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摘要:以导弹逆轨拦截高速运动目标为背景，本文运用间接高斯伪谱法设计带攻击角度约束的最优中制导律.通
过零化弹目相对法向速度，将攻击角度约束转化为视线角约束.考虑导弹速度时变的情况，建立带角度约束的制
导方程.根据极小值原理推导最优中制导律的解析表达式，运用高斯伪谱法对最优中制导律进行离散化，把微分
方程转化为代数方程，避免了求解Riccati方程.该方法不需要预先知道导弹未来的速度信息，计算量小，具有较
好的实时性.仿真结果表明该中制导律可以满足逆轨拦截对弹目交会角的约束，且中制导末端的过载较小.
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Abstract: In the background of counter parallel intercepting high-speed moving target, the indirect Gauss pseudospec-
tral method is employed to design an impact angle constrained optimal midcourse guidance law in this paper. Through
vanishing the relative normal velocity between missile and target, the impact angle constraint is converted into the line of
sight angle constraint. Considering the time-varying velocity of missile, the guidance equation with impact angle constraint
is established. An analytical expression of optimal midcourse guidance law is derived based on the Minimum Principle.
The Gauss pseudospectral method is used to discretize the optimal midcourse guidance law, then differential equations are
turned into algebraic equations, and solving the Riccati equations is avoided. It does not need to know in advance the future
velocity information of missiles and the computation load is small, which in-dicates that the proposed method has good real
time property. The simulation results show that the proposed mid-course guidance law can satisfy the intersection angle
constraint of counter parallel intercepting, and the acceleration command at the end of the midcourse guidance is small.
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1 引引引言言言(Introduction)
拦截战术弹道导弹(tactical ballistic missile, TBM)

的制导律设计是一个富有挑战性的课题.对于中远程
防空拦截问题而言,一般都采用“中制导+末制导”的
复合制导体制[1]. 其中,中制导律的作用是把导弹导
引到能保证导引头可靠截获目标的预定区域内,并为
末制导提供一个尽可能好的初始攻击条件.

一般来说TBM再入大气层时的速度远大于拦截弹

的速度.在这种情况下,传统的追踪模式无法拦截
以TBM为代表的高速目标,因此为了提高拦截成功
率,需要采用逆轨拦截模式. 逆轨拦截要求中制导末
端拦截弹的速度方向和目标的速度方向近乎相反,换
句话说要求中制导末端,拦截弹和目标的速度交会角
趋于零. 同时为了保证中末制导平稳交班和末制导弹
道的平直性,要求中制导末端拦截弹的需用过载尽可
能小. 综合而言,逆轨拦截高速运动目标对中制导律
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提出了攻击角度和过载两方面的约束[2–3]. 文献中常
见的制导律设计方法包括比例制导、滑模制导和最优

制导,下面将对它们分别进行介绍.
文献[4]根据精确的虚拟目标比例导引系统数学模

型,设计出的虚拟目标比例导引律,不仅能保证导弹
以给定的落角击中目标,而且有效地避免了比例导引
末端控制量发散的问题.文献[5]提出了一种带落角约
束的偏置比例导引律,并设计了一种盲区控制方案以
减少终点处的法向过载. 文献[4–5]中的打击对象都是
固定目标.针对逆轨、顺轨拦截高速运动目标,文献
[6]将线性的比例制导(proportional navigation, PN)和
负比例制导(retro proportional navigation, RPN)作为
标称指令,将碰撞角约束作为反馈指令,设计了带末
端碰撞角约束的(angle control proportional navigation,
ACPN)和(angle control retro-proportional navigation,
ACRPN)两种制导律. ACPN使用正比例系数,逆轨拦
截目标: ACRPN使用负比例系数,顺轨拦截目标.
滑模控制对干扰具有强鲁棒性且算法简单,被广

泛应用于制导律设计[7–9]. 文献[10]利用扩张状态观
测器对目标机动等干扰项进行估计并补偿,设计了带
角度约束的滑模制导律.文献[11]采用基于Kriging的
无模型有限长单位冲激响应滤波器估计目标机动的

加速度,并运用非奇异终端滑模控制算法设计了带
终端角度约束的制导律.基于滑模控制理论,文献
[12–13]设计了考虑自动驾驶仪动态特性的带角度约
束制导律.
最优控制因为对各种约束条件的考虑,在制导律

设计方面有着较大的优越性[14–16]. 文献[17]应用
Schwarz不等式设计了带落角约束的任意加权函数最
优制导律,它形式简单,易于工程实现. 文献[18]利用
间接Gauss伪谱法设计了带角度约束的最优制导律,
由于不需要求解非线性规划问题,计算量小,实时性
好.文献[17–18]中,打击的对象都是固定目标.文献
[19]根据中制导末端的视场角约束,提出一种新的虚
拟目标的设置方法,并运用最优控制理论设计了满足
视场角约束的中制导律.文献[20]采用终端投影变换
法对高阶制导模型进行降阶处理,设计了一种具有速
度交会角约束的最优制导律.考虑时变的加速度界限,
文献[21]基于线性二次型最优控制理论,设计出了一
种打击机动目标且满足落角约束的次优制导律.在三
维空间内,考虑自动驾驶仪的二阶动态特性,文
献[1]采用高斯伪谱法设计了多约束条件下的最优中
制导律,且将剩余飞行时间n次方的倒数作为控制权

重系数,可使得过载在制导末端趋于小值,但它需要
使用算法软件包SNOPT求解非线性规划问题,计算量
大,不适于在线运行.
总的来说,前述的文献在设计制导律时,都是假定

导弹速度是恒定不变的. 但是在实际工程中,由于有

发动机推力和空气阻力的作用,导弹的速度是时变的,
而且变化范围较大,从1 Ma以下到5∼6 Ma,因此关于
导弹速度恒定不变的假设不再成立,故有必要研究考
虑导弹速度时变的制导律设计.
文献[22]将剩余飞行距离引入到指标函数,基于

最优控制理论设计了带终端角度约束和导引头视场

角约束的制导律,使得过载在制导末端趋于小值,在
仿真时考虑了导弹速度是时变的,取得了良好的效果,
但是打击对象为固定目标.文献[23]将导弹速度的变
化率和目标机动视为总扰动,利用干扰观测器对其进
行估计,设计了带角度约束的滑模制导律,但打击对
象为低速运动的坦克目标.针对机动目标,文献[24]
采用伴随变换法设计了考虑导弹速度时变的最优制

导律,给出了制导律的解析表达式. 但是,它用到了导
弹速度从当前时刻到终端时刻的积分,导弹未来的速
度一般是难以提前预知的,工程应用困难,且它没有
考虑角度约束.
针对拦截匀速运动目标,本文考虑导弹速度时变

的情况,运用间接Gauss伪谱法[25]设计满足弹目速度

交会角和末端过载尽可能小约束条件的最优中制导

律.它具有以下特点:
1) 不再假设导弹速度是常值,考虑了导弹速度时

变的问题.
2) 可满足弹目速度交会角约束,且使得过载在中

制导末端趋于小值.
3) 不需要积分求解Riccati方程,也不需要求解序

列二次规划问题,计算量小,实时性好,而且无需预先
知道从当前时刻到终端时刻的导弹速度信息,知道导
弹当前时刻的速度和速度的变化率即可,导弹速度的
变化率可由加速度计测量得到,工程应用前景广阔.

2 弹弹弹目目目拦拦拦截截截方方方程程程 (Missile target engagement
equations)
纵向平面内的弹目拦截几何如图1所示.

图 1 弹目拦截几何
Fig. 1 Missile target engagement geometry

在图1中: M和T分别表示导弹和目标, V和VT分

别表示导弹和目标的速度, a和aT分别表示导弹和目

标的法向加速度, θ和θT分别表示导弹和目标的弹道

倾角, R表示弹目视线, q表示视线角.

弹目相对运动学方程为[8]

Ṙ = VT cos(θT − q)− V cos(θ − q), (1)
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Rq̇ = VT sin(θT − q)− V sin(θ − q), (2)

θ̇ =
a

V
, (3)

θ̇T =
aT

VT

. (4)

纵向平面内导弹的动力学方程为[26]

V̇ =
T cosα−D

m
− g sin θ,

θ̇ =
T sinα+ L

mV
− g cos θ

V
,

D =
1

2
ρV 2S

(
CD0 +KCLα

2α2
)
,

L =
1

2
ρV 2SCLαα.

(5)

在式(5)中: T为发动机推力, D和L分别为阻力和升

力, ρ为空气密度, S为特征面积, m为拦截弹质量,
CD0, CLα和K为空气动力系数, α为攻角, g为重力加
速度.
对式(2)求导,并将式(1)和(3)−(4)代入其中,可得

q̈ = −2
Ṙ

R
q̇ +

1

R
(V̇ sin(q − θ)−

V̇T sin(q − θT)) +
1

R
(aT cos(q −

θT)− a cos(q − θ)). (6)

本文研究的打击对象为匀速运动目标,故目标的
轴向加速度V̇T和法向加速度aT均为零,因此式(6)可
重写为

q̈ = −2
Ṙ

R
q̇ +

1

R
[V̇ sin(q − θ)− a cos(q − θ)].

(7)

将导弹速度矢量和目标速度矢量之间的夹角定义

为攻击角度,即

θimp = θT − θ. (8)

当导弹和目标处于碰撞几何的三角形上时,目标
相对于导弹的速度沿垂直于视线方向的分量为零,相
应的数学表达式为

VT sin(θT − q)− V sin(θ − q) = 0. (9)

将式(8)代入式(9)得

VT sin(θT − q)− V sin((θT − q)− θimp) = 0.

对其进行三角函数展开得

VT sin(θT − q)− V sin(θT − q) cos θimp +

V cos(θT − q) sin θimp = 0,

进一步化简得
sin(θT − q)

cos(θT − q)
=

−V sin θimp

VT − V cos θimp

,

经整理可得

qf = θT − arctan(
sin θimp

cos θimp − VT/V
). (10)

在式(10)中qf表示期望的视线角. 考虑到实际的逆轨
拦截场景,目标再入时其弹道倾角为(−180◦, −90◦)
区间内的一个值,拦截弹的弹道倾角为(0◦, 90◦)区间
内的一个值,逆轨拦截的攻击角度θimp应该取值为

–180◦,将其代入式(10)可得
qf = θT + π. (11)

从式(11)可以看出,逆轨拦截匀速运动目标时,期
望视线角qf是一个定值:逆轨拦截机动目标时,期望
视线角qf是随着目标的弹道倾角变化而变化的.
令x1 = q − qf , x2 = q̇,建立考虑角度约束的制

导模型为

Ẋ(t) = A(t)X(t) +B(t)u(t) +C(t), (12)

其中:

X(t) = [x1 x2]
T, A(t) =

0 1

0 −2
Ṙ

R

 ,

B(t) = [0 −cos(q − θ)

R
]T, u(t) = a,

C(t) = [0
1

R
[V̇ sin(q − θ)]]T.

C(t)里的内容是因为导弹存在轴向加速度而引起的

导弹速度变化项.

3 最最最优优优中中中制制制导导导律律律设设设计计计 (Optimal midcourse
guidance law design)
针对匀速运动目标,考虑导弹速度时变和攻击角

度约束,基于最优控制理论设计中制导律.选取如下
的性能指标函数:

J =
1

2
X(tf)

TFX(tf) +

1

2

w tf

t0
[X(t)TQX(t) +Ru(t)2]dt, (13)

在式(13)中: R =
ζ

tgo
, ζ为一正数, tgo = tf − t表示剩

余飞行时间, F和Q表示正定的对角矩阵, F , Q和R

分别表示末端状态量、状态量和控制量的权重系数;
t0和tf 分别表示初始时刻和终端时刻.

3.1 连连连续续续形形形式式式的的的最最最优优优解解解(Continuous optimal solu-
tion)
构造如下形式的Hamiltonian函数:

H =
1

2
[X(t)

T
QX(t) +Ru(t)

2
] +

λ(t)T [A(t)X(t)+B(t)u(t)+C(t)] , (14)

式中λ(t) ∈ R2为协态向量. 根据正则方程可得如下
的状态方程与协态方程:

Ẋ(t) =
∂H

∂λ
= A(t)X(t) +X(t)u(t) +C(t),

(15)

λ̇(t) = − ∂H

∂X
= −[QX(t) +A(t)

T
λ(t)]. (16)
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假设对控制量u的取值没有限制,可得控制方程
∂H

∂u
= Ru(t) +B(t)Tλ(t) = 0. (17)

求解式(17)可得最优控制量为

u(t) = −R−1B(t)Tλ(t). (18)

将式(18)代入式(15),并根据横截条件,可得如下的两
点边值问题:[

Ẋ(t)

λ̇(t)

]
=[

A(t) −B(t)R−1B(t)
T

−Q −A(t)
T

][
X(t)

λ(t)

]
+[

C(t)

0

]
, X(t0) = X0, λ(tf) = FX(tf).

(19)

3.2 基基基于于于Gauss伪伪伪谱谱谱法法法的的的离离离散散散解解解(Discrete solution
based on Gauss pseudospectral method)
在式(19)中, X0为状态初值.由于系统参数A(t),

B(t)和C(t)是时变的,式(19)难以直接求解. 这里将
采用间接高斯伪谱法求解式(19),大体思路是将状态
变量X(t)和协态变量λ(t)在一系列勒让德–高斯
(Legendre–Gauss, LG)点上离散,并以离散点为节点
构造Lagrange插值多项式来逼近状态变量X(t)和协

态变量λ(t). 对插值多项式进行求导可近似状态变量
X(t)和协态变量λ(t)对时间的导数,即Ẋ(t)和λ̇(t),
进而可用一组代数方程代替微分方程(19),下面将给
出具体的推导过程.

将时间区域[t0, tf ]映射到[−1, 1]上,引入新的时
间变量τ对t进行变换,可得

τ =
2

tf − t0
t− tf + t0

tf − t0
. (20)

对式(20)两边求导可得

dτ =
2

tf − t0
dt. (21)

将式(20)−(21)代入式(19)可得

Ẋ(τ) =

tf − t0
2

A(τ)X(τ)−
tf − t0

2
(B(τ)R−1B(τ)

T
λ(τ)−C(τ)),

X(−1) = X0,

(22)

 λ̇(τ) = − tf − t0
2

[QX(τ) +A(τ)
T
λ(τ)],

λ(1) = FX(tf).
(23)

在实际工程中,制导指令是按照一定的制导周期
∆t来计算更新的. 在时间区间[t, t+∆t)内,采用t时

刻的信息来计算制导指令, 在时间区间[t+∆t, t+

2∆t)内,采用t+∆t时刻的信息来计算制导指令,依
此类推下去. 因此从工程的角度来看,在一个制导周
期内,系统参数A (τ), B (τ)和C (τ)是不变的,分别
简记为A, B和C,故可将式(22)和(23)分别重新写为

Ẋ (τ) =
tf − t0

2
[AX(τ)−

BR−1BTλ(τ) +C],

X (−1) = X0,

(24)

 λ̇ (τ) = − tf − t0
2

[
QX (τ) +ATλ (τ)

]
,

λ (1) = FX (tf) .
(25)

在式(24)中,初始时刻的状态变量X(−1)是已知

的;在式(25)中,为了满足角度约束和零脱靶量,要求
q(tf)− qf = 0和q̇(tf) = 0,所以终端时刻的状态变量
X(tf)也是已知的. 因此在运用高斯伪谱法对式(24)
和(25)进行离散时,需要将初始时刻−1和终端时刻 1
分别考虑进去. 对于状态变量X(τ),用初始点τ0 =

−1和N个高斯节点τ1, τ2, · · · , τN上的离散状态构造
Lagrange插值多项式来近似,可得

X(τ) = X(−1)L0(τ) +
N∑
i=1

X(τi)Li(τ). (26)

在式(26)中:

Li(τ) =
N∏

k=0,k ̸=i

τ − τk
τi − τk

为标量, i = 0, 1, · · · , N . 对式(26)求导可得

Ẋ(τ) = X(−1)L̇0(τ) +
N∑
i=1

X(τi)L̇i(τ). (27)

对应连续方程(26)−(27),在离散节点τ1, τ2, · · · ,
τN处,对每一个节点都是成立的. 记D̃k = L̇0(τk),
Dki = L̇i(τk),将它们代入式(27)可得

Ẋ(τk) = X(−1)D̃k +
N∑
i=1

X(τi)Dki, (28)

式中: k = 1, 2, · · · , N , D̃ ∈ RN和D ∈ RN×N为微

分矩阵,可以预先计算出来. 对于协态变量λ(τ),用N

个高斯节点τ1, τ2, · · · , τN处和末端点τN+1 = 1上的

离散状态构造Lagrange插值多项式来近似,可得

λ(τ) =
N∑
i=1

λ(τi)Li(τ) + λ(1)LN+1(τ). (29)

在式(29)中:

Li(τ) =
N+1∏

k=1,k ̸=i

τ − τk
τi − τk

为标量, i = 1,2, · · · , N + 1. 对式(29)求导可得

λ̇(τ) =
N∑
i=1

λ(τi)L̇i(τ) + λ(1)L̇N+1(τ). (30)
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对应连续方程(29)–(30),在离散节点 τ1, τ2, · · · ,
τN处,对 每 一 个 节 点 都 是 成 立 的. 记 D̃∗

k =

L̇N+1(τk), D∗
ki = L̇i(τk) ,将它们代入式(30)可得

λ̇(τk) =
N∑
i=1

λ(τi)D
∗
ki + λ(1)D̃∗

k. (31)

式(31)中: k = 1, 2, · · · , N , D̃∗ ∈ RN和D∗ ∈ RN×N

为微分矩阵. 将式(28)和(31)分别代入式(24)和(25)可
得离散形式的状态方程和协态方程

D̃kX(−1) +
N∑
i=1

DkiXi =

tf − t0
2

(AXk −BR−1BTλk +C), (32)

D̃∗
kλ(1) +

N∑
i=1

D∗
kiλi = − tf − t0

2
(QXk +ATλk),

(33)

在式(32)−(33)中:

Xk = X(τk), Xi = X(τi), λk = λ(τk),

λi = λ(τi), k = 1, 2, · · · , N.

状态变量的终值X(1)和协态变量的初值λ(−1)可通

过高斯积分得到

X(1) = X(−1) +
tf − t0

2

N∑
i=1

wi(AXi −

BR−1BTλi +C), (34)

λ(−1) = λ(1) +
tf − t0

2

N∑
i=1

wi(QXi +ATλi).

(35)

在式(34)−(35)中, wi为高斯积分系数. 记

λ = [λ1
T λ2

T · · · λN
T]T ∈ R2N ,

λN+1 = λ(1) ∈ R2,

X = [X1
T X2

T · · · XN
T]T ∈ R2N ,

X0 = X(−1) ∈ R2,

则综合式(32)−(33)可得
D̃X0 +DX +

tf − t0
2

D̂λ =
tf − t0

2
C̄,

D̃∗λN+1 +D∗λ+
tf − t0

2
Q̂X = 0.

(36)
在式(36)中:

D̃ = [D̃1I2 D̃2I2 · · · D̃NI2]
T ∈ R2N×2, D̃∗ = [D̃∗

1I2 D̃∗
2I2 · · · D̃∗

NI2]
T ∈ R2N×2,

D =



D11I2 −
tf − t0

2
A D12I2 · · · D1NI2

D21I2 D22I2 −
tf − t0

2
A · · · D2NI2

...
...

. . .
...

DN1I2 DN2I2 · · · DNNI2 −
tf − t0

2
A


∈ R2N×2N

D∗ =



D∗
11I2 +

tf − t0
2

AT D∗
12I2 · · · D∗

1NI2

D∗
21I2 D∗

22I2 +
tf − t0

2
AT · · · D∗

2NI2

...
...

. . .
...

D∗
N1I2 D∗

N2I2 · · · D∗
NNI2 +

tf − t0
2

AT


∈ R2N×2N ,

D̂ =


BR−1BT 02 · · · 02

02 BR−1BT · · · 02
...

...
. . .

...

02 02 02 BR−1BT

 ∈ R2N×2N , Q̂ =


Q 02 · · · 02

02 Q · · · 02
...

...
. . .

...

02 02 02 Q

 ∈ R2N×2N ,

C̄ = [CT CT · · · CT ]T ∈ R2N , I2 =

[
1 0

0 1

]
, 02 =

[
0 0

0 0

]
.

将式(36)写成矩阵的形式 D
tf − t0

2
D̂

tf − t0
2

Q̂ D∗

[
X

λ

]
=

−D̃X0 +
tf − t0

2
C̄

−D̃∗λN+1

 . (37)
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记

G =

 D
tf − t0

2
D̂

tf − t0
2

Q̂ D∗

 ∈ R4N×4N ,

S =

−D̃X0 +
tf − t0

2
C̄

−D̃∗λN+1

 ∈ R4N ,

则式(37)变为

G

[
X

λ

]
= S. (38)

求解式(38)可得 [
X

λ

]
= G−1S. (39)

通过式(39)可以得到N个高斯节点上的状态变

量Xi和协态变量λi, i = 1, 2, · · · , N ,将它们分别代
入式(34)和(35)计算可得终端时刻的状态变量
X(1)和初始时刻的协态变量λ(−1). 至此, τ0=−1,
τ1, · · · , τN , τN+1 = 1共N + 2个节点上的状态变量

和协态变量均已求出,根据式(18)可以求得每个时
间节点上的最优控制量

u (τi) = −R−1BTλi, i = 0, 1, · · · , N,N + 1.

(40)

从上述公式的推导过程可以看出,最优中制导
律不需要任何的积分或者迭代运算过程,只需要知
道初始时刻的状态X0,就可以解析地计算出[t0,

tf ]区域内各个节点上的最优控制量,计算量小,可
应用于工程实时在线计算过载指令. 式(40)得到的
只是开环最优解,无法抑制外界干扰的影响.为此,
引入滚动时域方法,具体步骤如下:
第第第1步步步 将当前时刻和当前状态分别设为初始

时刻t0和初始状态X0;
第第第2步步步 用弹目距离除以弹目相对速度沿视线

的分量计算得出剩余飞行时间tgo,进而求得终端时
刻tf = t0 + tgo;

第第第3步步步 根据式(40)计算得到各个节点的最优控
制量ui, i = 0, 1, · · · , N,N + 1,只取t0时刻的控

制量u0,将其应用于导弹的动力学方程(5)计算得到
下一时刻t1 = t0 +∆t及相应的状态变量, ∆t为制

导指令计算周期,一般设为10 ms;

第第第4步步步 判断导弹和目标的距离是否小于导引

头的最大探测距离. 如果弹目距离大于导引头的最
大探测距离,则将当前时刻t1设为初始时刻,即t0 =

t1,当前状态设为初始状态,重复步骤1–3,直到弹目
距离小于导引头的最大探测距离.

这里说明两点: 1)在导弹的中制导阶段,导弹和
目标在地面坐标系中的位置和速度均可以由地面雷

达测量得到,经数学运算可以得到弹目距离和弹目
相对速度沿视线方向的分量: 2)为了满足角度约束
且击中目标,终端时刻的状态变量X(tf)被设为零,
这就使得终端状态的权重F 无论取值多少,其跟
X(tf)相乘后都是零,因此需要靠调节状态量的权
重Q来满足弹目速度交会角约束.

4 仿仿仿真真真分分分析析析与与与对对对比比比 (Simulation analysis and
compar-ison)
这一小节通过数字仿真以说明所设计中制导律

的性能.仿真参数: 导弹的初始位置为(2 km, 1 km),
目标的初始位置为(90 km, 80 km),导弹的初始速度
为200 m/s,目标的速度和弹道倾角分别为3 km/s和
–135◦,导引头的最大探测距离为10 km,导弹的初
始质量为734 kg,燃料的燃烧时间和消耗速率分别
为10 s和–24.4 kg/s,在燃料燃烧期间发动机的推力
T为110 kN,燃料消耗完毕后发动机推力T为0 N,
导弹速度变化率的初始值为100 m/s2,导弹的特征
面积s = 0.146 m2,重力加速度g = 9.8 m/s2, F =[
1 0

0 1

]
, Q =

[
6 0

0 6

]
, ζ=15,高斯节点数N = 3,仿

真步长为0.01 s,空气动力系数CD0, K和CLα由表1
查表获得.

表 1 空气动力系数
Table 1 Aerodynamic coefficients

马赫数 0.2 0.78 0.94 1.07 1.32 1.61 2.43 3.5 5.0 6.1

CD0 0.241 0.213 0.258 0.407 0.445 0.372 0.255 0.190 0.150 0.145
K 0.110 0.136 0.135 0.109 0.108 0.115 0.121 0.134 0.154 0.160
CLα 9.15 7.51 7.61 9.63 9.89 9.18 8.91 7.94 7.03 6.93

4.1 有有有效效效性性性验验验证证证(Verifying validation)
导弹的初始弹道倾角为55◦,仿真结果如图2–6

所示. 末端时刻,弹目速度交会角为−180.0607◦,与

逆轨拦截要求的交会角−180◦相差−0.0607◦,满足
逆轨拦截对中制导末端时刻弹目交会角的约束. 在
图5中,导弹的过载指令在第10 s时产生了跳变,这
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是因为第10 s的时候,导弹燃料消耗完毕,发动机推
力由110 kN跳转到0 N,导弹纵向加速度由正变为
负而导致的. 反映在图6中,由于发动机推力的作用,
导弹前10 s处于加速过程,第10 s时,导弹速度达到
峰值,后面由于发动机推力为零,导弹只受到空气
阻力的作用,其速度逐渐减小. 从式(39)可以看出,
协态λ与向量S相关, S中的分量C̄就包含了导弹速

度的变化率V̇ . 当发动机推力在第10 s从110 kN突
变到0 N时,导弹速度变化率V̇势必也会跟着突变,
该突变进而通过式(39)传导给协态,再经过式(40)传
导给控制量λ,引起控制量的突变.另外,从图5可以
看出,在中制导初段,过载指令较大,而在中制导末
段,过载指令逐渐减小,趋于一个小值,这是因为控

制权重R =
ζ

tgo
在中制导初段是一个较小的值,而

随着剩余时间tgo的减小,控制权重R逐渐增大.过
载指令在中制导末端趋于小值,有利于中末制导平
稳交班.在中制导末端导弹过载指令未趋于零的原
因是过载指令里面包含了对重力加速度的补偿.不
考虑重力加速度的补偿,导弹的过载指令如图7所
示,从中可以看到,导弹过载在中制导末端趋于零.

图 2 弹目运动轨迹

Fig. 2 Trajectories of missile and target

图 3 弹道倾角

Fig. 3 Flight path angle of missile

图 4 弹目距离
Fig. 4 Distance between missile and target

图 5 过载
Fig. 5 Acceleration command of missile

图 6 导弹速度
Fig. 6 Velocity of missile

图 7 不考虑重力加速度补偿情况的过载
Fig. 7 Acceleration command of missile without

compensa-tion for gravitational acceleration
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4.2 不不不同同同初初初始始始弹弹弹道道道倾倾倾角角角下下下的的的制制制导导导性性性能能能(Performan-
ce of guidance law under various initial heading
angles)
导弹的初始弹道倾角在中制导律设计中是一个

重要的参数,这里通过仿真说明本文设计的中制导
律能够适用于较大范围内的导弹初始弹道倾角(假
设导弹可以提供所需要的过载). 选取导弹初始弹道
倾角的值分别为 10◦, 20◦, 30◦, 40◦, 50◦, 60◦和 70◦,
仿真结果如图8–12所示.

图 8 弹目运动轨迹
Fig. 8 Trajectories of missile and target

图 9 5 s内的导弹运动轨迹
Fig. 9 Trajectories of missile within five minutes

图 10 弹道倾角

Fig. 10 Flight path angle of missile

图 11 过载

Fig. 11 Acceleration command of missile

图 12 导弹速度

Fig. 12 Velocity of missile

在这 7种场景下,弹目速度交会角分别是
–180.0711◦, –180.0693◦, –180.0675◦, –180.0650◦,
–180.0622◦, –180.0587◦和–180.0550◦,与逆轨拦截
要求的弹目交会角 –180◦之间的差值分别为
– 0.0711◦, – 0.0693◦, – 0.0675◦, – 0.0650◦, –0.0622◦,
– 0.0587◦和 – 0.0550◦,满足逆轨拦截的要求. 从图
11可以看出,导弹的过载指令在中制导末段逐渐减
小,趋于一个小值,有利于中末制导平稳交班.这充
分说明本文设计的最优中制导律对较大范围内的导

弹初始弹道倾角具有较好的适应性.

4.3 与与与其其其他他他方方方法法法的的的比比比较较较 (Comparison with other
approaches)

为了进一步验证本文所设计制导律的性能,将
其与偏置比例导引律[27]和传统最优制导律[28]进行

对比,这两种制导律都是在导弹速度为常值情况下
推导的. 偏置比例制导律的表达式为[27]

uBPN = NGV [q̇(t)− q̇b(t)],

q̇b(t) =
ηV [qf − q(t)]

NGR(t) cos[θ(t)− q(t)]
,

NG = 4, η = 1.3.

(41)
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考虑重力补偿的最优制导律为[28]

u = 4V q̇(t)− 2V
Ṙ(t)

R(t)
(q(t)− qf) + g cos(θ(t)).

(42)

导弹初始发射角为55◦,仿真结果如图13−16所
示. 在偏置比例制导律、考虑重力补偿的最优制导
律和考虑导弹速度时变的最优制导律作用下,弹目
速度交会角分别是−145.8395◦, −153.1109◦和
−180.0607◦,和期望的弹目速度交会角−180◦相比,
差值分别为34.1605◦, 26.8891◦和−0.0607◦,很显然
本文设计的制导律可以获得更高精度的弹目速度交

会角. 从图15可以看出,偏置比例制导律和考虑重
力补偿的最优制导律在制导末端,过载均较大,而
本文设计的制导律使得过载在制导末端趋于一个小

值,更有利于中末制导平稳交班.

图 13 弹目运动轨迹

Fig. 13 Trajectories of missile and target

图 14 弹道倾角

Fig. 14 Flight path angle of missile

图 15 过载

Fig. 15 Acceleration command of missile

图 16 导弹速度

Fig. 16 Velocity of missile

5 结结结论论论(Conclusions)
针对带角度约束的中制导律设计问题,本文考

虑导弹速度时变的情况,运用间接高斯伪谱法设计
了最优中制导律,按照这种方法设计的中制导律不
需要进行繁琐的积分运算,计算量小,可以实时在
线运行. 仿真结果表明了该中制导律的有效性. 后
续将对打击机动目标的情况进行研究.
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