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摘　 要：针对经典比例导引法在末制导阶段拦截高速运动目标时捕获域较小、无法有效利用导弹机动

能力及难以实现碰撞角约束等问题，提出了一种广义相对偏置比例制导律。 为扩大经典比例导引律

的捕获域及提升其对导弹的机动利用能力，设计了一个时变导引系数，使所提制导方案可综合比例及

反比例 ２ 种导引律的优势。 为实现对高速运动目标的定向打击，引入了相对偏置比例，通过控制相对

飞行轨迹角以实现对碰撞角的约束。 为提升制导方案在拦截高速机动目标时的性能，在制导指令中

对目标机动影响进行了补偿。 数值仿真结果验证了该制导方案相比于经典的比例导引法具有更大的

捕获域和过载利用度，以及较强的碰撞角约束能力。
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　 　 经典比例导引法由于要求的输入信息少，稳定

性好，抗干扰能力强，依然是防空反导武器末制导的

主流选择［１］。 然而，随着临近空间高超声速滑翔武

器的发展，给防空反导系统带来了极大的压力，其主

要问题在于：首先，比例导引法是以目标速度小于拦

截弹速度为假设基础的，而该假设条件在拦截临近

空间武器时已很难保证；其次，末制导初始启动条件

变得极为苛刻，使得中末制导交班极为困难；最后，
拦截弹在末制导中后期需用过载极大，容易造成其

终端时刻脱靶量过大，即使采用直接力也难以消除。
目前，对于拦截高速目标，主要有 ２ 种拦截模式可以

选择：顺轨（反比例） ［１⁃４］和逆轨（比例）模式。 然而，
基于常系数的比例导引方案，无论采用逆轨还是顺

轨模式，或将其组合［５］，均难以有效解决其捕获域

较小，不能有效利用导弹机动能力等问题。
命中目标是制导律设计的第一要务。 此外，为

增强导弹的杀伤威力，往往还要求拦截弹在末制导

阶段可实现碰撞角约束［６⁃７］。 目前，基于比例导引

法，绝大部分包含碰撞角约束制导律的研究主要针

对静止目标及低速运动目标［８⁃１１］。 对于拦截高速目

标的问题， 由于速度比较大，极大限制了视线角的

变化范围，致使针对高速运动目标的碰撞角约束问

题变得较难实现。 对于该问题，文献［１２］提出了一

种具有碰撞角约束的顺 ／逆轨制导律，但该方案仅能

针对非机动目标。 在此基础上，文献［１３］又将该方

案进一步推广到高速机动目标。 然而，该方案以终

端视线角作为所约束的碰撞角，实际更需要将导弹

与目标 ２ 个速度方向之间的夹角作为碰撞角。
针对以上问题，本文提出了一种拦截高速运动

目标的广义相对偏置比例制导律。 为解决经典常系

数比例导引法捕获域较小的问题，本文将目标视为

一个虚拟静止目标，通过相对关系，推导出一种可使

导引系数自适应调节的制导律基本形式，以使所提

制导方案可综合顺轨和逆轨 ２ 种拦截模式，并具有

更大的捕获域及过载利用能力。 在此基础上，为解

决含碰撞角约束打击高速运动目标的问题，借助相

对偏置比例的思想以及小角度假设的方法，通过控

制相对飞行轨迹角以间接地实现对碰撞角的约束。
此外，为解决目标机动对制导性能的影响，对制导指

令进行了目标机动补偿，使所提制导方案在拦截高

速机动目标及对其进行碰撞角约束时也具有较好的

制导性能。
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１　 问题描述

利用经典的比例导引法拦截高速运动目标通常

需要采用迎头拦截的模式（逆轨），其基本原理是导

弹接近目标时以与目标速度矢量相对的方向正面迎

击目标，以便于导引头截获和稳定跟踪目标，使导弹

能够以较低的速度拦截到高速运动目标。 然而，对
于经典比例导引法，还存在以下几方面问题制约着

其进一步应用。
１） 末制导捕获域较小，致使中末制导交班困

难。 在本文中，假定目标从右向左水平飞来，捕获域

定义为满足导弹能够成功拦截到目标的初始弹道倾

角集合。 图 １ 为导引系数 Ｎ 及速度比 β（ＶＴ ／ ＶＭ） 分

别取不同值时，根据文献［３］ 所得到采用经典比例

导引法的捕获域。 从图中可以看出：① 比例导引法

的捕获域由视线角ϕ、速度比 β及导引系数Ｎ共同决

定；②当速度比 β一定时，视线角ϕ的可变化范围是

确定的；③ 当视线角 ϕ 一定时，导引系数 Ｎ 越小，速
度比 β 越大，初始捕获域所覆盖的范围越小。 通过

以上分析可知，当拦截高速目标时，经典比例导引法

的捕获域极为有限，这会使中末制导的交班条件变

得极为苛刻。

图 １　 比例导引法的捕获域

２） 不能有效利用导弹的机动能力。 利用传统

的常系数比例导引法拦截高速运动目标，一般会存

在的问题有：①导弹对初始条件很敏感，较好的初始

条件会降低其在整个末制导过程中的过载需用；②
在末制导前期，导弹需用过载相对较小；在末制导中

后期，导弹的需用过载逐渐增大，甚至超过了过载上

限，这极易造成终端脱靶量较大，甚至造成脱靶。 造

成该问题的原因主要是由于导弹在末制导前期不能

充分利用自身的机动能力，造成其在弹道中后期制

导压力剧增。
３） 难以实现对高速运动目标进行含碰撞角约

束打击。 为增强战斗部杀伤威力或稳定导引头视场

（如加侧窗），使拦截弹在末制导阶段具有碰撞角约

束能力对拦截高速目标也很必要。 然而，对于高速

目标而言，速度比 β越大，视线角ϕ及飞行轨迹角γＭ

在整个拦截过程中可变化范围越有限，这就给实现

含碰撞角约束打击高速运动目标带来了极大的

挑战。
为解决以上问题，本文欲通过以下 ３ 个方面措

施来解决该问题。 首先，使导引系数可自适应调节，
以使制导方案具有两方面能力：① 可综合逆轨及顺

轨两种拦截模式的优势，以增加末制导的捕获域；②
在末制导中前期要充分利用导弹的机动能力，以降

低其在弹道中后期的制导压力。 其次，引入相对偏

置比例，将制导问题转化为对相对飞行轨迹角的控

制问题，从而间接地实现碰撞角约束。 最后，加入目

标机动补偿信息，以改善所提制导方案在拦截高速

机动目标及对其进行碰撞角约束时的制导性能。

２　 制导算法推导

本节首先以高速非机动目标为研究对象，通过

拦截弹与目标之间的相对运动关系，推导出所提制

导方案的基本形式，并引入相对偏置比例方法，通过

控制相对飞行轨迹角来实现碰撞角约束。 其次，通
过加入目标机动信息，来改善所提制导方案在拦截

高速机动目标时的制导性能。
２．１　 基本形式

导弹与目标的拦截几何关系如图 ２ 所示。 其中

ＶＭ 和 ＶＴ 分别为导弹和目标的速度矢量，在本文中

均假设其大小为常值；γＭ 和 γ Ｔ 分别为导弹和目标

的飞行轨迹角；σＭ ≜ γＭ － ϕ和 σ Ｔ ≜ γ Ｔ － ϕ 分别为

导弹和目标的前置角。 根据几何关系，导弹与目标

的相对运动方程可写成以下形式

·３８６·
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图 ２　 拦截几何关系

Ｒ̇ ＝ ＶＴｃｏｓ（γＴ － ϕ） － ＶＭｃｏｓ（γＭ － ϕ） （１）

Ｒϕ̇ ＝ ＶＴｓｉｎ（γＴ － ϕ） － ＶＭｓｉｎ（γＭ － ϕ） （２）
γ̇Ｍ ＝ ａＭ ／ ＶＭ （３）

　 　 将高速运动目标视为一个虚拟静止目标，根据

几何关系，定义相对速度矢量 ＶＲ 与水平线之间的夹

角为相对飞行轨迹角 γＲ （逆时针为正），其具体形

式可表示为

γＲ ＝ ｔａｎ －１ ｓｉｎγＭ － βｓｉｎγＴ

ｃｏｓγＭ － βｃｏｓγＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （４）

　 　 通常情况下，碰撞约束角可定义为

Γ ｉｍｐ ＝ γＴ，ｆ － γＭ，ｆ （５）
式中， γ Ｔ，ｆ 和 γＭ，ｆ 分别为目标和拦截弹的终端飞行

轨迹角。
结合（４） 式和（５） 式可以得到终端相对飞行轨

迹角 γＲ，ｆ 为

γＲ，ｆ ＝ γＴ，ｆ － ｔａｎ －１ － ｓｉｎΓ ｉｍｐ

β － ｃｏｓΓ ｉｍｐ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （６）

对（４）式进行求导，整理后可得 γ̇Ｍ 和 γ̇Ｒ 之间的关

系为

γ̇Ｍ ＝ κ１ γ̇Ｒ － κ２ γ̇Ｔ （７）
式中

κ１ ＝
１ － ２κβｃｏｓ（γＭ － γＴ） ＋ β２

１ － βｃｏｓ（γＭ － γＴ）

κ２ ＝
β２ － βｃｏｓ（γＭ － γＴ）
１ － βｃｏｓ（γＭ － γＴ）

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（８）

　 　 （７）式建立了 γＭ 与 γＲ 之间的关系，而 γ̇Ｍ 与实

际制导指令紧密相关。 因而，可通过对 γ̇Ｒ 的算法设

计实现所要求的制导目的。
２．２　 碰撞角约束算法

根据文献［１４］中相对偏置比例的设计思想，取
γ̇Ｒ ＝ Ｎϕ̇ ＋ ｂ，其中 Ｎ为导引常数。 因而，虚拟加速度

指令 ａＲＭ 可取为如下形式：
ａＲＭ ＝ ａＲＰＮ ＋ ａＲＢ （９）

式中， ａＲＰＮ 和 ａＲＢ 为所要设计的相对偏置比例方案

中分别由比例项和偏置项引起的虚拟加速度指令。
为便于设计，如图 ３ 所示，以目标 Ｔ 为坐标原

点，取（ｘＲ，ｙＲ） 为参考坐标系。

图 ３　 几何变换关系

点 Ｐ１ 和 Ｐ分别为导弹在 ｔ１ 和 ｔ时刻的位置。 此

外 ρ 为飞行器当前位置 Ｐ 到直线Ｐ１Ｔ 之间的距离。
令 􀭵γＲ ＝ γＲ － ϕ１ 及􀭺ϕ ＝ ϕ － ϕ１，由于 ２ 个时刻相距很

近，可近似认为 ＶＲ，１ ≈ ＶＲ。 根据小角度假设及几何

关系，ρ̇ 和 􀭺ϕ 可近似表示为

ρ̇ ≈ ＶＲ􀭵γＲ， 􀭺ϕ ≈－ ρ ／ ＶＲ ｔｇｏ （１０）
式中， ｔｇｏ 为剩余时间。

对式（１０） 进行求导，可以得到 ａＲＰＮ 的表达式为

ａＲＰＮ ＝ － Ｎ
（ρ ＋ ＶＲ􀭵γＲ ｔｇｏ）

ｔ２ｇｏ
（１１）

　 　 结合（９） ～ （１１）式，整理后可得

ρ̈ ＋ Ｎ
ｔｇｏ
ρ̇ ＋ Ｎ

ｔ２ｇｏ
ρ ＝ ａＲＢ （１２）

　 　 假设拦截总共所需要的时间为 ｔｆ， 则剩余时间

可表示为 ｔｇｏ ＝ ｔｆ － ｔ。 在 ｔ１ 到 ｔ时刻求解上述微分方

程，即将 ｔ１ 时刻导弹的状态作为初始值，可得

γＲ ＝ －
ｃ２Ｎ
ＶＲ

ｔＮ－１
ｇｏ －

ｃ１
ＶＲ（Ｎ － １）

＋
２ｔｇｏａＲＢ

ＶＲ（Ｎ － ２）
＋ ϕ１

（１３）
式中

ｃ１ ＝ ｔｇｏ，１ａＲＢ，１ － ｔｇｏ，１ａＲＰＮ，１ － （Ｎ － １）ＶＲ􀭵γＲ，１

（１４）

ｃ２ ＝
ａＲＰＮ，１

Ｎ（Ｎ － １） ｔＮ－２
ｇｏ，１

＋
ａＲＢ，１

（Ｎ － １）（Ｎ － ２） ｔＮ－２
ｇｏ，１

（１５）
　 　 结合边界条件，对（１３）式进行整理，可得到 ａＲＢ

的表达式为

ａＲＢ ＝ ＶＭ

Ｎϕ － （Ｎ － １）γＲ，ｆ － γＲ

ｔｇｏ
（１６）

　 　 不考虑目标机动，结合（７）式和（１６）式可以近

·４８６·
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似得到相对飞行轨迹角 γＲ 的变化率为

γ̇Ｒ ＝ Ｎϕ̇ ＋ μ
Ｎϕ － （Ｎ － １）γＲ，ｆ － γＲ

ｔｇｏ
（１７）

式中， μ 为补偿系数，主要用来补偿小角度假设所带

来的精度偏差。
定义 εＲ ＝ Ｎϕ － （Ｎ － １）γＲ，ｆ － γＲ 为角偏差项。

将 εＲ 对时间 ｔ 进行求导，整理后可以得到

ε̇Ｒ ＝ Ｎϕ̇ － γ̇Ｒ ＝ － μεＲ ／ ｔｇｏ （１８）
　 　 通过（１８）式分析可以得出，当 μ ＞ １时，角偏差

εＲ 及其变化率 ε̇Ｒ 均会逐渐趋近于 ０。 这说明，当
μ ＞ １ 时，随着角偏差项幅值的减小，导弹的过载也

将逐渐收敛到 ０。
将（１７） 式代入（７） 式中，可以得到含碰撞角约

束拦截高速非机动目标的制导指令为

ａＭ ＝ κ１ＮＶＭϕ̇ ＋ κ１μＶＭ

εＲ

ｔｇｏ
（１９）

　 　 在执行该制导律时，需要用到剩余时间 ｔｇｏ，其
精度直接影响到制导精度。 令 ｔｇｏ，ＲＰＮ 和 ｔｇｏ，ＲＢ 分别为

由相对偏置比例制导律中比例项和偏置项影响下所

对应的剩余时间值，则总的剩余时间 ｔｇｏ 可表示为

ｔｇｏ ＝ ｔｇｏ，ＲＰＮ ＋ ｔｇｏ，ＲＢ （２０）
　 　 定义 σＲ ＝ γＲ － ϕ 为相对前置角， 根据文献

［１５］，将其中剩余时间的计算方法推广到本文所用

到的相对坐标系下，可得到 ｔｇｏ，ＲＰＮ 和 ｔｇｏ，ＲＢ 的表达式

分别为

ｔｇｏ，ＲＰＮ ＝ Ｒ
ＶＲ

１ ＋
０．５σ２

Ｒ

２Ｎ － １
æ

è
ç

ö

ø
÷

ｔｇｏ，ＲＢ ＝ Ｒ
ＶＲ

μ
με２

Ｒ － ３（ϕ － γＲ）εＲ

３（Ｎ ＋ １）（２Ｎ － １）
æ

è
ç

ö

ø
÷

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２１）

　 　 当打击静止目标时，要求导弹前置角 σＭ → ０，
即要求导弹速度矢量方向逐渐与视线重合并对准目

标，可保证弹道收敛。 对于运动目标，则需要导弹与

目标的相对速度矢量与视线逐渐重合并对准目标，
即需使 σＲ → ０，方可保证弹道收敛。
２．３　 目标机动对制导性能的影响

若令 μ ＝ ０，即不加入进行碰撞角约束，仅采用

所提制导方案（１９） 中的比例项对拦截高速机动目

标时，制导性能会下降。 此外，利用（７） 式第二项对

目标机动进行补偿是不充分的。 其主要原因在于，
（７） 式推导时用的是相对速度 ＶＲ，而实际需用 ＶＭ 替

换掉，会造成较大的偏差。 为此，可在目标机动补偿

项前乘以一个补偿系数 λ，即

ａＭ ＝ κ１ＮＶＭϕ̇ － λκ２β
－１ａＴ （２２）

式中， ａＴ 为目标的加速度。
尽管上式用到了目标加速度信息，但只要求将

目标的机动趋势预测准确（目标加速度的正负号），
而不需要其幅值很精确。

若 μ ≠ ０，即加入碰撞约束。 若不采用任何补

偿，制导性能会下降比较剧烈。 理想的碰撞角约束

形式为 Γ ｉｍｐ ＝ γ Ｔ，ｆ － γＭ，ｆ，其中 γＭ，ｆ 可通过加速度指

令进行调节，而 γ Ｔ，ｆ 为一个不可控的变量。 为提升

其制导性能就需要进行弹道预示。 假设目标做常值

机动，目标的终端飞行轨迹角可描述为

γＴ，ｆ ＝ γＴ（ ｔ） ＋ ∫ｔ ｆ
ｔ

ａＴ

ＶＴ
ｄｔ ＝ γＴ（ ｔ） ＋

ａＴ

ＶＴ
ｔｇｏ （２３）

式中， γ Ｔ（ ｔ） 为目标当前时刻 ｔ 的飞行轨迹角。
综上，考虑目标机动影响后的加速度指令为

ａＭ ＝ κ１ＮＶＭϕ̇ ＋ κ１μＶＭ

εＲ

ｔｇｏ
－ λκ２β

－１ａＴ （２４）

式中，第一项为自适应调节比例项，主要用来削减脱

靶量；第二项为碰撞角约束项，主要用来实现定向打

击；第三项为目标机动信息补偿项，主要用来提升导

弹拦截高速机动目标时的制导性能。

３　 制导特性分析

上节主要推导了所提的广义相对偏置比例制导

律，本节主要从制导模式、捕获条件以及奇异特性分

析等 ３ 个方面对该方案的制导特性进行分析。
３．１　 制导模式分析

导弹的飞行轨迹方向主要由比例项的导引系数

决定。 定义有效导引比 Ｎｅ ＝ κ １Ｎ，其正负号主要由

κ １ 的分母项决定。 当 １ － βｃｏｓ（γ Ｔ － γＭ） ＝ ０ 时，该
方程对应的解可以表示为

γＭ，１ ＝ γＴ － ２π ＋ ｃｏｓ －１（１ ／ β）

γＭ，２ ＝ γＴ － ｃｏｓ －１（１ ／ β）

γＭ，３ ＝ γＴ ＋ ｃｏｓ －１（１ ／ β）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２５）

　 　 为分析方便，可根据 γＭ，１，γＭ，２ 和 γＭ，３ ，定义以

下几个区间：
ＣＰＮ ＝ ｛γＭ ∶ γＭ，１ ＜ γＭ ＜ γＭ，２｝
ＣＲＰＮ ＝ ｛γＭ ∶ γＭ，２ ＜ γＭ ＜ γＭ，３｝
Ｃ ＝ ｛γＭ ∶ γＭ，１ ＜ γＭ ＜ γＭ，３｝

ü

þ

ý

ï
ï

ïï

（２６）

　 　 通过分析，可得
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Ｎｅ ＞ ０，　 ∀γＭ ∈ ＣＰＮ；
Ｎｅ ＜ ０，　 ∀γＭ ∈ ＣＲＰＮ

{ （２７）

　 　 通过上式可知，如图 ４ 所示，当 γＭ ∈ ＣＰＮ 时，所
提制导方案将采用逆轨拦截模式，朝向距离目标初

始位置较近的拦截点 Ｐ１ 飞行；对于任意 γＭ ∈ ＣＲＰＮ

的情况，所提制导方案将采用顺轨拦截模式，朝向距

离目标较远的拦截点 Ｐ２ 飞行。

图 ４　 拦截模式示意图

对于顺轨拦截模式的实现方法，可采用在传统

拦截弹的弹身开一个侧窗，加装一个捷联导引头。
当拦截导弹采用逆轨方式对目标进行拦截时，可启

用头部的导引头对目标实施探测；当拦截导弹采用

顺轨方式对目标进行拦截时，可启用侧窗对目标进

行跟踪和探测。 采用捷联导引头测得体视线角，再
通过解耦计算及微分滤波即可得到所需要的惯性视

线角及惯性视线角速率。
３．２　 捕获条件分析

定义 􀭵ｕ ≜ Ｒ̇
ＶＭ

和 􀭵υ≜ Ｒϕ̇
ＶＭ

及 σ Ｔ ＝ γ Ｔ － ϕ和 σＭ ＝

γＭ － ϕ，则（１） 式和（２） 式 可以简化为

􀭵ｕ ＝ βｃｏｓσＴ － ｃｏｓσＭ， 􀭵υ ＝ βｓｉｎσＴ － ｓｉｎσＭ （２８）

　 　 终端条件需满足 Ｒ̇（ ｔｆ） ＜ ０ 及 ϕ̇（ ｔｆ） ＝ ０，即
􀭵ｕｆ ＝ 􀭵ｕｆ（σｆ） ＜ ０， 􀭵υｆ ＝ 􀭵υｆ（σｆ） ＝ ０ （２９）

通过分析（２９）式可知，若要拦截到目标，并保证终

端状态稳定，视线角 ϕ 需要满足

γＴ － π － ｓｉｎ －１（β －１） ＜ ϕ ＜ γＴ － π ＋ ｓｉｎ －１（β －１）
（３０）

　 　 （３０）式的意义为，在整个拦截过程中，导弹与

目标连线必须位于以目标速度方向为基准，幅度变

化为 ± ｓｉｎ －１（β －１） 的区域之内。 若视线位于不可拦

截区内时， 会存在不等式关系 ϕ － γ Ｔ ≥－ π ＋
ｓｉｎ －１（β －１），或 ϕ － γ Ｔ ≤－ π － ｓｉｎ －１（β －１）。 该不等

式取等号时会产生奇异（见下节分析），因而不能作

为拦截收敛点。 当不取等号时， 总会有关系

｜ ＶＴｓｉｎ（γ Ｔ － ϕ） ｜ ＞ ＶＭ 存在，由（２） 式可知，无论

导弹如何机动，都将不会使视线角速率 ϕ̇ → ０。 因

而，在拦截高速非机动目标时，当拦截条件不满足

（３０） 式时， 不会存在可保证弹道收敛的稳定点

存在。
对（７） 式两边同时乘以 ｄｔ ，整理后可得到

ｄγＲ

ｄγＭ

＝ １
κ１

＝
＞ ０， ∀γＭ ∈ ＣＰＮ

＝ ０， ｉｆ γＭ ＝ γＭ，２

＜ ０， ∀γＭ ∈ ＣＲＰＮ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（３１）

　 　 通过（３１）式可知，对于 γＭ ∈ Ｃ，γＲ 为一凸函

数。 进而可知，在区间 Ｃ 中，γＲ 在 γＭ ＝ γＭ，２ 取最大

值 γＲ，ｍａｘ ，其具体形式为

γＲ，ｍａｘ ＝ γＴ ＋ ａｒｃｔａｎ（１ ／ β２ － １ ） － π （３２）
　 　 当 γＭ → γＭ，１ 或 γＭ → γＭ，３ 时，γＲ 在区间 Ｃ 的 ２
个端点处取最小值 γＲ，ｍｉｎ ，其具体形式为

γＲ，ｍｉｎ ＝ γＴ － ａｒｃｔａｎ（１ ／ β２ － １ ） － π （３３）
　 　 结合（３０）式和（３２）式可知 ϕｍａｘ ＝ γＲ，ｍａｘ。 类似

地，可得ϕｍｉｎ ＝ γＲ，ｍｉｎ。 进而可知，对于本文的研究对

象，若要成功拦截高速非机动目标，视线角 ϕ以及相

对飞行轨迹角 γＲ 在制导过程中的变化幅值均需在

ϕｍｉｎ 和 ϕｍａｘ 之间。
通过（３０） 式也可知，若要使稳定的拦截点存

在，需要满足的必要条件为，存在 γＭ 可使以下不等

式成立

β ｜ ｓｉｎ（γＴ － ϕ） ｜ ＜ ｜ ｓｉｎ（γＭ － ϕ） ｜ （３４）
　 　 同时，结合（３４）式可知，速度比 β 至少需要满

足 β ＜ ｜ ｓｉｎ（γ Ｔ － ϕ） ｜ －１，才可能存在稳定的拦截

点。 因而， 通过限定 β 便可限定拦截弹的最小

速度。
在本文中，对于初始飞行轨迹角 γＭ０，其取值范

围为 γＭ０ ∈ ［０，π］。 在同样的相对距离条件下，逆
轨拦截的相对速度大于顺轨拦截，且由（２６） 式可知

逆轨拦截飞行轨迹角可变化范围（由０到 γＭ，２） 远大

于顺轨拦截飞行轨迹角可变化范围 （由 γＭ，２ ～
π）。 综上分析，导弹需用过载最大值会在逆轨拦截

时出现。
导弹在拦截过程中理论上的最短时间 Δｔｍｉｎ 为

Δｔｍｉｎ ＝
Ｒ０

ＶＭ ＋ ＶＴ
（３５）

式中， Ｒ０ 为导弹与目标之间相对距离的初始值。
假设视线角 ϕ 在拦截过程中始终满足（３４） 式，

即从几何关系上存在使弹道收敛的稳定点。 进而，
飞行轨迹角 γＭ 在拦截过程中的最大变化幅度为
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ΔγＭｍａｘ ＝ γＭ，２。 结合（３５） 式，则最大需用加速度幅

值可近似写为

ａＭｍａｘ ＝
ΔγＭｍａｘ

Δｔｍｉｎ

＝
γＭ，２

Ｒ０
（ＶＭ ＋ ＶＴ） （３６）

　 　 在前文已经分析，欲使弹道收敛，需要满足 σＲ

→０，即使 γＲ ＝ ϕ。 因而，当初始相对飞行轨迹角 γＲ０

≈ ϕ０ 时，所对应的初始飞行轨迹角 γＭ０ 会使导弹在

拦截过程中的需要过载接近最小。
３．３　 奇异性分析

根据几何关系可知，近拦截点 Ｐ１ 和远拦截点Ｐ２

可分别通过以下公式给出

γＭ，Ｎ ＝ γＲ，ｆ ＋ ｓｉｎ －１［βｓｉｎ（γＴ － γＲ，ｆ）］

γＭ，Ｆ ＝ γＲ，ｆ ＋ π － ｓｉｎ －１［βｓｉｎ（γＴ － γＲ，ｆ）］
（３７）

　 　 通过分析（３７）式可知，在不考虑目标机动时，
若碰撞角约束及速度比给定，则 γＭ，Ｎ 和 γＭ，Ｆ 为一对

确定的值，并分布在奇异点γＭ，２ 的两侧。 因而，当存

在 ２ 个拦截点时，总有关系 γＭ，Ｎ ＜ γＭ，Ｆ 存在。
为分析方便，γＭ，Ｎ 可将 ＣＰＮ 划分为 ２ 个子区间

ＣＰ１ 和 ＣＰ２ ，可分别表示为

ＣＰ１ ＝ ｛γＭ ∶ γＭ，１ ＜ γＭ ＜ γＭ，Ｎ｝ （３８）
ＣＰ２ ＝ ｛γＭ ∶ γＭ，Ｎ ≤ γＭ ＜ γＭ，２｝ （３９）

　 　 类似地， γＭ，Ｆ 可将 ＣＲＰＮ 划分为 ２ 个子区间 ＣＲ１

和 ＣＲ２ ，可分别表示为

ＣＲ１ ＝ ｛γＭ ∶ γＭ，２ ＜ γＭ ＜ γＭ，Ｆ｝ （４０）
ＣＲ２ ＝ ｛γＭ ∶ γＭ，Ｆ ≤ γＭ ＜ γＭ，３｝ （４１）

　 　 图 ５ 给出了相对飞行轨迹角 γＲ 随飞行轨迹角

γＭ 在区间 Ｃ 的变化曲线示意图。

图 ５　 拦截点收敛特性分析

从图中可以看出 γＲ 与 γＭ 之间的具体关系为

γＲ

＞ ϕ， ∀ γＭ ∈ ＣＰ２ ∪ ＣＲ１

＝ ϕ， ｉｆ γＭ ∈ ｛γＭ，Ｎ，γＭ，Ｆ｝
＜ ϕ， ∀ γＭ ∈ ＣＰ１ ∪ ＣＲ２

ì

î

í

ï
ï

ïï

（４２）

　 　 通过相对关系，可知（２）式可以表示为

ｒϕ̇ ＝ － ＶＲｓｉｎ（γＲ － ϕ） （４３）

结合（４２）式和（４３）式，可知 ϕ̇ 与 γＭ 之间的具体关

系为

ϕ̇
＜ ０， ∀ γＭ ∈ ＣＰ２ ∪ ＣＲ１

＝ ０， ｉｆ γＭ ∈ ｛γＭ，Ｎ，γＭ，Ｆ｝
＞ ０， ∀ γＭ ∈ ＣＰ１ ∪ ＣＲ２

ì

î

í

ï
ï

ïï

（４４）

　 　 从图 ５ 中可以看出，当 γＭ ∈ＣＰ１ 时，有关系 ϕ̇ ＞

０ 且Ｎｅ ＞ ０，此时 γＭ → γＭ，Ｎ；当 γＭ ∈ ＣＰ２ 时，有 ϕ̇ ＜
０且Ｎｅ ＞ ０，此时依然有γＭ →γＭ，Ｎ。 因而，若要成功

的捕获目标，总会有当 γＭ ∈ ＣＰＮ 时，γＭ → γＭ，Ｎ。 类

似地，当 γＭ ∈ ＣＲＰＮ 时，总有 γＭ → γＭ，Ｆ。 可见，Ｐ１ 和

Ｐ２ 是 ２ 个收敛点。 此外还可以分析得出，当 γＭ ∈

ＣＰ２ 时，有 ϕ̇ ＜ ０ 且 Ｎｅ ＞ ０，此时 γＭ 会远离 γＭ，２；当

γＭ ∈ＣＲ１ 时，ϕ̇ ＜ ０且Ｎｅ ＜ ０，会有 γＭ 将远离 γＭ，２。
因而当不进行碰撞角约束时，所提制导方案将不会

产生奇异。
当加入碰撞角约束时，为避免奇异及保证制导

任务的完成，若已知 Γ ｉｍｐ，则可得到 γＭ，ｆ ∶ １） 当 γＭ，ｆ

∈ ＣＰＮ 时，需选择逆轨模式；２） 当 γＭ，ｆ ∈ ＣＲＰＮ 时，则
需选择顺轨模式。

４　 仿真校验

本节将对所提制导方案进行仿真校验，具体条

件为：导弹的初始位置被取为坐标系原点；导弹与目

标的速度 ＶＭ 和ＶＴ 分别为１ ２００ ｍ ／ ｓ和２ ４００ ｍ ／ ｓ；初
始距离 Ｒ为 ２０ ｋｍ；目标的初始位置可由相对距离 Ｒ
和视线角 ϕ 确定。 假设目标从右向左水平飞行过

来，导弹的最大过载为 ５０ｇ。
４．１　 不考虑角度约束时的情况

图 ６ 给出了初始视线角为 ϕ０ ＝ １０°，目标分别

做加速度为 ａＴ ＝ ± ５ｇ 的机动，导弹初始飞行轨迹角

γＭ０ 分别取 ６０° 及 １５０° 时，所提制导方案与文献［３］
中的比例及反比例导引（Ｎ ＝ ６） 方法的对比结果。
可以看出，采用比例及反比例导引方法，导弹均不能

在末制导中前期充分利用自身的机动能力，致使其

在制导中后期需用过载急剧增加。 在实际条件下，
这种情况对制导极为不利的，极易造成导弹脱靶。
相比之下，本文所提制导方案在初始阶段可充分利

用导弹的机动能力，以减轻在末制导中后期的制导

压力，保证导弹能够具有较好的加速度收敛性能。
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图 ６　 所提制导方案与比例及反比例方法对比结果

图 ７给出了初始视线角ϕ０ ＝ １０°，目标分别做加

速度为 ａＴ ＝ ± ５ｇ 的机动，对目标加速度估计误差幅

度在±５０％时的仿真结果。 通过图 ７ａ）可以看出，当
对目标加速度信息估计误差减小或增加 ５０％，对于

以上 ８ 种情况，导弹依然能够成功拦截到目标。 从

图 ７ｂ）可以看出，在进行机动信息补偿后，虽然对目

标加速度信息的估计存在较大幅度的误差，但依然

可以使导弹加速度曲线具有较好的收敛特性。 相比

于目标加速度信息比较精确时的情况，当目标信息

估计不精确时，导弹加速度较难收敛到 ０。
４．２　 考虑角度约束时的情况

图 ８ 给出了所提制导方案分别采用逆轨及顺轨

图 ７　 加速度信息存在误差时制导性能结果

模式对高速非机动目标进行拦截时的仿真结果。 此

时取初始视线角 ϕ０ 取为 ２０°，奇异点所对应的约束

角为 ６０°。 为了评估制导性能并避免制导指令奇

异，当碰撞角约束 Γ ｉｍｐ 分别取为 ８０°，１００°， １２０°，
１４０° 及 １６０ °，所对应的 γＭ，ｆ 分别为 １００°， ８０°， ６０°，
４０° 及 ２０°，满足 γＭ，ｆ ∈ ＣＰＮ，从图 ８ａ） 可以看出，导
弹均以迎击的方式成功拦截到目标。 当 Γ ｉｍｐ ＝ ２０°
和 ４０°时，所对应的γＭ，ｆ ∈ＣＲＰＮ 分别为１６０°和１４０°，
满足 γ ，可以看出导弹均以前向追击的方式成功拦

截到目标。 从图 ８ｂ）可以看出，对于仿真中的各种

情况，该制导律均可保证导弹加速度收敛到 ０ 附近。
从图 ８ｃ）可以看出，对于所要求的碰撞角约束，所提

制导方案均可较高精度的实现。

图 ８　 目标不机动时碰撞角约束结果

　 　 图 ９ 给出了目标加速度为 ａＴ ＝ ± ２ｇ，初始视线

角 ϕ０ ＝ １５°，碰撞角约束 Γ ｉｍｐ 分别为 ３０°和 １５０°时，
所提制导方案拦截高速机动目标时的仿真结果。 可

以看出，对于以上 ４ 种情况，导弹均能成功拦截到目
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标，加速度曲线依然呈收敛趋势但并未收敛到 ０，碰 撞角约束均控制在 １°以内。

图 ９　 目标机动时碰撞角约束结果

５　 结　 论

为解决拦截高速运动目标的问题，本文提出了

一种广义相对偏置比例制导律。 该制导方案主要由

比例指令项、碰撞角控制项及目标机动补偿项等 ３
部分组成。 比例指令项采用时变导引系数，可使所

提制导方案综合比例及反比例 ２ 种导引方法的优

点，使其相对于经典的比例导引法具有更大的捕获

域及更加有效的机动利用能力。 碰撞角控制项主要

通过控制相对飞行轨迹角间接地实现对约束角的控

制，使其具有较强的碰撞角约束能力。 目标机动补

偿项通过在制导指令中对目标机动信息进行补偿，
可使所提制导方案在针对机动目标时也具有较好的

机动利用及碰撞角约束能力。 由于该方案要用到目

标运动特征信息，未来将结合弹道预示对该制导方

案做进一步的优化设计。
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