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带落角和时间约束的网络化导弹协同制导律
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摇 摇 摘要: 对网络化导弹的协同攻击问题进行了带命中落角约束和攻击时间约束的协同偏置比例

导引律研究。 对单枚导弹给出了带命中落角约束的偏置比例导引律,并推导出了对应的导弹剩余

攻击时间的估算表达式。 针对网络化导弹系统,根据各导弹的剩余攻击时间之差对偏置比例导引

律中的比例系数进行调节,设计得到了同时满足命中落角和攻击时间约束的协同偏置比例导引律,
进一步从理论上证明了该导引律能够使多枚导弹的攻击时间趋于一致。 网络化导弹制导系统数学

仿真实验结果表明,协同偏置比例导引律及剩余攻击时间估算方法是有效和正确的。
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Abstract: Cooperative biased proportional guidance law with impact angle and impact time constraints is
presented for cooperative attack of networked missiles. The biased proportional guidance law with impact
angle constraints is proposed, and the expression of time鄄to鄄go in this guidance law is deduced. The pro鄄
portional coefficient is adjusted by the difference of the time鄄to鄄go of each missile in the network. And the
cooperative biased proportional guidance law with impact angle and impact time constraints is presented.
It is proved theoretically that the multiple missiles trend to have the same time鄄to鄄go by the guidance law.
Finally, the mathematical simulation of guidance system of networked missiles illustrates the validity of
the proposed guidance law and the expression of time鄄to鄄go.
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0摇 引言

多导弹协同将是未来战场的一种重要作战方

式,多枚导弹借助通信系统构成一个作战网络,通过

信息共享提高武器系统的突防攻击、目标精确识别

和电子对抗等能力,增强打击毁伤效果[1 - 2]。 对大

型军舰、弹道导弹运输车、加固的地下工事等具有重

大军事价值的目标,若网络化导弹能够同时精确命
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中目标或者目标的关键部位,还能以不同的期望落

角命中目标,则将最大限度地发挥各导弹战斗部效

能[3],对目标形成毁灭性打击。 基于此,本文研究

同时带命中落角和攻击时间约束的网络化导弹协同

制导律,使网络化导弹能以不同的期望落角在同一

时刻精确命中目标的不同关键部位,充分发挥网络

化导弹系统的精确打击能力。
关于只带命中落角约束的制导律研究成果已有

很多,如偏置比例导引律[4 - 7]、最优制导律[8 - 10]、局
部综合制导律[11] 等。 早在 1998 年,Kim 等[6] 就提

出了一种偏置的比例导引律,并对脱靶量和末端弹

道倾角的收敛性给出了详细的理论证明。 高峰

等[5]和 Lee 等[7]均在假设偏置项为常数的条件下,
推导出了带命中落角约束的偏置比例导引律。 文献

[7 - 8]基于最优控制理论,以终端时刻弹道倾角与

期望落角之差、脱靶量以及法向加速度指令之和为

目标函数,求解出了最优制导律,其形式与文献[5]
中所推导的偏置比例导引律形式一致,说明偏置比

例导引律能够使导弹脱靶量和加速度过载指令最

小,终端时刻弹道倾角达到期望落角。
对于只带攻击时间约束的制导律,目前的研

究成果分为两类:一类是,将针对单枚导弹研究的

能够实现预期打击时间的制导律推广应用于网络

化导弹系统[12 - 14] ,在这种情况下,各导弹之间没

有信息交换,没有实现真正意义上的协同作战,且
设定的期望打击时间通常比较长;另一类是,各导

弹在飞行过程中进行实时信息交互,通过获取其

余导弹的剩余攻击时间来调整自身的飞行时间。
文献[15]将剩余攻击时间之差作为比例导引系数

的参变量,设计了含有时变比例系数的协同比例

导引律来控制弹道弯曲程度,通过调整飞行长度

使得所有导弹的剩余攻击时间一致。 文献[16]采
用领弹-从弹策略,选取初始剩余攻击时间最长的

弹为领弹,其余为从弹,在俯仰通道采用增广比例导

引使所有导弹的速度矢量前置角趋于 0毅,再基于动

态逆方法形成机动控制指令,使从弹与领弹的剩余

攻击时间一致。 文献[17]也采用领弹-从弹策略,
领弹采用比例导引,从弹以领弹攻击时间为参量设

计附加的法向过载,再叠加比例导引,使得从弹的弹

目相对距离和速度矢量前置角与领弹的一致,以达

到同时打击的目的。 文献[18]设计了含有上层协

调控制和底层导引控制的双层协同制导结构,上层

协调控制单元根据协调策略给出协调变量,再由各

导弹接收协调变量实现底层导引律,此协同制导结

构为导弹协同制导问题提供了一定的通用性解决

方案。
目前对同时带命中落角和攻击时间约束的制导

律研究相对较少。 文献[19]针对单枚导弹提出了

一种带落角约束的偏置比例导引律,并推导了较精

确的剩余攻击时间计算公式,然后将剩余攻击时间

与期望的攻击时间之差作为反馈项,加入到偏置比

例导引律中,设计出了一种同时约束攻击时间和命

中落角的制导律。 文献[20]针对单枚导弹,以实时

弹目视线角与期望落角之差作为滑动面,以期望攻

击时间与预测攻击时间之差作为目标函数,基于

2 阶滑模控制和最优控制理论设计了带命中落角和

攻击时间约束的制导律。 文献[21]针对单枚导弹,
首先推导了一种带命中落角约束的最优制导律,并
推导出了相应的导弹剩余攻击时间表达式,然后将

剩余攻击时间与期望攻击时间之差作为附加反馈信

号加入到过载指令中,使得导弹能以期望的攻击时

间命中目标,并达到期望落角。 由于文献[19 - 21]
均针对单枚导弹进行研究,所以不存在协同问题。
文献[22] 针对协同作战的网络导弹系统提出了

一种可以控制命中角度和攻击时间的协同制导方

法。 文中首先选取一枚导弹作为领弹,以目标位置

为圆心,领弹与目标的相对距离为半径构造一个虚

拟球体,根据从弹的期望落角确定从弹在虚拟球体

上对应的虚拟点,然后基于最优控制理论设计状态

调节器,控制从弹逼近并跟踪虚拟点,最终达到协同

作战的目的。 该文献采用领弹-从弹策略,需要事

先确定领弹,且系统最终的攻击时间取决于领弹。
而本文提出的制导律是一种分布式协同制导律,无
需确定领弹,系统最终攻击时间由网络中各导弹的

剩余攻击时间综合而成,作战时间相对较短,在实际

应用中更为方便有效。
本文进行了同时带命中落角和攻击时间约束的

网络化导弹协同制导系统研究,创新点主要有两点:
1)基于导弹飞行弹道的长度,推导了带命中落角约

束的偏置比例导引律作用下的导弹剩余攻击时间估

计表达式,考虑了用于落角控制的过载指令对弹道

曲率的影响,因而导弹剩余攻击时间的估算比较准

确;2)提出了一种可同时约束命中落角和攻击时间

的网络化导弹协同偏置比例导引律,并从理论上证

明了该导引律能够使网络化导弹系统的剩余攻击时

间方差收敛至 0,可保证各导弹能够以不同期望落

角同时命中目标或者目标的不同关键部位。
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1摇 带命中落角约束的偏置比例导引律及剩

余攻击时间估计

1郾 1摇 带命中落角约束的偏置比例导引律

考虑图 1 所示的导弹与目标的相对运动关系,
AXY 为惯性坐标系,T 为目标,假设目标静止,( xT,
yT)为目标的位置;M 为导弹,( x,y)为导弹的瞬时

位置,v 为导弹的切向速度,假设 v 为常值,an 为导

弹的法向加速度,滓 为导弹的弹道角,规定速度矢量

指向 AX 轴上方时 滓 为正,反之为负;R 为弹目相对

距离;q 为弹目视线角,规定由水平基准线逆时针旋

转到弹目视线上时 q 为正,反之为负;浊 为导弹速度

矢量前置角,规定由导弹速度矢量逆时针旋转到弹

目视线上时 浊 为正,反之为负。

图 1摇 导弹与目标的相对运动关系示意图

Fig. 1摇 Relative motion between missile and target
摇

弹-目相对运动方程为

R
·
= - vcos (q - 滓), (1)

R q· = vsin (q - 滓) . (2)
导弹的运动方程为

x· = vcos 滓, (3)
y· = vsin 滓, (4)
滓· = an / v. (5)

由于 浊 = q - 滓,则
浊· = q· - 滓·. (6)

为了使导弹能够以期望落角击中目标,采用在

比例导引基础上加入偏置项的方法,其一般形式为

an = Nv q· + aB, (7)
式中:N 为比例系数;aB 为偏置项。 将(7)式代入

(5)式,得
滓· = N q· + aB / v. (8)

根据导数的定义,可知在某一小段时间 驻t 内,
有

(滓t + 驻t - 滓t) / 驻t = N(qt + 驻t - qt) / 驻t + aB / v, (9)
式中:下标 t 和 t + 驻t 分别表示 驻t 时间段的初始时

刻和末时刻。 假设 aB 在每个 驻t 时间段内均为常

数,则将 驻t 拓展为总飞行时间 tf [5]可得

滓f - 滓0 = N(qf - q0) + aB tf / v, (10)
式中:下标 0 和 f 分别表示整个飞行过程的初始时

刻和末时刻。
当导弹击中目标时,R( tf) = 0,根据(2)式可得

滓f = qf . (11)
设 滓d 为期望落角,令

滓f = 滓d . (12)
即希望导弹终端时刻的弹道角能达到期望落

角,则由(10)式整理可得

aB = - (滓0 - Nq0 + (N - 1)滓d)v / tf . (13)
由于 tf 可以看作是导弹飞行初始时刻的剩余

攻击时间,则偏置项 aB 用当前时刻的参数可表示为

aB = - (滓 - Nq + (N - 1)滓d)v / tgo, (14)
式中:tgo表示导弹当前时刻的剩余攻击时间。

若 tgo抑R / v,则带命中落角约束的偏置比例导

引律为

an = Nv q· - v2(滓 - Nq + (N - 1)滓d) / R. (15)
在此导引律中,剩余攻击时间的估计没有考虑

法向加速度指令对飞行弹道曲率和剩余飞行时间的

影响。 如果该导引律只是用于单枚导弹制导系统,
且系统对攻击时间没有要求,则该导引律对导弹脱

靶量和命中落角控制精度没有明显影响[5]。 本文

拟将此偏置比例导引律推广应用于网络化导弹的协

同制导,协同制导系统要求各导弹攻击时间必须一

致,因此制导系统对剩余飞行时间的估算精度要求

较高。
本文拟先针对单枚导弹,推导在上述偏置比例

导引律作用下导弹的较精确剩余攻击时间估算表达

式,然后将其推广应用于多枚导弹的协同制导。
1郾 2摇 带命中落角约束的偏置比例导引律作用下的

导弹剩余攻击时间估算

在进行剩余攻击时间估算时,不仅要考虑比例

导引过载指令对弹道曲率的影响,还要考虑用于落

角控制的过载指令对弹道的影响。 本文提出了一种

带落角约束的偏置比例导引律作用下的导弹剩余攻

击时间估算方法。 其基本思想是,根据(15)式中设

计的带落角约束的偏置比例导引律,近似拟合出导

弹的飞行弹道,在假设速度恒定的情况下,根据飞行

弹道总长度估算出导弹的剩余飞行时间,详细推导

过程如下。
定义弹目视线坐标系 OXLOSYLOS:坐标系原点 O

取在初始时刻导弹的瞬时质心处,OXLOS轴与初始时

刻弹目视线重合,指向目标为正,OYLOS轴与 OXLOS轴

垂直,以图 2 所示方向为正。
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弹目视线坐标系与惯性系的几何关系示意图如

图 2 所示。 图 2 中,滓0 和 q0 分别为初始时刻的弹道

角和弹目视线角。 导弹与目标在弹目视线坐标系下

的相对运动关系如图 3 所示。

图 2摇 弹目视线坐标系与惯性坐标系的几何关系示意图

Fig. 2摇 Line鄄of鄄sight frame and inertial frame
摇

图 3摇 弹目视线坐标系中的弹目相对运动关系示意图

Fig. 3摇 Relative motion between missile and target in
line鄄of鄄sight frame

摇

设图 3 中曲线为导弹的飞行弹道,弹目视线坐

标系下目标位置为(xf,0)、导弹位置为(xs,ys)。 令

渍 为导弹速度方向与 OXLOS轴的夹角,规定导弹速度

矢量指向 OXLOS轴上方时 渍 为正,反之为负;姿 为弹

目视线与 OXLOS轴的夹角,规定弹目视线方向指向

OXLOS轴上方时 姿 为正,反之为负。
由几何关系可得

渍 = 滓 - q0,
姿 = q - q0

{ .
(16)

下文中规定上标“忆冶代表各参数对 xs 的导数。 假

设 渍 和 姿 均为小角度,则 ys 和 渍 关于 xs 的导数为

y忆s = 渍,

渍忆 = an / v2
{ .

(17)

弹目视线角可表示为

姿 = - ys / (xf - xs) . (18)
将(17)式和(18)式代入(15)式,可得法向加速

度关于 xs 的表达式:

an(xs) = -
2Nv2ys

(xf - xs) 2 -
(N + 1)v2y忆s

xf - xs
-

(N - 1)v2
xf - xs

(滓d - q0), (19)

将(19)式代入(17)式,由于初始条件为 ys(0) = 0,
y忆s(0) = 渍0,解得 ys 关于 xs 的表达式为

ys(xs) = -
渍0 +滓d - q0
(N -2)xN -1

f
(xf - xs)N +

渍0 + (N -1)(滓d - q0)
(N -2)xf

(xf - xs)2 - (滓d - q0)(xf - xs).

(20)
渍 关于 xs 的表达式为

渍(xs) =
N(渍0 + 滓d - q0)
(N - 2)xN - 1

f
(xf - xs) N - 1 -

2(渍0 + (N - 1)(滓d - q0))
(N - 2)xf

(xf - xs) + (滓d - q0) .

(21)
导弹的总飞行长度可以表示为

s = vtf = 乙xf
0

1 + (y忆s) 2dxs = 乙xf
0

1 + 渍2dxs,

(22)
式中:tf 为导弹的总飞行时间。

将(21)式代入(22)式,整理可得

tf抑
xf [v 1 +

(3N - 1)渍2
0 - 2(N - 1)渍0(滓d - q0)

6(N + 1)(2N - 1 ]) +

xf

v
2 (N - 1) 2 (滓d - q0) 2

6(N + 1)(2N - 1) . (23)

可将 tf 看作是导弹初始飞行时刻的剩余攻击

时间,xf 看作是初始时刻的弹目相对距离 R,渍0 与

初始的速度矢量前置角 浊 大小相等,方向相反,即
渍0 = - 浊,则导弹当前时刻的剩余攻击时间 tgo可表

示为

tgo =
R [v 1 +

(3N - 1)浊2 + 2(N - 1)浊(滓d - q)
6(N + 1)(2N - 1 ]) +

R
v

2 (N - 1) 2 (滓d - q) 2

6(N + 1)(2N - 1) . (24)

当不考虑落角约束,仅采用比例导引,即 aB = 0
时,可得

滓d = (Nq - 滓) / (N - 1) . (25)
将(25)式代入(24)式,整理可得

tgo =
R {v 1 + 浊2

2(2N - 1 }) . (26)

当仅采用比例导引而不考虑落角约束时,
(26)式与文献[15]中推导的剩余攻击时间的表达

式一致。

2摇 同时带命中落角和攻击时间约束的网络

化导弹协同偏置比例制导律与剩余攻击

时间方差收敛性证明

2郾 1摇 同时带命中落角和攻击时间约束的网络化导

弹协同偏置比例制导律

为了提高网络化导弹的作战效能,一般希望网
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络中的各导弹能够在同一时刻以不同的期望落角命

中目标或者目标的不同关键部位,实现最佳毁伤,因
此需要为网络化导弹设计同时带命中落角和攻击时

间约束的协同制导系统。 基于此,本文提出了一种

协同偏置比例导引律。 此导引律根据各枚导弹剩余

攻击时间之差对比例导引系数进行调节,从而达到

控制各导弹攻击时间一致并实现不同期望落角的目

的。 本文提出的协同偏置比例导引律的形式如下:
ani( t) = Ni( t)vi q

·
i( t) -

v2i [滓i( t) - Nqi( t) + (N - 1)滓di] / R i( t), (27)
式中:下标 i 表示第 i 枚导弹;qi ( t)为弹目视线角;
q·i( t)为弹目视线角速率;滓i( t)为导弹的弹道角;滓di

为期望落角;Ni ( t) 为变比例系数,其表达式为

Ni( t) = N(1 - 赘i( t)),其中 赘i( t)为时变增益率,表
达式为

赘i( t) =
KR i( t)着i( t
摇 摇 摇 摇 摇 摇

摇 摇摇摇摇摇摇
摇

)

tgo(0)R(0)
[(3N - 1)浊2

i ( t) +

(N - 1)(滓di - qi( t))浊i( t)], (28)
其中

着i( t) = 1
m - 1 移

m

j = 1,j屹i
tgoj( t) - tgoi( t), (29)

式中:m 为协同系统中导弹的总个数;常数 K > 0;
tgo(0)为所有导弹初始剩余攻击时间的平均值;
R(0)为所有导弹初始弹目相对距离的平均值;
1

m - 1 移
m

j = 1,j屹i
tgoj( t)为除了第 i 枚导弹以外的其余所

有导弹的剩余攻击时间的平均值。
可将(27)式改写为如下形式:

ani( t) = ati( t) + aBi( t), (30)
式中:

ati( t) = Ni( t)vi q
·

i( t); (31)
aBi( t) =

- v2i [滓i( t) - Nqi( t) + (N - 1)滓di] / R i( t);
(32)

ati( t)主要用于调节导弹的攻击时间,这里对攻击时

间的调节转化为对弹道曲率和飞行距离的控制,即
通过调节比例系数改变导弹飞行长度和弹道曲率,
从而达到控制各导弹攻击时间一致的目的;aBi ( t)
则主要用于导弹的落角控制。 由于在剩余时间估算

表达式中明确考虑了比例导引过载指令和落角控制

过载指令对飞行弹道曲率的影响,使得网络化导弹

最终能够在同一时刻以各自期望的落角命中目标。
下面从理论上对本文提出的协同偏置比例导引律的

剩余攻击时间方差收敛性进行证明。

2郾 2摇 协同偏置比例导引律的剩余攻击时间方差收

敛性证明

网络化导弹系统的剩余攻击时间方差可表示为

var( t) = 1
m 移

m

j = 1
( tgo( t) - tgoj( t)) 2 . (33)

若协同制导律能够使(33)式中的方差收敛至

0,则表明所有导弹的剩余攻击时间达到一致,即各

导弹能够同时命中目标。 下面将证明本文提出的协

同偏置比例导引律能够使该方差收敛至 0.
(29)式可写为

着i( t) =m( tgo( t) - tgoi( t)) / (m - 1), (34)
则(28)式可表示为

赘i(t) =
mKRi(t)(tgo(t) - tgoi(t

摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇
摇 摇摇摇摇摇摇摇摇摇

摇

))

(m -1)tgo(0)R(0)
[(3N -1)浊2

i (t) +

(N -1)(滓di - qi(t))浊i(t)] . (35)
假设 浊i( t)为小角度,则将各参数在 t + 驻t 时刻

的值在 t 时刻泰勒展开,并省去高阶小量,得
R i( t + 驻t) = R i( t) - vi驻t(1 - 浊2

i ( t) / 2), (36)
qi( t + 驻t) = qi( t) + vi浊i( t)驻t / R i( t), (37)

浊i( t + 驻t) = 浊i( t) + vi[(N - 1)(滓di - qi( t)) -
N(1 - 赘i( t))浊i( t)]驻ti / R i( t) . (38)

则根据(24)式,可得第 i 枚导弹在 t + 驻t 时刻的剩

余攻击时间为

tgoi( t + 驻t) = tgoi( t) - 驻t +
N赘j( t)驻t

3(N + 1)(2N - 1)[(3N - 1)浊2
j ( t) +

(N - 1)(滓dj - q j( t))浊 j( t)], (39)
则 t + 驻t 时刻所有导弹的平均攻击时间为

tgo( t + 驻t) = tgo( t) - 驻t +
N驻t

3m(N + 1)(2N - 1) 移
m

j = 1
([(3N - 1)浊2

j ( t) +

(N - 1)(滓dj - q j( t))浊 j( t)]赘j( t)) . (40)
将(35)式、(39)式和(40)式代入(33)式,则

t + 驻t时刻剩余攻击时间的方差可表示为

var( t + 驻t) = var( t) - 2N驻t
3m(N + 1)(2N - 1)C( t),

(41)
式中:

C(t) = 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇
摇 摇摇摇摇摇摇摇摇摇

摇

mK
(m -1)tgo(0)R(0)

·

移
m

j =1
(Rj(t)(tgo(t) - tgoj(t))2·

[(3N -1)浊2
j (t) + (N -1)(滓dj - qj(t))浊j(t)]2).

(42)
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由(42)式可以看出,C( t)中的各项均为非负

数,因此 var( t + 驻t)臆var( t),方差随着时间递减,
并最终收敛至 0,从而保证了多枚导弹能够同时命

中目标。 值得注意的是,当所有导弹在每个时刻均

满足(3N - 1) 浊( t) + (N - 1) (滓d - q( t)) = 0 或

浊( t) = 0时,var ( t + 驻t) = var( t),方差不会递减至

0,而是维持一恒定值。 但这种情况极其特殊,在实

际作战中很难出现。
当方差趋于 0 时,所有导弹的剩余攻击时间趋

于一致,即( tgo( t) - tgoi( t))寅0,由(35)式可得时变

增益率 赘i( t)寅0,因此时变比例系数 Ni( t)寅N. 协

同偏置比例导引律的形式趋近于(15)式带命中落

摇 摇

角约束的偏置比例导引律。

3摇 带命中落角和攻击时间约束的网络化导

弹协同偏置比例导引律的仿真实验验证

3郾 1摇 本文提出的协同偏置比例导引律的有效性验证

假设使用两枚导弹攻击同一目标,( xT,yT) =
(8 000 m,0 m);弹 1 初始位置坐标为(0 m,0 m),
滓01 = 20毅,滓d1 = - 25毅,v1 = 280 m / s;弹 2 初始位置

坐标为(450 m,1 000 m),滓02 = -5毅,滓d2 = -35毅,v2 =
280 m/ s. 取 N = 3,K = 40,运用本文提出的协同偏置

比例导引律对两枚导弹进行协同制导仿真,得到

两枚导弹的主要特征变量变化曲线如图 4 所示。

图 4摇 两枚导弹协同攻击目标的仿真结果

Fig. 4摇 Cooperative attack of two missiles

摇 摇 由图 4 可以看出,弹 1 和弹 2 以各自期望的落

角同时命中目标,验证了本文提出的网络化导弹协

同制导律的正确性和有效性。 最终弹 1 脱靶量为

0郾 499 m,弹 2 脱靶量为 0郾 498 m. 由图 4(d)可见,
两枚弹的比例导引系数最终都收敛于 3,这是由于

两弹之间的剩余攻击时间之差随着导弹飞行逐渐趋

于 0,时变增益率也随着趋于 0,因此比例系数收敛

于给定的常系数 N.
若采用(26)式进行各导弹剩余攻击时间的估

算,即不考虑用于控制命中落角的过载指令对飞行

时间的影响,则上述两枚导弹的协同制导效果如

图 5 所示。
从图 5 可以看出,两枚导弹没有同时命中目标,

剩余攻击时间方差最终没有收敛至 0. 研究表明,采
用本文提出的协同偏置比例导引律对网络化导弹进

行协同制导时,需采用本文提出的比较精确的剩余

攻击时间估算方法,否则各导弹的攻击时间会存在

一定的误差。
3郾 2摇 多导弹协同攻击大型目标时的有效性验证

将目标的俯视图简化为六边形,假设使用 3 枚

导弹在偏航平面内同时攻击目标 3 条边的中点,
弹 1 初始位置坐标为(400 m,600 m),目标点位置为
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图 5摇 剩余攻击时间估算不准确情况下的导弹协同制导效果

Fig. 5摇 Cooperative attack of two missiles at inaccurate
time鄄to鄄go

摇

(8 550 m,75 m),滓01 = - 30毅,滓d1 = 30毅,v1 = 300 m / s;
弹 2 初始位置坐标为(0 m,500 m),目标点位置为

(8 500 m,0 m),滓02 = 0毅,滓d2 = 0毅,v2 = 300 m/ s;弹 3 初

始位置坐标为(800 m,0 m),目标点位置为(8 550 m,
- 75 m),滓03 = 25毅,滓d3 = - 30毅, v3 = 300 m / s. 取

N = 3,K = 30,运用本文提出的协同偏置比例导引律

对 3 枚导弹进行制导仿真,各导弹的主要特征变量

变化曲线如图 6 所示。
从图 6 可以看出,应用本文提出的带命中落角

和攻击时间约束的协同偏置比例导引律,可以保证

网络中各导弹在同一时刻以不同的期望落角命中目

标的不同关键部位。 最终弹 1 脱靶量为 0郾 497 m,
弹 2 脱靶量为 0郾 499 m,弹 3 脱靶量为 0郾 497 m.

4摇 结论

本文对多导弹协同攻击问题进行了研究。 首先

针对单枚导弹给出了带命中落角约束的偏置比例导

引律,然后综合考虑比例导引过载指令和落角控制

过载指令对飞行弹道曲率的影响,提出了一种较为

精确的导弹剩余攻击时间估算方法。 将该导引律推

广应用于网络化导弹,提出了一种带命中落角约束

图 6摇 3 枚导弹攻击大型目标不同位置点时的仿真结果

Fig. 6摇 The different points of a large target attacked
by three missiles

摇

和攻击时间约束的协同偏置比例导引律。 该导引律

由两部分过载指令组成,一部分用来进行落角控制,
另一部分用来调节导弹的攻击时间,即根据各导弹

的剩余攻击时间之差,调节各导弹比例导引律中的

比例系数以改变导弹的弹道曲率和飞行长度,最终

达到控制各导弹攻击时间一致的目的。 本文从理论

上给出了该协同偏置比例导引律的收敛性证明。 最

后进行了网络化导弹协同制导系统数学仿真实验验
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证,并指出剩余攻击时间估算的准确性对攻击时间

的一致性有一定影响。 研究表明,本文提出的协同

偏置比例导引律能够保证网络中各导弹以不同的期

望落角同时命中目标或者目标的不同关键部位,能
够满足未来战场上的多导弹协同作战需求。
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