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反坦克导弹最优一体化制导与控制
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摘 要: 将导弹-目标相对运动信息引入到导弹控制模型中，对侧滑转弯( STT) 反坦克导弹的俯仰和偏航推导得出了
制导控制一体化数学模型，然后设计了基于最优控制理论的线性二次型( LQ) 软终端约束控制器，最后进行了六自由
度弹道仿真，结果表明最优一体化制导控制方法可有效地将导弹导向目标，且满足制导精度要求。
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Optimal Integrated Guidance and Control of Anti-tank Missiles
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Abstract: Information of relative motion between missile and target is introduced to missile control
models，and integrated guidance and control models to slide-to-turn( STT ) anti-tank missiles is derived in
pitch and yaw channels，the linear quadratic soft terminal constrain controller based on optimal control
theory is later designed and then validated by 6-degree-of-freedom trajectory simulation model． The
results demonstrate that the optimal integrated guidance and control ( OIGC ) method can guide the
missile to target effectively，and satisfy the need of accuracy．
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1 引 言

导弹制导控制系统由制导系统和控制系统

组成。制导系统 ( 也称导引系统) 主要负责“制
导”功能，由探测设备( 导引头) 和导引指令形成
装置组成。控制系统也称稳定控制系统，是制导
控制系统的内回路，通常由敏感设备、综合设备、
放大变换设备、执行机构和控制对象———弹体组
成，起“稳定与控制”作用［1］。
在导弹研制中，传统的做法是独立地设计导

弹的每个子系统，然后再综合起来，组合成整个

导弹。这些子系统往往使用一系列不同的技术，

包括经典控制理论、最优控制理论等，带宽也不
尽相同，如果整个系统性能不符合要求，再重新

设计各个系统，整个过程是十分耗时的［2］。导弹
的每一个子系统间都有相互作用，这种相互作用

可以被开发用于优化导弹系统的整体性能。一
体化设计方法把导弹从整体上作为一个最优化

问题来考虑，从而给出最优性能的统一解决方

案，也解决了各个子系统被反复设计的问题［3］。
文中给出了侧滑转弯( Slide-to-Turn，STT) 的反坦
克导弹末制导段的俯仰通道和偏航通道制导控

制一体化模型，设计了线性二次型 ( Linear
Quadratic，LQ) 软终端控制器，完成了最优一体化
制导控制律( OIGC) 并进行了仿真。
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2 弹目标导引模型的建立

2． 1 铅垂平面运动关系
导弹和目标在铅垂面内运动关系如图 1 所

示，其中 M为导弹位置，T 为目标位置，Oxy 为弹
目运动平面惯性坐标系，v，a，θ，R，q 分别为速度、
垂直于速度方向的加速度、弹道倾角、弹目距离
和视线角，下标 m和 t分别表示导弹和目标。

图 1 铅垂平面弹目运动关系图
F ig． 1 Missile-Target motive relationsihip in vertical plane

可以得到导弹和目标在铅垂平面内的相对

运动方程:

R
·

= － vcos( q － θ) + vt cos( q － θt ) ( 1)
R q = vsin( q － θ) － vt sin( q － θt ) ( 2)

令 vq = Rq，am = v θ
·
，at = vtθ

·

t

推导可得:

vq = －
R
·

R
vq + vtθ

·

t cos( q － θt ) －

vθ
·
cos( q － θ) ( 3)

2． 2 水平面运动关系
导弹和目标水平面内运动关系与图 1 类似，

只需将其中导弹和目标的弹道倾角用各自弹道

偏角 ψv，ψvt代替。得到导弹和目标在水平面内的
相对运动方程:

R
·

= － vcos( q － ψv ) + vt cos( q － ψvt ) ( 4)
R q = vsin( q － ψv ) － vt sin( q － ψvt ) ( 5)
类似的，令 vq = Rq，at = vt ψvt，am = v ψv

推导可得:

vq = －
R
·

R
vq + at cos( q － ψvt ) － am cos( q － ψv )

( 6)

3 制导控制一体化数学模型

3． 1 俯仰通道
首先做以下几个假设:

( 1) 导弹在某个铅垂面内飞行，cosψv≈1。
( 2) 攻角 α为小量，因此 α≈sinα。
( 3) 侧向运动参数 β，γ，γv，ωx，ωy 及舵偏角

δx，δy 都比较小，这样就可以令 cosβ≈cosγ≈cosγv

≈1。
导弹在俯仰平面内的运动方程可以写成

［4］:

mv
dθ
dt

= Psinα + Y － Gcosθ

Jz

dωz

dt
= Mz

d
dt

= ωz

α =  －















θ

( 7)

其中: 升力 Y = Yαα + Yδz δz，Yα = 57． 3qscαy，Yδz =
57． 3qscδzy ;俯仰力矩 Mz =Mα

z +Mωz

z +Mδz
z，Mα

z = 57． 3
qslmα

z，Mωz

z = qsl2mωz

z / v，Mδz
z = 57． 3qslmδz

z

推导可得:

α = ωz － θ
·
= ωz －

P + Yα

mv
α －

Yδz

mv
δz +

gcosθ
v
( 8)

ωz =
Mα

z

Jz

α +
Mωz

z

Jz

ωz +
Mδz

z

Jz

δz ( 9)

式( 8) 中，g 为重力加速度，将式( 3 ) 弹目运动关
系代入，近似取 cos( q － θ) ≈1，可得:

vq = －
R
·

R
vq －

P + Yα

m
α －

Yδz

m
δz +

gcosθ + vtθ
·

tcos( q － θt ) ( 10)
式( 8) 、( 9) 、( 10) 即为俯仰通道的制导控制一体
化数学模型，令 x1 = ( vq，α，ωz )

T，u = δz，则可写为
状态空间形式:

x1 = A1x1 + b1u + Δ1 ( 11)

01
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其中:

A1 =

－
R
·

R
－
P + Yα

m
0

0 －
P + Yα

mv
1

0
Mα

z

Jz

Mωz

z

J



















z

; b1 = Yδz

m
，
Yδz

mV
，
Mδz

z

J[ ]
z

T

;

Δ1 =［gcosθ + vtθ
·

t cos( q － θt) ，gcosθ / v，0］
T。

为了便于控制系统设计，对俯仰通道一体化

模型做几个简化: ①忽略目标机动等扰动项; ②
忽略舵片产生的升力，认为其仅产生操纵力矩;

③暂不考虑重力，而是在控制律设计完成后以补
偿的形式抵消重力。
简化后的俯仰通道制导控制一体化模型:

x1 = A1x1 + b1u ( 12)
其中:

A1 =

－
R
·

R
－
P + Yα

m
0

0 －
P + Yα

mv
1

0
Mα

z

Jz

Mωz

z

J



















z

; b1 = 0，0，
Mδz

z

J[ ]
z

T

。

3． 2 偏航通道
令导弹保持无倾斜而带侧滑的飞行: θ = 0，γ

= 0，γv = 0，ωx = 0，α，β 为小量，导弹偏航通道的
运动方程可以写成:

－ mv
dψv

dt
= － Pcosαsinβ + Z

Jy

dωy

dt
= My

d
dt

= ωz

dψ
dt

=
ωy

cos
α = 
β = ψ － ψ





















v

( 13)

其中侧向力 Z = Zββ + Zδy δy，Zβ = 57． 3qscβz，Zδy =

57． 3qscδyz ;偏航力矩 My =Mβ
y +Mωy

y +Mδy
y，Mβ

y = 57． 3
qslmβ

y，Mωy

y = qsl2mωy

y / v，Mδy
y = 57． 3qslmδy

y

推导可得:

β = ωy － ψv = ωy －
P － Zβ

mv
β +

Zδy

mv
δy ( 14)

ωy =
Mβ

y

Jy

β +
Mωy

y

Jy

ωy +
Mδy

y

Jy
δy ( 15)

将式( 6) 代入，并近似 cos( q － ψv ) ≈1，可以
得到:

vq = －
R
·

R
vq －

P － Zβ

m
β +

Zδy

m
δy + at cos( q － ψvt )

( 16)
式( 13) 、( 14) 、( 15) 组成了偏航通道的制导

控制一体化数学模型，令 x2 = ( vq，β，ωy )
T，u = δy，

写为状态空间形式:
x2 = A2x2 + b2u + Δ2 ( 17)

其中:

A2 =

－ R
·

R －
P － Zβ

m
0

0 －
P － Zβ

mv
1

0
Mβ

y

Jy

Mωy

y

J



















y

; b2 =
Zδy

m
，
Zδy

mv
，
Mδy

y

J[ ]
y

T

;

Δ2 为目标机动等不确定性。
与俯仰通道做类似处理，简化后的偏航通道

制导控制一体化模型为

x2 = A2x2 + b2u ( 18)
其中:

A2 =

－
R
·

R
－
P － Zβ

m
0

0 －
P － Zβ

mv
1

0
Mβ

y

Jy

Mωy

y

J



















y

; b2 = 0，0，
Mδy

y

J[ ]
y

T

。

4 LQ软终端控制器

连续时间线性系统

11
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x = Ax + Bu ( 19)
要求设计最优控制输入 u，使系统在终端 t f

到达下面曲面上:

Mfx( t f ) = ψ ( 20)
并极小化下面的二次型性能指标，

Je = 1
2 ∫

tf

t0
( xTQx + uTRu) dx ( 21)

以上便是连续时间系统线性二次型( LQ) 问
题的一般提法。对软终端控制器设计，引入终端
条件的误差变量:

ef = Mfx( t f ) － ψ ( 22)
对终端误差的加权能量作为惩罚项加入性

能指标，即

Je =
1
2 ∫

t f

t0
( xTQx + uTRu) dx +

1
2
eTf Qfef

( 23)
其中: Q项反映了对状态过渡过程性能的要求; R
项则反映了对控制能量的限制; Qf 是对终端误差

的加权矩阵，反映误差趋于零的要求，也可以称

为惩罚因子，Qf 越大，终端精度越高。
对于拦截问题，q→0 代表了理想的拦截条

件，即 vq→0，故 ψ = 0，Mf = diag( 1，0，0) 。
这样，问题就转化为在动力约束下，对扩展

性能指标的优化问题。可以采用 Riccati 矩阵变
换方法或生成函数的方法等完成软终端约束控

制器的设计。得到控制律如下:
u( t) = － Kx ( t) x( t) + Kψ( t) ψ ( 24)
这是反馈-前馈的控制律形式，其中:

Kx ( t) = R－1BTS( t) ( 25)
Kψ( t) = R－1BTFT

m ( t) Qf ( 26)
其中: S ( t ) ，Fm ( t ) 为矩阵微分 Riccati 方程组
的解:

－ S( t) = ATS + SA － SBR－1BTS + Q
( 27a)

S( tf ) = MT
f QfMf ( 27b)

－ Fm ( t) = Fm ( A － BR－1BTS) ( 28a)
Fm ( tf ) = Mf ( 28b)

5 数字仿真

某反坦克导弹采用正常式气动布局，俯仰通

道采用初始段姿态控制、中段高度控制以及全程
阻尼控制，偏航通道采用姿态追踪控制和全程阻

尼控制，俯仰和偏航通道的末制导段均采用最优

一体化制导控制。
六自由度弹道仿真在海拔 1 430 m、温度 20

℃、发射后锁定、末制导距离 2 000 m、理想无扰动
条件下进行，分别仿真三种目标:①静止目标，位
置 ( 5 000，0，0 ) ; ②匀速目标: 起始运动点
( 5 000，0，0) ，速度 42 m /s ( 轴向、侧向速度分量
均为 30 m /s) ，方位角 135°; ③机动目标: 起始运
动点( 5 000，0，0) ，速度 14 m /s，第 25 s至 27 s匀
加速至 42 m /s，然后保持 42 m /s，方位角 135°。
使用精细积分算法框架下开发的 MATLAB /

PIMCSD工具箱［5］，对于软终端控制器给出计算
机上的精确解。调用格式:
［Kx，Kψ］ = pim_tlqstc( A，B，Q，R，N，Qf，Mf，ψ，t)
俯仰和偏航通道计算 A，B 矩阵分别如式( 12) 和
式( 18) 所示，取 Q = diag( 1，0，0) ，R = 5，N = 0，Qf

= diag( 1 000，0，0) ，Mf = diag( 1，0，0) ，ψ = 0。
俯仰通道控制指令:

u( t) = － Kx ( t) x( t) + ug ( t) ( 29)
其中: ug ( t ) 为平衡舵偏角指令，在此 ug ( t ) =
1． 92。
偏航通道控制指令直接按式( 24) 计算。
三种目标的仿真飞行时间和脱靶量见表 1 所

示，机动目标弹目运动关系见图 2，视线角速度和
舵指令曲线分别见图 3 和图 4。

表 1 三种目标仿真结果
Tab． 1 Simulation result of 3 targets

目标类型 飞行时间 / s 脱靶量 /m

静止目标 31． 138 0． 044 454

匀速目标 27． 359 0． 207 39

机动目标 29． 251 0． 165 18

21



苗昊春，等:反坦克导弹最优一体化制导与控制

图 2 机动目标弹目运动三维曲线
Fig． 2 Three-dimensional curve of missile

and maneuvering target

图 3 视线角速度曲线
Fig． 3 Curve of line-of-sight rate

图 4 舵指令曲线
Fig． 4 Curve of actuator command

由图 2 至图 4 可知，最优一体化制导控制方
法在末制导段段后可有效将导弹导向目标，且弹

道较为平直;对于静止、匀速、机动三类目标均取
得了较小的脱靶量，视线角速度曲线达到预期效

果;由中段转末制导段瞬间俯仰和偏航舵指令产

生比较大的跳变，但在舵的最大承受范围之内。

6 结 论

本文将制导信息引入到控制模型中，构造了

STT型反坦克导弹的俯仰和偏航通道的制导控制
一体化数学模型，并针对此模型设计了最优一体

化制导控制律( OIGC) ，数字仿真结果表明，该制
导律可以有效地将导弹导向目标并能取得较小

的脱靶量，满足制导精度要求。
值得注意的是制导控制一体化的数学模型要

求提供攻角、侧滑角、弹目距离、视线角速度、角速
度等制导信息，其中攻角、侧滑角的测量在目前工
程应用中尚不广泛，因此最优一体化制导控制方法

在未来一段时间仍将处在理论研究阶段。
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本体开发，这里只展示了炮兵指挥实体的射击任

务分配概念模型的语义描述，仅炮兵领域还有大

量的工作需要去完成。
经过语义网技术的不断发展，相关工具的不

断完善，当其发展为真正拥有能实现协作、计算
机可读的语义网时，利用其描述的军事概念模型

的语义可促进计算机在指挥控制等高端高智能

领域的应用，同时提高基于此模型的仿真系统、
指挥系统等信息系统的可组合性和互操作性。
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