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摘　 要：针对半主动自寻的合成孔径雷达制导导弹发射后，战斗机、导弹的运动状态如何同时满足成

像分辨率和脱靶量要求的问题，提出一种基于逆最优控制方法的战斗机引导律和导弹制导律。 将成

像分辨率对战斗机及导弹运动状态的双边约束，转化为对战斗机目标线角速度的单边约束；将脱靶量

转化为对导弹目标线角速度的约束，从而实现导弹运动的自主性；建立含有待定权值系数的性能指标

函数，根据所建立的战斗机引导系统和导弹制导系统的动态调节时间确定该系数，逆向得出最优引导

律和最优制导律，仿真结果验证了该算法的有效性。
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方程；约束优化；角速度；闭环控制系统；状态方程；反馈控制；控制器；动态响应
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　 　 双平台合成孔径雷达（ｂｉｓｔａｔｉｃ ｓｙｎｔｈｅｔｉｃ ａｐｅｒｔｕｒｅ
ｒａｄａｒ，ＢｉＳＡＲ）制导技术是先进成像制导技术极为重

要的发展方向，相比单平台 ＳＡＲ 制导模式，由于战

斗机可配置大功率发射机，有效提高了导引头发现

目标的距离，且导引头在作战使用过程中工作于静

默状态，隐蔽性好、抗干扰和生存能力强［１］。
导引头的高分辨率成像是实现对目标精确打击

的前提，在双平台同侧斜视的情况下，其距离向分辨

率主要由发射信号的带宽决定，通过战斗机发射大

带宽的线性调频信号以获得高的距离向分辨率，在
技术上已不难实现。 而方位向分辨率不仅与成像时

间有关，还与制导平台相对目标的运动状态有

关［２］。 ＢｉＳＡＲ双平台的运动状态如何在满足导引头

方位向分辨率的同时，有效减小脱靶量，是 ＢｉＳＡＲ
制导技术亟待解决的问题。 目前，国内外对于 ＳＡＲ
制导平台制导律的研究尚处于起步阶段，Ｆｒａｏｏｑ、
Ｊｅｒｅｍｙ等［３⁃４］对含有成像约束条件的空地 ＳＡＲ 导弹

的制导律问题进行了研究；谢华英、张刚、王杰

等［５⁃７］应用遗传算法、ＳＱＰ、Ｒａｄａｕ 伪谱法对 ＳＡＲ 制

导平台的飞行轨迹进行了优化设计，以上研究成果

所提出的制导律算法重点解决单基 ＳＡＲ 的成像分

辨率问题，性能指标函数中主要包含成像约束，未涉

及脱靶量约束。 文献［８］对 ＢｉＳＡＲ 成像分辨率问题

进行了研究，但双平台的运动仅限于特定轨迹。
ＢｉＳＡＲ双平台的引导律及制导律设计可描述为

多约束条件下的最优控制问题，其技术难点主要体

现在：如何将成像分辨率对战斗机、导弹运动状态的

双边约束，转化为对战斗机运动状态的单边约束，有
效减小导弹脱靶量；如何使所建立的引导及制导系

统具备给定的动态特性。 基于此，本文通过分析

ＢｉＳＡＲ制导双平台运动状态与方位向分辨率之间的

关系，将方位向分辨率和脱靶量约束分别转化为对

战斗机和导弹运动状态的约束。 基于逆最优控制，
建立含有待定时变权值系数的性能指标函数，根据

系统动态调节时间计算该系数，得出最优线性反馈

控制器，使 ＢｉＳＡＲ双平台的运动状态同时满足成像

分辨率和脱靶量要求。
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１　 聚束式 ＢｉＳＡＲ 方位向分辨率分析

典型的空地半主动 ＳＡＲ制导导弹发射后，战斗

机连续照射目标成像区域，ＳＡＲ 导引头根据目标回

波信号高分辨率成像。 战斗机发射的线性调频信号

归一化形式为

Ｓ（ｎ，ｔ） ＝ ｒｅｃｔ τ
Ｔｐ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅｊ（２πｆｃｔ ＋πγτ２） （１）

式中， Ｔｐ 为脉冲时间宽度，τ ＝ ｔ － ｎＴｒ 为脉内时间，Ｔｒ

为脉冲重复周期，ｎ 为脉冲数，ｆｃ 为载波频率，γ 为信

号线性调频率，ｒｅｃｔ（） 为矩形函数。 导引头接收的

回波信号为［９］

Ｓｒ（ｎ，ｔ） ＝ σｎｒｅｃｔ
ｔ
Ｔｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｒｅｃｔ

τ － ｔｄ
Ｔｐ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅｊϕ（ｎ，ｔ）

ϕ（ｎ，ｔ） ＝ ２πｆｃ（ ｔ － ｔｄ） ＋ πγ（τ － ｔｄ） ２ （２）
式中， σｎ 为目标散射系数，Ｔｓ 为合成孔径时间，ｔｄ ＝
Ｒ（ ｔ） ／ ｃ 表示回波信号时延，设雷达波长为 λ ，回波

信号经检波去除高频项可得［９］

Ｓτ（ｎ，ｔ） ＝ σｎｒｅｃｔ
τ － ｔｄ
Ｔｐ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅｊπγ（τ－ｔｄ） ２ｒｅｃｔ

ｔ
Ｔｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅ －ｊ

２π
λ Ｒ（ ｔ）

（３）
式中， ｒｅｃｔ（ ｔ ／ Ｔｓ）ｅ

－ｊ２πＲ（ ｔ） ／ λ 项反映了战斗机、导弹相

对目标运动的距离和史，决定了导引头的方位向分

辨率。 为便于分析，以战斗机发射导弹所在空间位

置在地面上的投影点为原点建立地理坐标系

ＯＸＹＺ，战斗机和导弹构成非平行轨迹、收发平台不

同速的一般双站构形［８］，如图 １所示。

图 １　 战斗机、导弹与目标几何关系

图 １中，战斗机和导弹的速度矢量分别为 Ｖｃ 和
ＶＰ，与目标点Ｏａ 的距离分别为Ｒｃ（ ｔ）和Ｒｐ（ ｔ），ϕｃ（ ｔ）
和 ϕｐ（ ｔ） 分别为 ｔ 时刻战斗机和导弹所对应的雷达
斜视角，合成孔径时间内转过的角度分别为 Δϕｃ 和
Δϕｐ。 Ｏｐ 和 Ｏ′ｐ 分别为导弹合成孔径初始端点和结

束端点，所对应的雷达斜视角分别为 ϕｐ０ 和 ϕ′ｐ。 Ｏｃ

和 Ｏ′ｃ 分别为战斗机合成孔径初始端点和结束端点，
所对应的雷达斜视角分别为ϕｃ０和ϕ′ｃ。 地面目标点

Ｏａ 的方位向多普勒频率为

ｆｄ（ ｔ） ＝ －
１
λ
ｄＲｃ（ ｔ）
ｄｔ

＋
ｄＲｐ（ ｔ）
ｄｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷

＝ １
λ
［Ｖｃｃｏｓϕｃ（ ｔ） ＋ Ｖｐｃｏｓϕｐ（ ｔ）］ （４）

　 　 假设合成孔径时间内 Ｖｃ 和ＶＰ 均为常值，由（４）
式可得多普勒调频率为

ｄｆｄ（ ｔ）
ｄｔ

＝ － １
λ
［Ｖｃｓｉｎϕｃ（ ｔ） ＋ Ｖｐｓｉｎϕｐ（ ｔ）］ （５）

　 　 由（５）式可知，目标方位向多普勒频率的变化

呈单调递减趋势。 考虑到战斗机及导弹均工作于小

合成孔径角情况，应用近似条件 Δϕｃ ≈
ＴｓＶｃ

Ｒｃ０
和 Δϕｐ

≈
ＴｓＶｐ

Ｒｐ０
，可得合成孔径时间内多普勒带宽为

Δｆｄ ＝ １
λ
［Ｖｃｃｏｓϕｃ（ ｔ） ｜ Ｔｓ

０ ＋ Ｖｐｃｏｓϕｐ（ ｔ） ｜ Ｔｓ
０ ］

≈ １
λ Ｖ２ｃ ｓｉｎϕｃ０

Ｔｓ

Ｒｃ０

＋ Ｖ２ＰｓｉｎϕＰ０

Ｔｓ

ＲＰ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （６）

　 　 方位向分辨率为［９］

ρａ ＝
Ｖｐ

Δｆｄ
＝ λ

Ｖ２ｃ
Ｖｐ
ｓｉｎϕｃ０

Ｔｓ

Ｒｃ０

＋ ＶＰｓｉｎϕＰ０

Ｔｓ

ＲＰ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

（７）

　 　 分析（７）式可知： ①方位向分辨率 ρ ａ 与合成孔

径时间 Ｔｓ、雷达波长 λ、战斗机和导弹相对目标的运

动状态有关； ②聚束式 ＳＡＲ 导引头可通过增加 Ｔｓ

有效提高方位向分辨率。 然而，为满足自寻的导引

头成像制导的实时性要求，导引头在制导过程中需

进行若干次成像，Ｔｓ 通常取固定值并且不宜过大。
由此，在合成孔径时间 Ｔｓ 给定的前提下，对于地面

固定目标，考虑到战斗机及导弹的目标线角速度关

系式 ω ｃ ＝
Ｖｃｓｉｎϕｃ

Ｒｃ
及 ω ｐ ＝

Ｖｐｓｉｎϕｐ

Ｒｐ
，（７） 式可转化为

ρａ ＝
λＴｓ

Ｖｃ

Ｖｐ
ωｃ ＋ ωｐ

æ

è
ç

ö

ø
÷

（８）

　 　 （８）式建立了战斗机及导弹运动参数与导引头

方位向分辨率之间的关系，假设导引头所需方位向

分辨率为 ρ ａＴ，将（８）式中的 ρ ａ 设定为常值 ρ ａｃ（ρ ａｃ≤
ρ ａＴ），并假设已知 ω ｐ、Ｖｐ 和 Ｖｃ ，方位向分辨率要求

·８６３·
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可转化为对战斗机运动状态的约束

ωｃΤ ＝
Ｖｐ

Ｖｃ

ρａｃ

λＴｓ

－ ωｐ
æ

è
ç

ö

ø
÷ （９）

式中， ω ｃＴ 是战斗机为满足导引头方位向分辨率要

求所对应的理想目标线角速度。

２　 最优引导律及制导律设计

考虑到双平台运动状态的复杂性，为简化问题，
假设制导过程中战斗机、导弹和目标均位于空间不

变的方位向平面内，根据三者之间相对运动关系的

数学模型以及制导过程的各项指标要求，将 ＢｉＳＡＲ
制导问题转化为最优控制问题，以战斗机及导弹的

目标线法向加速度为控制量，建立含有待定系数的

性能指标函数，根据系统的动态调节时间计算该系

数，逆向得出最优控制量（战斗机最优引导律和导

弹最优制导律），从而保证成像分辨率和有效减小

脱靶量。
２．１　 战斗机、导弹与目标的相对运动关系建模

空地半主动 ＳＡＲ 制导导弹主要用于攻击地面

固定或慢速移动的目标，由此可忽略目标运动的影

响，并假设战斗机和导弹均为质点，在方位向平面

内，战斗机、导弹与目标的相对运动关系如图 ２
所示。

图 ２　 战斗机、导弹相对目标运动关系

图 ２ 中，以战斗机发射导弹所在的空间位置为

原点建立方位向平面坐标系 ＯＸＹ。 当前时刻，战斗

机位于 Ｏｃ 点，导弹位于 Ｏｐ 点，Ｏａ 为地面目标点，θ ｃ

与 ε ｃ 分别为战斗机偏航角及目标线角，θ ｐ 与 ε ｐ 分别

为导弹偏航角及目标线角。 将战斗机速度矢量 Ｖｃ

投影到目标线 ＯｃＯａ 及其法线上，可得

Ｒ̇ｃ ＝ Ｖｃｃｏｓ（θｃ ＋ εｃ）
Ｒｃωｃ ＝ － Ｖｃｓｉｎ（θｃ ＋ εｃ） （１０）

式中， ω ｃ ＝ ε̇ｃ 为战斗机目标线角速度。 将导弹速度

矢量 Ｖｐ 投影到目标线 ＯｐＯａ 及其法线上，可得

Ｒ̇ｐ ＝ Ｖｐｃｏｓ（θｐ ＋ εｐ）
Ｒｐωｐ ＝ － ＶＰｓｉｎ（θｐ ＋ εｐ） （１１）

式中， ω ｐ ＝ ε̇ｐ 为导弹目标线角速度。 将（１０）式和

（１１）式的第二等式分别取微分，可得

ω̇ｃ ＝ －
２Ｒ̇ｃ

Ｒｃ
ωｃ －

１
Ｒｃ

ｊｃ

ω̇ｐ ＝ －
２Ｒ̇ｐ

Ｒｐ
ωｐ － １

Ｒｐ
ｊｐ （１２）

　 　 上式即为战斗机与导弹相对目标的运动学方

程， ｊｃ 和 ｊｐ 分别为战斗机及导弹在方位向平面的目

标线法向加速度。
２．２　 引导律和制导律算法的建立

假设方位向平面内所有量测都准确、理想，控制

量仅为战斗机和导弹在方位向平面的目标线法向加

速度。 根据（１２）式可得状态方程标准形式

Ｘ̇（ ｔ） ＝ Ａ（ ｔ）Ｘ（ ｔ） ＋ Ｂ（ ｔ）Ｕ（ ｔ） （１３）
式中

Ｘ（ ｔ） ＝
ωｃ

ωｐ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
　 Ａ（ ｔ） ＝

－
２Ｒ̇ｃ

Ｒｃ
０

０ －
２Ｒ̇ｐ

Ｒｐ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

Ｂ（ ｔ） ＝
－ １
Ｒｃ

０

０ － １
Ｒｐ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

　 Ｕ（ ｔ） ＝
ｊｃ
ｊｐ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

　 　 建立性能指标函数基于如下考虑：①为满足导

引头方位向分辨率要求，制导过程中战斗机实际目

标线角速度 ω ｃ 应趋近于（９） 式表示的理想目标线

角速度 ω ｃＴ；②为有效减小导弹脱靶量，导弹实际目

标线角速度 ω ｐ 应趋于零［１０］；③控制过程的经济性。
由此，建立二次型性能指标函数

Ｊ ＝ ΔＸＴ（ ｔｋ）Ｑ（ ｔ）ΔＸ（ ｔｋ） ＋ ∫ｔ ｋ
０
ＵＴ（ ｔ）Ｒ（ ｔ）Ｕ（ ｔ）ｄｔ

（１４）
式中

ΔＸ（ ｔ） ＝
ωｃＴ － ωｃ

ωｐＴ － ωｐ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
　 Ｑ（ ｔ） ＝

ｑ１１ ０
０ ｑ２２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｒ（ ｔ） ＝
ｋ１１ ０
０ ｋ２２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
　 Ｕ（ ｔ） ＝

ｊｃ
ｊｐ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｑ（ ｔ） 和 Ｒ（ ｔ） 均为待定权值系数矩阵。 不难证明，
（１３）式所表示的系统状态方程是能控的，根据最优

控制理论，可得最优控制量为

·９６３·
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Ｕ（ ｔ） ＝ － Ｒ －１（ ｔ）ＢＴ（ ｔ）Ｐ（ ｔ）ΔＸ（ ｔ） （１５）
Ｐ（ ｔ） 满足黎卡提方程及边值条件

Ｐ̇（ ｔ） ＋ Ｐ（ ｔ）Ａ（ ｔ） ＋ ＡＴ（ ｔ）Ｐ（ ｔ）
　 　 ＝ Ｐ（ ｔ）Ｂ（ ｔ）Ｒ －１（ ｔ）ＢＴ（ ｔ）Ｐ（ ｔ）
Ｐ（ ｔｋ） ＝ Ｑ（ ｔ） （１６）

　 　 考虑到结束控制时刻 ｔｋ 难以准确估计以及黎卡

提方程求解的复杂性，有关学者在进行大量的装备

验证之后，在文献［１１］ 中指出：由于导弹与目标运

动状态的剧烈变化，制导过程的每一时刻 ｔ 都可能

对应结束时刻 ｔｋ，即 ｔ → ｔｋ，在引导律或制导律设计

过程中，可直接应用 Ｐ（ ｔ） 的稳态解［１１］

Ｐ（ ｔ） ｜ ｔ→ｔｋ
＝ Ｑ（ ｔ） （１７）

由（９）式、（１３） ～ （１７）式可得含有待定系数的最优

控制量分别为

ｊｃ ＝
ｑ１１
ｋ１１Ｒｃ

Ｖｐ

Ｖｃ

ρａｃ

λＴｓ

－ ωｐ
æ

è
ç

ö

ø
÷ － ωｃ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （１８）

ｊｐ ＝ －
ｑ２２
ｋ２２Ｒｐ

ωｐ （１９）

　 　 分析（１８）式及（１９）式可知：①战斗机指令加速

度 ｊｃ 取决于成像分辨率、战斗机及导弹相对目标运

动参数及待定系数
ｑ１１
ｋ１１
；②导弹指令加速度 ｊｐ 仅与导

弹相对目标的运动参数及待定系数
ｑ２２
ｋ２２

有关，与成像

分辨率及战斗机运动状态无关，从而体现出导弹运

动状态的自主性；③ 为实现该算法，应根据条件计

算待定系数
ｑ１１
ｋ１１

及
ｑ２２
ｋ２２
。

２．３　 待定系数的计算

２．３．１　 系数 ｑ２２ ／ ｋ２２ 的计算

设 Ｒｐ０ 和 Ｒｐｋ 分别为弹目初始距离和结束控制

时刻距离，令 λ １ ＝ ｑ２２ ／ ｋ２２。 假设导弹自动驾驶仪无

迟滞的响应 ｊｐ，将（１９） 式代入（１３） 式，可得导弹闭

环制导系统状态方程为

ω̇ｐ ＝ －
２Ｒ̇ｐ

Ｒｐ

＋
λ１
Ｒ２ｐ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ωｐ （２０）

　 　 将上式 ω ｐ 项移到等式左侧，并假设弹目距离按

照 Ｒｐ ＝ Ｒｐ０ ＋ Ｒ̇ｐ ｔ 的规律变化，对等式两侧积分并进

行变量代换，可得

ｌｎω ｐ

ω ｐ

ω ｐ ０

＝ － ∫ｔ
０

２Ｒ̇ｐ

Ｒｐ
ｄｔ ＋ ∫ｔ

０

λ １
Ｒ２ｐ
ｄｔ ＝

　 － ２∫Ｒｐ
Ｒｐ０

ｄＲｐ

Ｒｐ

＋
λ １
Ｒ̇ｐ
∫Ｒｐ
Ｒｐ０

ｄＲｐ

Ｒ２ｐ
＝ － ２ｌｎＲｐ

Ｒｐ

Ｒｐ０

－
λ １
Ｒ̇ｐＲｐ

Ｒｐ

Ｒｐ０

（２１）
　 　 由上式进一步推导可得

ωｐ ＝
Ｒ２ｐ０ ωｐ０

Ｒ２ｐ
ｅｘｐ －

λ１
Ｒ̇ｐ

Ｒｐ０ － Ｒｐ

Ｒｐ０Ｒｐ

æ

è
ç

ö

ø
÷{ } ＝

Ｒ２ｐ０ ωｐ０

Ｒ２ｐ
ｅ －αｔ

（２２）

式中， α ＝ －
λ １
Ｒｐ０

Ｒｐ，根据系统调节时间关系式 ｋ１Ｔ ＝

ｋ１
α

＝ －
（Ｒｐ０ － Ｒｐｋ）

Ｒ̇ｐ

，可得

λ１ ＝
ｋ１Ｒ̇ｐＲｐＲｐ０

Ｒｐ０ － Ｒｐｋ
（２３）

　 　 将（２３）式代入（１９）式，并设弹目相对速度 Ｖｐｍ

＝ － Ｒ̇ｐ ，可得导弹最优制导律为

ｊｐ ＝
ｋ１Ｒｐ０

Ｒｐ０ － Ｒｐｋ
Ｖｐｍωｐ （２４）

　 　 由于制导初始距离 Ｒｐ０ 远大于结束距离 Ｒｐｋ，实
际应用过程中（２４） 式可简化为经典的比例导引算

法式 ｊｐ ＝ ＮｐＶｐｍω ｐ，根据作战使用的具体要求可调整

比例系数 Ｎｐ，并满足 ｊｐ ≤ ｊｐｍａｘ 的限制条件，ｊｐｍａｘ 为导

弹最大目标线法向加速度。
２．３．２　 系数 ｑ１１ ／ ｋ１１ 的计算

系数 ｑ１１ ／ ｋ１１的计算方法与 ｑ２２ ／ ｋ２２相同，设Ｒｃ０和

Ｒｃｋ 分别为战斗机与目标的初始距离及结束控制距

离，假设战斗机飞行控制系统无迟滞的响应 ｊｃ。 令

λ ２ ＝ ｑ１１ ／ ｋ１１ 及 μ ＝
ρ ａｃ

λＴｓ

－ ω ｐ
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

Ｖｐ

Ｖｃ
，将（１８） 式代入

（１３） 式，可得战斗机闭环引导系统状态方程为

ω̇ｃ ＝ －
２Ｒ̇ｃ

Ｒｃ

－
λ２
Ｒ２ｃ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ωｃ －

λ２
Ｒ２ｃ

μ （２５）

（２５）式所表示的一阶微分方程的解为

ωｃ ＝ ωｃ０ｅ
－∫ ２Ｒ̇ｃＲｃ

－
λ２
Ｒ２ｃ

( ) ｄｔ － ｅ －∫
２Ｒ̇ｃ
Ｒｃ

－
λ２
Ｒ２ｃ

( ) ｄｔ∫ μλ２Ｒ２ｃ
ｅ∫

２Ｒ̇ｃ
Ｒｃ

－
λ２
Ｒ２ｃ

( ) ｄｔｄｔ

（２６）
对（２６）式进一步推导可得

ωｃ ＝ ωｃ０

Ｒ２ｃ０
Ｒ２ｃ
ｅ －βｔ ＋

Ｒ２ｃｋ
Ｒ２ｃ０

μ（１ － ｅ －βｔ） （２７）

式中， β ＝ －
λ ２

Ｒｃ０Ｒｃ
，根据系统调节时间关系式 ｋ２Ｔ ＝

·０７３·



第 ３期 黄伟，等：基于 ＢｉＳＡＲ制导的战斗机最优引导律及导弹最优制导律设计

ｋ２
β

＝ －
（Ｒｃ０ － Ｒｃｋ）

Ｒ̇ｃ

，可得

λ２ ＝
ｋ２ＶｃｍＲｃＲｃ０

Ｒｃ０ － Ｒｃｋ
（２８）

式中， Ｖｃｍ ＝ － Ｒ̇ｃ 为战斗机与目标的相对速度，将
（２８）式代入（１８）式可得

ｊｃ ＝
ｋ２Ｒｃ０Ｖｃｍ

（Ｒｃ０ － Ｒｃｋ）
Ｖｐ

Ｖｃ

ρａｃ

λＴｓ

－ ωｐ
æ

è
ç

ö

ø
÷ － ωｃ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （２９）

令 Ｎｃ ＝
ｋ２Ｒｃ０

（Ｒｃ０ － Ｒｃｋ）
，可得战斗机最优引导律为

ｊｃ ＝ ＮｃＶｃｍ

Ｖｐ

Ｖｃ

ρａｃ

λＴｓ

－ ωｐ
æ

è
ç

ö

ø
÷ － ωｃ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （３０）

　 　 比例系数 Ｎｃ 的取值应着重考虑作战使用的具

体要求并满足 ｊｃ≤ ｊｃｍａｘ 的限制条件，ｊｃｍａｘ 为战斗机最

大目标线法向加速度。
通过上述分析知，本文所建立的控制算法是成

像分辨率、制导准确性、控制经济性及动态性能综合

最优的。 应该注意到，比例系数 Ｎｐ 和 Ｎｃ 的取值不

仅影响控制量系数，而且影响性能指标函数的权值

系数，其原因在于所建立的性能指标函数本身含有

待定系数，根据条件确定待定系数后，控制量和性能

指标函数随之确定。 也就是说，根据作战使用的具

体要求调整比例系数不会影响所得到控制量的最优

性，从而体现出该控制算法的适用性。

３　 仿真实例

仿真过程中，假设战斗机、导弹和目标均为质

点，战斗机和导弹飞行控制系统无迟滞的响应（２４）
式和（３０）式给出的指令加速度，由于战斗机比例系

数 Ｎｃ 的取值决定战斗机趋近于理想运动状态的快

慢程度，与导弹运动状态无关，所以为说明 Ｎｃ 对方

位向分辨率的影响，选取 Ｎｃ ＝ ４和 Ｎｃ ＝ １５进行对比

仿真验证。
在图 ２ 所示的方位向平面坐标系中，战斗机与

导弹的初始位置坐标均为（０，０），初始速度分量均

为 Ｖｘ ＝ ０．２ ｋｍ ／ ｓ、Ｖｙ ＝ ０．６ ｋｍ ／ ｓ ，地面目标点位置坐

标为（４０ ｋｍ，４０ ｋｍ），其他参数如表 １所示。
表 １　 仿真参数

参数名称 取值

雷达波长 λ ／ ｍ ０．０３
导引头所需方位向分辨率 ρａＴ ／ ｍ ４

方位向分辨率设定值 ρａｃ ／ ｍ ３
合成孔径时间 Ｔｓ ／ ｓ １

战斗机极限过载 ｎｃｍａｘ ４
导弹极限过载 ｎｐｍａｘ ６

导弹比例导引系数 Ｎｐ ３
导弹脱靶量 ｈ ／ ｍ １０

仿真实例 １：战斗机比例系数 Ｎｃ ＝ ４（简称 Ｎ４）。
仿真结果如图 ３所示。

图 ３　 Ｎ４控制算法仿真结果

　 　 图 ３ａ）给出了当 Ｎｃ ＝ ４ 时，战斗机与导弹在方

位向平面的运动轨迹，仿真初始时刻战斗机位于坐

标原点并发射导弹，制导过程中战斗机为满足导引

头成像分辨率要求，运动轨迹较导弹弯曲。 图 ３ｂ）
对应制导过程中战斗机与导弹的目标线法向过载，
由图可知，战斗机和导弹的过载均在容许范围内，导

·１７３·
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弹过载随制导时间不断减小，这将有利于制导过程

中成像平台的稳定。
图 ３ｃ）给出了战斗机与导弹的目标线角速度变

化情况。 由图可知，导弹目标线角速度不断减小，而
战斗机目标线角速度不断增大，制导结束时刻 ωｐ ＝
０．００１ ｒａｄ ／ ｓ，经计算可得理想脱靶量为 ｈ ＝ ０．２１ ｍ，

满足导弹脱靶量要求。 图 ３ｄ）给出了实际方位向分

辨率 ρａ 的变化情况，ρａ 随制导时间不断增大，在制

导末段 ρａ ＞ρａＴ，说明当 Ｎｃ ＝ ４ 时战斗机的引导律不

满足导引头的分辨率要求。
仿真实例 ２：战斗机比例引导系数 Ｎｃ ＝ １５（简称

Ｎ１５）。 仿真结果如图 ４所示。

图 ４　 Ｎ１５控制算法仿真结果

　 　 图 ４ａ）和图 ４ｂ）分别给出了当 Ｎｃ ＝ １５ 时，战斗

机与导弹的运动轨迹及过载变化情况，对比 Ｎ４ 的

仿真结果，战斗机 Ｎ１５ 轨迹相比 Ｎ４ 弯曲，过载量也

较大，Ｎ１５结束制导时刻战斗机与目标的距离相对

较小。 图 ４ｃ）和图 ４ｄ）分别给出了战斗机与导弹的

目标线角速度和实际方位向分辨率 ρａ 的变化情况。
由图 ４ｄ）可知，整个制导过程中 ρａ＜ρａＴ，满足导引头

方位向分辨率要求。
分析 Ｎ４和 Ｎ１５ 情况下的仿真结果可知，由于

加大了战斗机的引导比例系数，使实际方位向分辨

率 ρａ 趋近于设定值 ρａｃ，由于 ρａｃ的取值比导引头所

需分辨率 ρａＴ小，从而保证了制导过程中 ρａ＜ρａＴ。 但

应注意到，增大系数 Ｎｃ 将导致末制导阶段战斗机与

目标距离相对较小，战斗机极易遭受敌防空火力的

打击，作战过程中应根据导引头所需分辨率和实际

作战环境确定 Ｎｃ 的取值。

４　 结　 论

本文提出的算法有效解决了对于空地 ＢｉＳＡＲ
制导平台而言，较为特殊的轨迹控制问题，研究总结

如下：①算法综合考虑了制导过程中成像分辨率和

脱靶量要求，经仿真验证，满足各项指标要求；②导

弹制导律算法的建立仅基于脱靶量要求，与成像分

辨率及战斗机运动状态无关，体现了导弹运动状态

的自主性，提高了攻击目标的准确性；③战斗机引导

律比例系数可根据导引头成像分辨率要求及实际战

场环境调整，体现了该算法的适用性。
为实现该算法，战斗机和导弹在硬件上应具备

数据链功能，导弹实时将运动参数回传至战斗机。
如果攻击大型目标，对目标方位向分辨率要求较低

时，可预先估计导弹的运动参数，此时战斗机可以按

照预先规划的航线飞行。
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