形式，
远比开环形式的高度计算所产生的线性和二次型误

差要大；如果采用开环方法，误差的发散将是多项式
形式的，与航向通道一样。

为了在长时间的中制导过程中进行高度控制，
一般都是通过惯导与高度表的组合得到比较平滑的

高度信息进行控制的，中间变量是通过积分产生的
垂速信息。 对于长时间等高巡航飞行的飞航导弹而
言，当处于稳定的巡航状态时，组合垂速已经与真实
值吻合得很好，基本上都在 ０ 附近。 这个可以作为
最后进行纵向角度导引的基础。 当末段导引开始
后，以中制导末段的组合垂速为积分起点，引入惯导
的天向加速度进行开环积分，可以直接得到导弹的
垂速信息。 由于基准已经比较准确，而且是开环的
直接积分，只会产生线性的误差项，对于短短几十秒
的末制导过程，这个误差是很小的。 其特性与航向
的误差特性完全相同，而且由于是惯导直接输出信
号，因此品质光滑，时间延迟很小。 更重要的是，如
果使用式（１）形式的角度比例导引方法，从理论分
析可知，该误差对于精度基本上没有影响，只对入射
角有影响。
5　数值仿真

笔者对前面所设计的基于视线角信息的纵向综

合制导律进行了数学仿真。
使用式（１３）至式（１５）所示的线性化小扰动模

型表征导弹的动力学方程：
ｄ２矰
ｄt２ ＋a１

ｄ矰
ｄt ＋a２α＝－a３ δz （１３）

ｄθ
ｄt －a４α＝a５ δz （１４）
矰－θ －α＝０ （１５）

其中 矰为俯仰角，α为攻角，a i （ i ＝１，…，５）为导弹
的动力学系数。
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在所设计的例子中，对导弹进行控制–制导一
体化设计和数学仿真，并与传统的不考虑驾驶仪惯
性的制导设计进行比较，其中导弹速度 vｍ ＝
２４０ ｍ／ｓ，目标速度 v ｔ ＝２０ ｍ／ｓ，导弹最后的期望入
射角为 －１０°。

导弹的控制回路采用式（９）的 ＰＤ 控制结构。
通过 ＰＤ 控制参数的选取，自动驾驶仪阶跃特性如
图 １ 所示类似于一阶惯性环节，并通过试验法确定
出近似的惯性时间常数为 T ＝２．２，但是直接把该常
数引入制导律中进行仿真，发现姿态角曲线不够平
滑。 若选取 T ＝１．１，在制导精度不受影响的前提
下，导弹的姿态角变化平稳。

图 1　被控弹体的阶跃响应
Fig．1　Step response of the controlled missile

对导弹典型弹道上的 ４ 组动力学系数进行仿
真计算。 以第 １ 组系数为回路设计依据，然后对
全部 ４ 组参数进行仿真计算。 随后，又进行了 a１ ，
a２ ，a３ 分别浮动 ±２０ ％的仿真计算。 对于目标的
多种不同运动状态，综合制导技术比传统的串联
设计方法的精度大幅度提高，过载使用均匀，并且
可以有效地缩短制导距离。 分别应用传统制导法
和一体化方法进行仿真，统计结果归纳在表 １ 中，
其中能量定义为

E ＝∫t ｆ

t０
A２

y ｄt （１６）
式中 t０ 是导引开始时间， t ｆ 是导弹与目标 x 坐标相
等的时刻。 由表 １ 可见，一体化设计的性能有比较
大的提高。

表 1　统计结果
Table1　Statistics results

方法 平均脱靶量／ｍ 散布方差／ｍ 平均能量／ｍ２ · ｓ －３

一体化方法 ０．３５９４ ０．１２２９ １１５４．８
传统方法 １．２９４８ １．０５０２ ３２７２．０

这里只给出在弹目相向运动的情况下，导弹的
一些典型状态曲线对比，见图 ２ 至图 ５。 可见考虑
控制特性的设计姿态角更加平稳，而且过载的使用
也更加均匀，在末段的发散趋势被有效抑制。 这充
分避免了传统弹道控制中通过大的俯仰角超调来实

现平稳的弹道控制的缺点。 图 ４ 中的无量纲过载
ny 定义为

n y ＝Ay

g （７）

图 2　弹道轨迹对比
Fig．2　Comparison of missile trajectory
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图 3　攻角对比
Fig．3　Comparison of attack angle

图 4　过载对比
Fig．4　Comparison of dimensionless acceleration

图 5　俯仰角对比
Fig．5　Comparison of pitch angle
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6　结论
根据工程实际需要，完成了控制 －制导一体化

的设计，在理论上分析了该方法的性能，数学仿真验
证了有效性，对飞航导弹制导实践具有指导意义。
研究中发现的以下问题可作为进一步的研究方向：

１）如何在弹体特性存在不确定性的情况下，保
证闭环系统特性的近似恒定。 考虑到弹道角控制回
路的闭环特性使得不确定性已经降低，目前初步准
备应用自抗扰控制（ＡＤＲＣ）进一步对这种不确定性
进行补偿。

２）时间常数选取存在误差对系统制导精度的
影响。
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