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摘 要:针对延迟信息条件下的机动目标拦截问题,研究了一种考虑目标加速度方向观测的微

分对策制导律。首先,针对引入目标方向观测信息末制导博弈问题,建立了微分对策数学模型。
随后,利用状态依赖黎卡提方程求解微分对策问题,得到包含无延迟目标机动项的微分对策制

导律,可以更为有效地拦截机动目标。最后,在延迟信息条件下,利用目标加速度方向观测的

方法补偿延迟的目标加速度,再将补偿后的目标加速度信息取代无延迟的目标加速度,得到延

迟信息条件下考虑目标加速度方向观测的微分对策制导律。仿真结果表明,新的制导律可以在

延迟信息条件下有效地拦截机动目标。
关键词:制导;微分博弈;状态依赖黎卡提方程;延迟信息;加速度方向观测
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Abstract:Fortheproblemofinterceptingamaneuveringtargetwithdelayedinformation,adiffer-
ential-gamesbasedguidancelawwithobservationoftarget􀆳saccelerationorientationisstudied.
First,fortheproblemofterminaldifferentialgamesguidancewithobservationoftarget􀆳saccelera-
tionorientation,themodelofthedifferentialgamesguidanceisbuilt.Then,thedifferentialgame
issolvedbythewayofstate-dependentRiccatiequation.Adifferential-gamesbasedguidancelaw
withtarget􀆳saccelerationisachieved,whichinterceptsmaneuveringtargetsbetter.Finally,under
assumptionsofdelayedtargetacceleration,bythewayofobservingtarget􀆳saccelerationorienta-
tion,amoreaccuratetargetaccelerationisachieved.Replacingthetarget􀆳saccelerationwithno
delaywithcompensatedacceleration,adifferential-gamesbasedguidancelawwithobservationof
target􀆳saccelerationorientationisachieved.Thesimulationresultsshowsthatthenewguidance
lawcaninterceptsmaneuveringtargetsbetterwithdelayedtarget􀆳sacceleration.
Keywords:Guidance;Differentialgames;State-dependentRiccatiequation;Delayedinformation;

Observationofaccelerationorientation
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0 引言

由于军事技术进步,现代强机动性能飞行器

对于制导性能的指标要求较高。传统的比例制导

律、最优制导律在应对高机动目标时,需要准确

的目标加速度信息,而不准确的目标加速度信息

会对制导效果产生极大影响。微分对策制导律对

于精确目标加速度信息的依赖程度较小,制导过

程中只需要目标的机动能力信息,而不需要精确

的目标加速度信息。
微分对策问题 (diferntialgames,DG)最早

由Isaacs[1]提出。Gutman[2]利用简化的模型设计出

一种微分对策制导律。Shinar[3]假设攻防双方均具

有1阶动态响应,提出了一种基于零化脱靶量方法

的微分对策制导律DGL/1。该微分对策制导律利

用状态转移矩阵对微分对策问题进行降阶,并采

用哈密顿方法进行极大极小值求解,得到的制导

律幅值为导弹的最大加速度,而加速度方向由脱

靶量符号决定,其中计算脱靶量符号时需要用到

目标的加速度信息。Shinar等[4]假设对目标加速

度观测存在延迟,利用延迟的目标加速度信息,
结合已知的目标最大机动能力以及目标动态响应

延迟估计出实时的目标加速度,利用估计的加速

度代替实时目标加速度进行脱靶量计算,设计延

迟目标加速度信息条件下的微分对策制导律DGL/

C。随后,Shinar等[5]针对时间延迟对于制导律设

计的影响进行详细论述。Glizer等[6]针对目标的速

度、加速度存在观测延迟的情况,设计出考虑双

信息延迟的微分对策制导律DGL/CC。Glizer等[7]

又给出了一种考虑多信息延迟的微分对策制导律。

Oshman等[8]针对DGL/C制导律,利用无延迟的

目标加速度方向观测对延迟目标加速度信息进行

补偿,设计出利用目标加速度方向观测改进的制

导律DGL/S。相较于 DGL/C制导律,该制导律

对于目标加速度的预测值更加准确,进一步降低

了脱靶量,提升制导效 果。以 上 制 导 律 都 基 于

DGL/1制导律的框架,针对不同的延迟信息条件

进行研究,利用目标机动能力值与动态响应方程

对目标加速度可达域进行预测,同时利用低延迟

的加速度相关的信息进行补偿,随后利用这些预

测得到目标加速度进行脱靶量的计算,提升延迟

信息条件下的制导效果。
上述制导律得益于零化脱靶量模型的特点,

在进行极大极小值求解时可以将问题转化为求解

脱靶量的符号。但是这类制导律是一种bang-bang
类型的控制,同时在面对新的制导要求如攻击角

时,求解困难较大,而状态依赖黎卡提方程方法

(state-dependentRiccatiequation,SDRE)可以极

大地降低微分对策问题的求解难度。

Bardhan[9]利用零化视线角速率的方式进行制

导律设计,并采用SDRE的方法对极大极小值问

题进行求解。同时基于无穷稳定理论将黎卡提方

程的微分项舍去,将问题转化为每一决策阶段的

SDRE求解,设计出利用SDRE方法求解微分对策

问题的SDRE-DG制导律。该制导律不需要剩余时

间的估计,而之前的微分对策制导律都需要利用

剩余时间来对脱靶量进行估计。Bardhan等[10]又

将状态空间扩展为视线角速率与攻击角,由于采

用了SDRE方法,问题的求解难度降低。这些制

导律利用SDRE方法进行求解,将问题转化为状

态依 赖 参 数 (state-dependentcoefficient,SDC)
和代数黎卡提方程的求解。这类制导律可以对支

付函数进行设计以满足不同的性能指标,同时舍

去黎卡提方程的微分项以避免剩余时间估计,利

用实时计算的SDC将问题转化为代数黎卡提方程

的求解。Cloutier等[11]对于SDRE方法进行了总体

论述。Çimen[12]对于SDRE方法进行了详细的论

述分析,并着重对稳定性、求解方法、结构进行

介绍与分析。孙平等[13]集中解释了SDRE问题集

中于状态相关参数的构造、权重矩阵的选择以及

代数黎卡提的求解。Menon等[14]介绍了SDC的构

造原则,同时介绍了Schur法和Kleinman法两种

方法来解决代数黎卡提的实时求解问题。
上述文献都未对目标存在非博弈机动的情况

进行考虑。而Farhan[15]在微分对策问题的设计过

程中,将导弹与目标的机动分为追逃机动和干扰

机动,给出了一种考虑目标进行干扰机动的微分

对策制导律。
本文利用SDRE的方法研究了导弹微分博弈

制导问题,引入了目标加速度方向观测,提高了

制导精度。在实际应用中,实时且精确的目标加

速度往往难以获得,假设导弹只能获得具有一定

时间延迟的目标加速度,结合 Oshman等[8]的方

法进行目标加速度方向观测,即对目标加速度的

极性进行观测,可以得到补偿后的目标加速度值

的符号。将补偿后预测得到的目标加速度取代上
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述微分对策制导律所需要的实时目标加速度,最

终设计出考虑目标加速度方向观测的微分对策制

导律,该制导律可以更好地实现延迟信息条件下

的机动目标拦截。

1 平面追逃模型

考虑弹-目追逃问题,动力学模型如下

ẋm =Vmcosφm

żm =Vmsinφm

φ̇m =am/Vm

ȧm =(um2-am)/τm

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(1)

同样,目标的动力学模型为

ẋt=Vtcosφt

żt=Vtsinφt

φ̇t=at/Vt

ȧt=(ut2-at)/τt

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(2)

式中,xm,zm 和xt,zt 分别为导弹与目标在惯性

系的x,z轴上的坐标;Vm 和Vt 分别为导弹与目

标的速度;φm 和φt 为导弹与目标的飞行路径角;

am 和at 为导弹与目标垂直于速度的加速度;τm 和

τt 为导弹与目标的1阶动态响应时间;um2和ut2为

导弹与目标垂直于速度的加速度指令。
结合图1,获得导弹与目标的相对运动方程

Ṙ =Vtcos(θ-φt)-Vmcos(θ-φm) (3)

θ̇=(-Vtsin(θ-φt)+Vmsin(θ-φm))/R (4)

式中,R 和Ṙ 分别为导弹与目标的相对距离与相对

速率,θ 和̇θ分别为视线角与视线角速率。
本文基于零化视线角速率的方法进行制导律

设计,对公式 (4)进行求导得到

θ̈=-
2̇R
Rθ̇-

1
Rum +

1
Rut (5)

式中,um 和ut 分别为导弹与目标垂直于视线方向

的加速度指令。
针对导弹博弈制导问题,由于影响末端制导

效果的只有θ̇的值,以θ̇为x, 设计出以下微分对

策问题

ẋ=f(x)+b(x)um +c(x)ut

J=
1
2∫
∞

t0

(xTq(x)x+uT
mr1(x)um -

γ2uT
tr2(x)ut)dt

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(6)

式中,γ 为目标相对于导弹可以获得的机动大小,
其值越大在支付函数中对于目标的机动惩罚越

图1 导弹和目标碰撞几何图形

Fig.1 Missile-targetengagementconfiguration

大,代表目标相对于导弹所能获得的机动越小,
其取值取决于目标相对于导弹的机动能力强弱;

q(x)为关于视线角速率的权重系数;r1(x)和

r2(x)为导弹与目标机动指令的权重系数。
针对上述微分对策问题,拦截方努力地使得

支付函数J的值减小,而目标则努力增大J的值。
而微分对策问题的目的是求出鞍点解(u*

m,u*
t ),

鞍点解满足下面的条件

J(u*
m,ut)≤J(u*

m,u*
t )≤J(um,u*

t ) (7)
当导弹采用鞍点值u*

m 进行机动时,目标只有

采用鞍点值u*
t 进行机动才能最大程度增大支付函

数的值。而目标采用在导弹博弈过程中鞍点值u*
t

进行机动,导弹只有用鞍点值u*
m 进行机动才能最

大程度减小支付函数的值。在导弹博弈过程中,
任意一方如果不采取鞍点解进行机动,都将使得

另一方在博弈过程中受益。

2 SDRE-DG微分对策制导律

针对式 (6)所示的微分对策问题,传统方法

需要求解哈密顿-雅可比-贝尔曼-伊萨克斯偏微分

方程,但是该偏微分方程往往难以求解,可以使

用状态依赖黎卡提方程对其进行求解。求解过程

主要分为:状态依赖参数SDC与状态依赖黎卡提

方程SDRE求解。

2.1 SDC求解

针对式 (6)所述的微分对策问题,需要对式

(8)进行线性化,已知

ẋ =f(x)+b(x)um +c(x)ut (8)
如果f(0)=0,那么就可以将f(x)转化为

a(x)x, 获得

ẋ =a(x)x+b(x)um +c(x)ut (9)
式中,a(x),b(x),c(x)为需要实时计算的SDC
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a(x)=-
2̇R
R

(10)

b(x)=-
1
R

(11)

c(x)=
1
R

(12)

利用实时测量所得的测量值R,̇R 的值对公式

(10)~ (12)进行计算,获得SDC值进行SDRE
求解。

2.2 SDRE方程

针对式 (6)的微分对策问题,利用哈密顿方

法进行求解,获得哈密顿方程

H=
1
2x

Tq(x)x+
1
2u

T
mr1(x)um -

γ2

2u
T
tr2(x)ut+

λT(a(x)x+b(x)um +c(x)ut) (13)
式中,λ 为协变量。方程要获得最小值时需要满足

∂H
∂u*

m
=0

∂H
∂u*

t
=0

∂H
∂x =-̇λ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

(14)

由式 (12)得到鞍点解

u*
m =-r-1

1 (x)bT(x)λ
u*

t =γ-2r-1
2 (x)cT(x)λ{ (15)

假设λ=p(x)x,p(x)为协变量λ 与x 相关

的系数,对λ 求导并结合公式 (12)和 (13)

λ̇=̇p(x)x+p(x)x
=̇p(x)x+p(x)(a(x)x-b(x)r-1

1 (x)bT·
(x)p(x)x+γ-2c(x)r-1

2 (x)cT(x)p(x)x)

=-
∂H
∂x =-q(x)x-aT(x)p(x) (16)

基于无穷时间稳定,使得ṗ(x)=0, 求解获

得SDRE方程

aT(x)p(x)+p(x)a(x)-p(x)(b(x)r-1
1 (x)bT·

 (x)-γ-2c(x)r-1
2 (x)cT(x))p(x)+q(x)=0

(17)

2.3 SDRE-DG微分对策制导律设计

由于x 为1阶,并假设r1(x)=1和r2(x)=
1, 那么式 (15)所示的状态依赖黎卡提方程转为

一元二次方程

(b2(x)-γ-2c2(x))p2(x)-2a(x)p(x)-q(x)=0
(18)

  可以直接进行一元二次方程求解

p(x)=

 a(x)+ a2(x)+(b2(x)-γ-2c2(x))q(x)
b2(x)-γ-2c2(x)

(19)
获得SDRE-DG微分对策制导律

uSDRE-DG=

 -
a(x)+ a2(x)+(b2(x)-γ-2c2(x))q(x)

b2(x)-γ-2c2(x)
b(x)x

(20)
该制导律不需要进行剩余时间估计。

3 考虑目标非博弈机动的微分对策制导律

不同于SDRE-DG制导律,该微分对策制导律

在微分对策问题设计过程中考虑了目标存在非博

弈机动,将导弹与目标的控制量分为两部分

um =ump +umd (21)

ut=ute +utd (22)
式中,ump 为导弹的追捕机动,ute 为目标的逃逸机

动,而umd 与utd 为导弹与目标进行的非博弈机动,
选择支付函数

J=

1
2∫
∞

t0

(xTq(x)x+uT
mpr1(x)ump -γ2uT

ter2(x)ute)dt

(23)
式中,q(x)为关于视线角速率的权重系数,r1(x)
为关于导弹追捕机动指令的权重系数,r2(x)为关

于目标逃逸机动指令的权重系数,而导弹与目标

的非博弈机动由于其随机性,在支付函数中并进

行考虑。结合式 (5),(19),(20)获得了考虑目

标非博弈机动的微分对策问题

ẋ =a(x)x+b(x)(ump +umd)+c(x)(ute +utd)

J=
1
2∫
∞

t0

(xTq(x)x+uT
mpr1ump -γ2uT

ter2ute)dt

ì

î

í

ï
ï

ïï

(24)
获得哈密顿函数

H =
1
2
(xTq(x)x+uT

mpr1(x)ump -γ2uT
ter2·

(x)ute)+λT(ax+bump +bumd +cute +cutd)
(25)

式中,λ 为协变量。方程要取得最小值需要满足式

(26)
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∂H
∂ump

=0

∂H
∂ute

=0

∂H
∂x =-̇λ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

(26)

不同于SDRE-DG制导律,由于引入了非博弈

机动,需要假设λ=p(x)x+ξ,其中p(x)为协

变量λ 与x 相关的系数,ξ为一个与状态空间同阶

的向量得到了鞍点解

u*
mp =-r-1

1 (x)bT(px+ξ)

u*
te =γ-2r-1

2 (x)cT(px+ξ)
(27)

对协变量λ 进行求导得

λ̇=̇px+ṗx +̇ξ
=̇px+p(ax+bump +bumd +cute +cutd)+̇ξ

=̇px+p(ax-br-1
1bT(px+ξ)+bumd +

γ-2cr-1
2cT(px+ξ)+cutd)+̇ξ (28)

同时由式 (26)获得

λ̇=-
∂H
∂x =-qx-aTpx-aTξ (29)

结合式 (28)和 (29),获得两个黎卡提方程

aTp+a-p(br-1
1bT-γ-2cr-1

2cT)p+q=0 (30)

ξ(aT-pbr-1
1bT+γ-2pcr-1

2cT)+pbumd +pcutd =0
(31)

假设r1=1和r2=1, 并求解得

p(x)=
a+ a2+(b2-γ-2c2)q

b2-γ-2c2
(32)

ξ=-
pbutd +pcutd

aT-pb2+γ-2pc2
(33)

假设目标进行的机动全部是非博弈机动,即

ut=utd =at, 获得考虑非博弈机动的微分对策制

导律

  u=-b(px+ξ)

=-bpx-
pcat

aT-pb2+γ-2pc2
æ

è
ç

ö

ø
÷ (34)

将式 (10)~ (12)以及式 (32)代入得

u= -2̇R+ 4̇R2+(1-γ-2)q
1-γ-2 x+

-2̇R+ 4̇R2+(1-γ-2)q
(1-γ-2) 4̇R2+(1-γ-2)q

at (35)

该制导律包含了对目标加速度进行补偿的扩

展项,相较于SDRE-DG制导律可以更为有效地应

对机动目标。

4 考虑目标加速度方向观测的微分对策制

导律

  在实际制导过程中,目标的加速度往往难以

获得,本文考虑导弹在制导过程中只能获得延迟

的目标加速度信息at(t-Δt)。同时导弹可以获得

实时的目标加速度方向信息sgn(at(t))。 结合

Oshman等[8]提出的方法,利用目标加速度方向信

息sgn(at(t))补偿延迟目标加速度信息at(t-
Δt)。

已知目标在 Δt 时刻前的具有延迟的加速度

at(t-Δt),目标的最大加速度amax
t , 以目标的最

大加速度为输入,结合式 (2)可以获得利用动态

响应公式估计得到的目标加速度可达域的上下界

at(t)dmin=at(t-Δt)e-Δt/τt -amax
t (1-e-Δt/τt)

(36)

at(t)dmax=at(t-Δt)e-Δt/τt +amax
t (1-e-Δt/τt)

(37)
如果没有其他信息进行进一步补偿,则可以

利用预测的目标加速度可达域的中心代替目标加

速度信息。而利用目标加速度方向的方法则是基

于实时的目标加速度方向这个可以得到的低延迟

信息,进一步将目标加速度信息可达域缩小,目

标加速度可达域的上界或者下界变为0,并利用缩

小后的目标加速度可达域中心值当作目标加速度

值。相较于未进行补偿的延迟目标加速度估计,
得到的目标加速度值更加接近实际值。

当sgn(at(t)dmin)=sgn(at(t)dmax)时

at(t)center=at(t-Δt)e-Δt/τt (38)
当sgn(at(t)dmin)≠sgn(at(t)dmax)时

at(t)center=
1
2at(t-Δt)e-Δt/τt +

1
2sgn

(at(t))amax
t (1-e-Δt/τt)

(39)
式中,sgn (·)为符号函数。

随后利用补偿后获得的目标加速度可达域中

心值at(t)center代替式(34)中的at, 可以得到考虑

目标加速度方向观测的微分对策制导律

u= -2̇R+ 4̇R2+(1-γ-2)q
1-γ-2 x+

-2̇R+ 4̇R2+(1-γ-2)q
(1-γ-2) 4̇R2+(1-γ-2)q

at(t)center

(40)
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相较于第3节中考虑非博弈机动的制导律,新

的考虑加速度方向观测的制导律不需要实时的目

标加速度信息,可以更为有效地应对延迟目标加

速度信息条件下的机动目标拦截问题。

5 仿真研究

下面将在目标进行常值机动和目标进行蛇形

机动的情况下,分别对制导律的制导效果进行仿

真研究。为了方便表达,将第4节中考虑目标加速

度方向观测的制导律命名为SDRE-ODG,并与

SDRE-DG制导律进行仿真对比研究

仿真过程中,利用式 (1)~ (2)建立导弹与

目标的运动学空间。利用式 (8)~ (10)在每一个

决策阶段计算得到状态依赖参数a(x),b(x),

c(x), 并利用状态依赖参数并结合式 (18)和

(39)计算得到SDRE-DG制导律与SDRE-ODG制导

律的制导量。将制导量代入到运动学中,实现导弹

的拦截运动仿真。通过两种制导律进行对比,以便

于进一步论证新制导律的制导效果。

5.1 目标进行常值机动

下面将针对目标进行常值机动的情况进行仿

真,研究目标进行常值机动时的初始参数如表1所

示,即γ=7.5,r1=1,r2=1,q(x)=1,目标最

大机动能力amax
t =50m/s2,目标加速度观测延迟

时间为Δt=0.2s, 同时目标的机动指令值大小为

50m/s2,获得如表1所示的仿真结果。

表1 目标进行常值机动时初始参数

Tab.1 Initialparametersundertheconditionsthattarget

conductsconstantmaneuvers

x(0)/m z(0)/m α(0)/(°) V(0)/(m·s-1)

导弹 0 0 0 2500

目标 50000 20000 180 1500

由视线角速率对比图2可以看出,在目标进行

常值机动的情况下,SDRE-ODG 制导律相较于

SDRE-DG 制 导 律 视 线 角 速 率 收 敛 效 果 更 好。

SDRE-ODG制导律由于包含了对目标加速度的补

偿项,在初期可以更为有效地利用导弹的机动能

力。由 加 速 度 指 令 对 比 图 3 可 以 看 出,早 期

SDRE-ODG制导律的控制量大于SDRE-DG制导

律,在后期则较小。相应的SDRE-ODG制导律在

末制导前期收敛快于SDRE-DG制导律,而在后期

则收敛速度较慢并趋于0。而从轨迹对比图4可以

看出,SDRE-ODG制导律制导下,导弹的轨迹更

为平直,结合式 (18)和 (33)可以看出,这主

要是由于SDRE-ODG制导律相较于SDRE-DG制

导律多出了补偿目标机动的扩展项。在上述仿真

条件下,前期SDRE-ODG制导律的值大于SDRE-
DG,而后期则相反。这样SDRE-ODG制导律轨

迹在前期转向较快,总体上轨迹较为平直。

图2 目标进行常值机动时视线角速率

Fig.2 Lineofsightratewhentargetconducts

constantmaneuvers

图3 目标进行常值机动时导弹加速度指令

Fig.3 Missile􀆳saccelerationcommandwhentarget

conductsconstantmaneuvers

从脱靶量对比表2来看,SDRE-ODG制导律

的脱靶量值为0.23m,而SDRE-DG制导律的脱

靶量值为1.36m,主要是由于SDRE-DG制导律

在视线角速率的收敛上,对于目标机动的补偿效

果弱于 SDRE-ODG 制 导 律。可 以 看 出,SDRE-
ODG制导律在延迟信息条件下,应对进行常值机

动的目标时的拦截效果较好。
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图4 目标进行常值机动时轨迹

Fig.4 Trajectorywhentargetconducts

constantmaneuvers

表2 目标进行常值机动时脱靶量对比

Tab.2 Comparisonofmissdistancewhentarget

conductsconstantmaneuvers

制导律 脱靶量/m

SDRE-DG 1.36

SDRE-ODG 0.23

5.2 目标进行阶跃机动

下面将针对目标进行阶跃机动的情况进行仿真,
研究目标进行阶跃机动时的初始参数如表3所示。
目标在4s时开始进行加速度值为50m/s的阶跃机

动,γ=7.5,r1=1,r2=1,q (x)=1,目标最大

机动能力amax
t =50m/s2,目标加速度观测延迟时间

Δt=0.2s,获得如表3所示的仿真结果。

表3 目标进行阶跃机动时初始参数

Tab.3 Initialparametersundertheconditionsthat

targetconductsstepmaneuvers

x(0)/m z(0)/m α(0)/(°)V(0)/(m·s-1)

导弹 0 0 0 2500

目标 20000 10000 180 1500

由视线角速率对比图5可以看出,在制导初期

的两个制导律的视线角速率收敛相同,这主要是

由于在拦截初期的目标加速度为0,导致SDRE-
ODG制导律相较于SDRE-DG制导律在补偿目标

机动的方面没有区别,使得两个制导律的收敛效

果相同。而在4s左右目标开始机动,使得两者在

收敛性方面开始出现差异。同5.1节仿真一样,

SDRE-ODG制导律在对于目标的机动具有补偿作

用,其在目标机动时可以更好地实现视线角速率

的收敛,最终导致在4s后两者在视线角速率的收

敛性的差异。而从机动指令对比图6可以看出,在

4s左右时SDRE-ODG 制导律的机动指令大于

SDRE-DG制导律,而后则小于SDRE-DG制导律,
这进一步说明SDRE-ODG制导律对于目标机动的

补偿效果,可以更为有效地利用导弹机动能力。
而从导弹的轨迹图7可以看出,制导初期两种制导

律的轨迹完全一样,而后期的RE-ODG制导律的

轨迹更加平直,进一步证明SDRE-ODG制导律在

拦截机动目标方面效果更好。
从脱靶量对比表4来看,SDRE-ODG制导律

的脱靶量值为0.48m,而SDRE-DG制导律的脱

靶量为1.46m,主要是由于SDRE-DG制导律在

视线角速率的收敛上,对于目标机动的补偿效果

弱于SDRE-ODG制导律。可以看出,SDRE-ODG
制导律在延迟信息条件下,应对进行阶跃机动目

标时的拦截效果较好。

图5 目标进行阶跃机动时视线角速率

Fig.5 Lineofsightratewhentargetconductsstepmaneuvers

图6 目标进行阶跃机动时导弹加速度指令

Fig.6 Missile􀆳saccelerationcommandwhentarget

conductsstepmaneuvers
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图7 目标进行阶跃机动时轨迹

Fig.7 Trajectorywhentargetconductsstepmaneuvers

表4 目标进行阶跃机动时脱靶量对比

Tab.4 Comparisonofmissdistancewhentarget

conductsstepmaneuvers

制导律 脱靶量/m

SDRE-DG 1.46

SDRE-ODG 0.48

5.3 目标进行蛇形机动

下面对目标进行蛇形机动的情况进行仿真,
研究目标进行蛇形机动时的初始参数如表5所示。
同时目标进行峰值为100的蛇形机动,γ=7.5,

r1=1,r2 =1,q(x)=1, 目 标 最 大 机 动 能 力

amax
t =100m/s2,目标加速度观测延迟时间 Δt=
0.2s, 获得如表5所示的仿真结果。

表5 目标进行蛇形机动时初始参数

Tab.5 Initialparametersundertheconditionsthat

targetconductsserpentinemaneuvers

x(0)/m z(0)/m α(0)/(°) V(0)/(m·s-1)

导弹 0 0 0 2500

目标 20000 10000 180 1500

由视线角速率对比图8可以看出,在应对进行

蛇形机动的目标时,SDRE-ODG 制导律相较于

SDRE-DG制导律可以对目标机动作出补偿,其在

视线角速率收敛方面较好,可以实现最后收敛至0
值附近,而SDRE-DG制导律在目标变机动值后视

线角速率离开0值附近。而从机动指令对比图9可

以看出,SDRE-ODG制导律的控制量在SDRE-DG
制导律的周围波动。其中第一次变动是SDRE-
ODG制导律在目标机动的每个阶段可以有效利用

导弹机动,视线角速率收敛较快,此后不再需要

高机动值,导致SDRE-ODG 制导律的机动值比

SDRE-DG 制 导 律 小。随 后 由 于 目 标 变 机 动,

SDRE-ODG制导律的机动值发生较大变化,从视

线角速率变化可以看出,SDRE-DG制导律对于目

标变机动反应较小。而SDRE-ODG对于目标变机

动反应较大,其在3.7s时视线角速率变化没有

SDRE-DG大,并很快再次趋向收敛。从拦截轨迹

对比图10可以看出,SDRE-ODG制导律的轨迹更

加平直。
从脱靶量对比表6看出,SDRE-ODG制导律

的脱靶量为0.65m,而SDRE-DG制导律的脱靶

量为1.47m,这和视线角速率收敛性的结果相符。

SDRE-DG制导律由于在目标变机动后视线角速率

发生 突 变,在 末 期 未 完 全 收 敛 至0,而 SDRE-
ODG制导律的收敛效果较好,最终SDRE-ODG
在脱靶量上较小,拦截效果较好。

图8 目标进行蛇形机动时视线角速率

Fig.8 Lineofsightratewhentargetconducts

serpentinemaneuvers

图9 目标进行蛇形机动时导弹加速度指令

Fig.9 Missile􀆳saccelerationcommandwhentarget

conductsserpentinemaneuvers
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图10 目标进行蛇形机动时轨迹

Fig.10 Trajectorywhentargetconducts

serpentinemaneuvers

表6 目标进行蛇形机动时脱靶量对比

Tab.6 Comparisonofmissdistancewhentarget

conductsserpentinemaneuvers

制导律 脱靶量/m

SDRE-DG 1.47

SDRE-ODG 0.65

综上所述,SDRE-ODG制导律包含了对 目

标机动的补偿项,制导律可以更为有效地利用

导弹的机动能力,在延迟条件下有效地实现视

线角速率收敛,可以更为有效地实现对机动目

标的拦截。

6 结论

本文研究了导弹微分博弈制导问题,在设计

微分对策问题的过程中,引入目标的非博弈机动

并进行微分对策问题求解。随后在延迟信息条件

下,利用目标加速度方向观测的方法,对延迟的

目标加速度进行补偿,得到预测的目标加速度并

代入到制导律中,最终得到考虑目标加速度方向

观测的微分对策制导律。
本文提出的考虑目标加速度方向观测的制

导律在延迟信息条件下,相较于传统微分博弈

导律可 以 更 为 有 效 地 实 现 对 机 动 目 标 的 拦 截。
从仿真结果表明,本文提出的制导方法使得视

线角速率可以更快地收敛,同时对于机动目标

可以更为有效地进行拦截,降低脱靶量,提高

了制导精度。
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