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考虑导引头多约束的滑翔制导炮弹弹道规划

王庆海,陈　 琦,王中原,尹秋霖

(南京理工大学 能源与动力工程学院,南京 210094)

摘　 要: 为提高制导炮弹在大着角情况下导引头捕捉目标的速度,减小末制导起始点角度偏差,在传统制导炮弹方案弹道规

划方法( trajectory programming method,TPM)的基础上考虑末制导段,提出一种考虑导引头多约束的弹道规划方法( trajectory
programming method-constraints of seeker,TPM-CS)。 根据导引头最大探测距离建立末制导起始点约束,根据弹目几何关系和导

引头视场角建立攻击路径约束,并建立最小化前置角和控制变量幅值的目标函数。 为实现制导炮弹初始弹道倾角、偏角、火
箭点火时间、滑翔启控时间、导引头开启时间等参数的最佳匹配,建立了 5 阶段弹道规划模型,并采用多阶段 Radau 伪谱法将

该弹道规划问题转化为非线性规划问题,最后调用非线性规划求解器 SNOPT 进行求解。 选取不同性能参数的导引头进行仿

真,分析了导引头最大探测距离和导引头视场角对方案弹道的影响。 将文中提出的弹道规划方法与传统弹道规划方法进行

对比仿真,结果表明,相比于传统方法,文中所提方法规划方案弹道的末制导初始角度偏差缩小 71. 590% ,导引头对目标保持

照射状态的时间延长 6. 120 倍,验证了文中所提弹道规划方法的有效性和优越性。
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Trajectory programming of gliding guided projectile considering
multiple constraints of seeker

WANG Qinghai, CHEN Qi, WANG Zhongyuan, YIN Qiulin

(School of Energy and Power Engineering, Nanjing University of Science and Technology, Nanjing 210094, China)

Abstract: To improve the target capture speed of the guided projectile under the condition of large landing angle
and reduce the angle deviation of the starting point of the terminal guidance, considering the terminal guidance
section, a trajectory programming method considering multiple constraints of the seeker ( TPM-CS) is proposed
based on the traditional guided projectile trajectory programming method (TPM). The starting point constraint of
the terminal guidance is established according to the maximum detection distance of the seeker, and the attack path
constraint is established according to the geometric relationship between the projectile and the target as well as the
angle of view of the seeker. Additionally, an objective function of minimizing the amplitude of leading angle and the
amplitude of control variables is established. In order to achieve the best matching of parameters such as the initial
trajectory inclination angle, deflection angle, rocket ignition time, gliding start-up time and seeker opening time of
the guided projectile, a five-phases trajectory programming model is established, and the multi-phases Radau
pseudo-spectrum method is used to transform the trajectory programming problem into a nonlinear programming
problem. Finally, the nonlinear programming solver SNOPT is used to solve the problem. The seeker with different
constrains parameters is selected for simulation, and the effect of the maximum detection range of the seeker and the
angle of view of the seeker on the trajectory of the scheme are analyzed. The method proposed in this paper is
compared with the traditional trajectory programming method for simulation. The simulation results show that
compared with the traditional method, the initial angle deviation of the terminal guidance of the proposed trajectory
programming scheme is reduced by 71. 590% , and the time for the seeker to keep the target illuminated is
prolonged by 6. 120 times, which verifies the effectiveness and superiority of the proposed trajectory programming
method.
Keywords: guided projectile; trajectory programming; five phases model; multiple constraints of seeker; Radau
pseudo-spectral method
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　 　 滑翔增程制导炮弹是在常规炮弹的基础上增加

助推火箭和制导控制系统发展而来。 其借助常规火

炮发射平台发射[1],以打击精度高、使用维护成本

低的优点受到世界各军事大国普遍重视[2 - 3]。
制导炮弹的弹道优化设计在其整个生命周期中

占据着举足轻重的地位。 弹道优化问题本质上可视

为轨迹优化问题,针对这一类问题,国内、外学者做

了大量研究。 史金光等[4] 针对制导炮弹,利用庞特

里亚金极小值原理设计纵向平面内最大射程滑翔弹

道。 孙瑞胜等[5]利用极小值原理,设计了一种乘波

体高超声速飞行器的最大航程滑翔轨迹。 上述轨迹

优化问题的求解方法都基于极小值原理,这类方法

求解精度高,但是推导过程繁琐,难以胜任复杂问题

的求解。 针对这一缺点,Benson[6] 和 Betts[7] 提出一

种最优控制问题数值解法,该方法主要分为:1)将

最优控制问题(optimal control problem,OCP)转化为

非线性规划问题( nonlinear programming,NLP);2)
采用合适的 NLP 求解算法对问题进行求解。 基于

数值求解理论,大量多约束复杂轨迹优化问题得以

求解。 黄育秋等[8] 采用等距梯形离散方法和序列

二次规划算法设计了升力式再入飞行器的突防飞行

轨迹。 高长生等[9]针对高超声速滑翔飞行器,采用

自适应伪谱法规划了其机动突防飞行轨迹。 宣颖

等[10]基于 Legendre 伪谱法规划三级固体火箭最大

有效载荷飞行轨迹。 刘超越等[11] 针对二级助推火

箭,采用高斯伪谱法设计了规避雷达禁飞区的最优

飞行轨迹。 由上述文献可以看出,数值解法可以很

好地解决复杂的多阶段多约束轨迹优化问题,鉴于

此,本文将采用属于数值解法的 Radau 伪谱法规划

制导炮弹方案弹道。
相比于导弹,制导炮弹弹体空间有限,控制舵面

较小,致使其机动能力有限。 在这种不利条件下,为
了更好地发挥制导炮弹精确打击能力,在设计方案

弹道时,有必要充分考虑制导炮弹的初始弹道倾角、
发射方位角、助推火箭点火时间、滑翔启控时间、导
引头开启时间等弹道参数对方案弹道设计的影响。
针对制导炮弹,史金光等[12]根据滑翔增程弹的飞行

原理,建立弹道模型,通过数值仿真分析了滑翔增程

弹的弹道特性。 在此基础上,史金光等[4,13] 将制导

炮弹全弹道分解为普通段、滚控段和滑翔段,分别对

每一段的弹道特性进行了定性分析,并利用庞特里

亚金极小值原理设计制导炮弹在纵向平面内的最优

滑翔方案弹道。 李勇[14] 采用 Gauss 伪谱法规划滑

翔制导炮弹最远射程方案弹道。 陈琦等[15] 基于

Gauss 伪谱法规划制导炮弹的最短飞行时间滑翔方

案弹道。 基于此研究,陈琦等[16] 针对制导炮弹,提

出一种不确定飞行环境下的弹道规划方法,该方法

在纵向和侧向都显示出对随机干扰良好的抑制效

果。 Xu 等[17]设计综合考虑滑翔效率和机动效率的

复合效率因子,规划出滑翔制导炮弹滑翔和机动综

合性能最优的方案弹道。 陈琦[18] 根据飞行过程中

飞行状态差异,将滑翔增程制导炮弹全弹道分为起

飞段、助推段、上升段和滑翔段 4 段,并采用直接配

点法将 4 阶段弹道规划模型转换为非线性规划问

题,最后采用内点法求解。 在此 4 阶段弹道规划模

型的基础上,徐秋坪[19] 采用 hp 自适应伪谱法规划

了滑翔增程制导炮弹的全弹道方案弹道。
虽然学者们对制导炮弹弹道规划问题进行了大

量研究,但截至目前,考虑导引头约束的制导炮弹方

案弹道规划的文章鲜有发表。 基于此,本文以滑翔

增程制导炮弹为研究对象,设计一种考虑导引头多

约束的方案弹道规划方法(TPM-CS)。 为方便区分,
本文称文献[18 - 19]所提包含 4 阶段的滑翔增程

制导炮弹全弹道方案弹道规划方法为传统滑翔制导

炮弹弹道规划方法(TPM)。 TPM 没有考虑导引头

的约束,因此,制导炮弹按照 TPM 规划的方案弹道

飞行,到达末制导起始点时,目标可能不在导引头视

场内,导致导引头难以捕获目标,甚至直到炮弹飞行

至弹道终点也无法捕获目标。 鉴于此,本文设计的

TPM-CS 方法将制导炮弹全弹道分为起飞段、助推

段、上升段、滑翔段和末制导段 5 个阶段。 在末制导

段根据导引头最大探测距离建立末制导起始点约

束,根据导引头视场角建立攻击路径约束,为了减小

目标偏离导引头视场中心的距离,在目标函数中考

虑对弹目视线相对导引头轴线偏离角度进行惩罚。
采用多阶段 Radau 伪谱法将最优控制问题转换为非

线性规划问题,最后调用非线性规划问题求解器

SNOPT 求解。 为验证 TPM-CS 方法的有效性,本文

针对导引头不同约束选取了多组算例,以控制能量

最优为目标函数,规划制导炮弹大着角攻击方案弹

道。 最后与 TPM 方法进行对比仿真,以验证 TPM-
CS 方法的优越性。

1　 滑翔增程制导炮弹弹道规划模型

滑翔增程制导炮弹的工作原理为:前线侦察单

元发现目标后,向后方炮弹发射终端发送目标位置

信息。 炮弹发射终端根据目标信息和当前战场环境

条件形成方案弹道加载至炮弹制导系统并发射炮

弹。 炮弹经过如图 1 滑翔增程制导炮弹弹道示意图

所示起飞段、助推段、上升段和滑翔段到达导引头开

启点,导引头开机搜索捕获目标,最后进入末制导修

正偏差完成对目标的精确打击。 本文根据滑翔制导
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炮弹的工作原理建立考虑导引头多约束的弹道规划

模型。
1. 1　 滑翔增程制导炮弹三维简化弹道模型

参考文献[20]中导弹三维空间运动方程组,在
小角度假设条件下,建立滑翔增程制导炮弹三维简

化弹道模型:

v· =
Fp - Fx -mgsin θ

m

θ
·
=
Fy -mgcos θ

mv

ψ
·

v = -
Fz

mvcos θ

x· = vcos θcos ψv

y
·
= vsin θ

z· = - vcos θsin ψv

m· = -mc

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

(1)

式中:v 为速度, θ 为弹道倾角,ψv 为弹道偏角,m 为

弹体质量,mc 为助推火箭质量流量,Fp 为助推火箭

推力,Fx 为气动阻力,Fy 为气动升力,Fz 为气动侧

向力,(x,y,z)为炮弹在地面坐标系中的坐标。 该模

型的状态向量可以表示为 x = [v θ ψv x y z m] T。
3 个方向的空气动力为

Fx =
1
2 ρv2SCx0(1 + kc(α2 + β2))

Fy =
1
2 ρv2SCyαα

Fz =
1
2 ρv2SCzββ

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

(2)

式中:ρ 为空气密度,S 为参考面积,α 为攻角,β 为

侧滑角,Cx0为零升阻力系数,kc 为与诱导阻力相关

的系数, Cyα为升力系数导数,Czβ 为侧向力系数导

数。 该模型控制向量可以表示为 u = [α　 β] T。
1. 2　 5 段式弹道模型

如图 1 所示,滑翔增程制导炮弹的飞行轨迹分

为 5 段,分别为起飞段、助推段、爬升段、滑翔段和末

制导段。

图 1　 滑翔增程制导炮弹弹道示意

Fig. 1 　 Trajectory diagram of gliding extended range guided
projectile

为方便标注每一段的时间变量,定义第 p 阶段

飞行时间区间为[ t(p)0 ,t(p)f ],第 p 阶段持续时长为

t(p)d = t(p)f - t(p)0 (3)
式中:(·) (p)

0 为第 p 阶段初值,(·) (p)
f 为第 p 阶段末

值,(·) (p)
d 为第 p 阶段持续长度。

弹道中各阶段定义如下:
1)起飞段。 始于发射位置,结束于助推火箭点

火位置。 助推火箭必须在炮弹出炮口一定距离后才

能点火,所以规划方案弹道时,变量 t(1)d 的下界应设

置一个合理的正数。
2)助推段。 始于助推火箭点火位置,结束于助

推火箭关闭点。 t(2)d 等于助推火箭工作持续时长。
3)爬升段。 始于助推火箭关闭点,结束于滑翔

起始点。 现实中,助推火箭由工作状态切换到关闭

状态这一扰动在一定程度上会影响弹体平衡,所以

助推结束后需要经过一段时间等弹体恢复平衡再开

启舵面进入滑翔段,所以变量 t(3)d 的下界应设置为

一个合理的正数。
4)滑翔段。 始于滑翔起始位置,结束于末制导

起始点。
5)末制导段。 始于末制导起始点,结束于目

标点。
1. 3　 约束条件

1. 3. 1　 边界约束

制导炮弹初速为 v0,初始坐标为(x0,y0,z0),初
始质量为 m0。 于是建立制导炮弹的初始状态约

束为

v( t(1)0 ) = v0
x( t(1)0 ) = x0

y( t(1)0 ) = y0

z( t(1)0 ) = z0
m( t(1)0 ) =m0

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

(4)

静止目标的坐标为(xt,yt,zt),为实现较好的打

击效能,设末速度约束下界为 vfL,落角约束上界为

θfU。 于是建立末状态约束为

x( t(5)f ) = xt

y( t(5)f ) = yt

z( t(5)f ) = zt
θ( t(5)f )≤θfU

v( t(5)f )≥vfL

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

(5)

1. 3. 2　 过程约束

制导炮弹在不同飞行阶段具有不同的飞行特

征,受到不同的约束。 助推火箭只在助推段工作,控
制量在前 3 个飞行阶段都为零。
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1)上升段和爬升段约束:
Fp = 0
mc = 0
α = 0
β = 0

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(6)

2)助推段约束:
Fp = F∗

p

α = 0
β = 0

ì

î

í

ïï

ïï
(7)

式中,F∗
p 为助推火箭的平均推力。

3)滑翔段和末制导段约束:
Fp = 0
mc = 0
αmin≤α≤αmax

βmin≤β≤βmax

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(8)

式中:(·)min为该变量的下边界值,(·)max为该变量

的上边界值。
1. 3. 3　 连续性约束

多阶段弹道规划,需要保证时间连续性和状态

变量连续性,即
t(p)f = t(p + 1)

0

x(p)
f = x(p + 1)

0
{ (9)

式中:(·) (p)为第 p 阶段的信息(p = 1,…,P - 1),其
中 P 为全弹道分段总数。
1. 3. 4　 末制导路径约束

制导炮弹末制导过程的几何关系图如图 2 所

示,图中:M 为制导炮弹,T 为目标,θL 为视线倾角,
φL 为视线偏角。

图 2　 三维制导几何关系

Fig. 2　 3D engagement geometry

近似认为导引头基准轴和速度轴重合,则炮弹

目标视线在高低和方位两个方向相对导引头基准轴

线偏离角度分别为

eθ = θ(5) - θL

eφ = ψ(5)
v - φL

{ (10)

其中视线角计算公式为

θL = tan - 1 yt - y
(xt - x) 2 + ( zt - z) 2( )

φL = - tan - 1 zt - z
xt - x( )

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

末制导过程中,必须保证目标在导引头视场内。
设导引头的视场角为 ε,于是根据视场角可建立末

制导路径约束为

eθ≤ε
eφ≤ε{ (11)

1. 3. 5　 末制导起始点约束

导引头探测距离有限,过早开启导引头会浪费

弹载电能,过晚开启导引头会减少制导系统修正弹

目位置偏差的空间和时间。
设导引头最大探测距离为 Rs,制导炮弹末制导

起始点和目标的距离为

RMT = (x(5)
0 - xt) 2 + (y(5)

0 - yt) 2 + ( z(5)0 - zt) 2

(12)
式中,(x(5)

0 ,y(5)
0 ,z(5)0 )为末制导起始点。

假设目标一进入导引头探测范围制导炮弹就进

入末制导。 于是本文设计末制导起始点约束为

RMT - Rs = 0 (13)
1. 4　 目标函数

为方便解释目标函数,首先定义攻角控制裕量

和侧滑角控制裕量为

ζα = αmax - α
ζβ = βmax - β{ (14)

再定义视线角约束裕量为

ζθ = ε - eθ
ζφ = ε - eφ{ (15)

制导炮弹机动能力有限,为增强其抗干扰能力,
在设计方案弹道时需要为制导控制系统预留一定量

的控制裕量和视场角约束裕量。 于是本文建立目标

函数为

J = J1 + J2 (16)
其中:

J1 = ∑
5

p = 4
∫
t(p)f

t(p)0

w1,1
α

αmax
( )

2
+ w1,2

β
βmax

( )
2
dt

J2 = ∫
t(5)f

t(5)0

w2,1
eθ
ε( )

2

+ w2,2
eφ
ε( )

2

dt

式中,w1,1、w1,2、w2,1、w2,2为惩罚权值。 目标函数第 1
部分 J1 的作用是最小化制导控制系统对控制变量

α 和 β 的需求,以提高其控制裕量。 目标函数第 2
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部分 J2 的作用是最小化弹目视线相对导引头轴线

的偏离角即前置角,以提高视场角约束裕量。

2　 多阶段 Radau 伪谱法

2. 1　 多阶段最优控制问题模型

P 阶段最优控制问题性能函数可以写为

J = ∑
P

p = 1
[Φ(p)(x(p)

0 ,t(p)0 ,x(p)
f ,t(p)f ,s) +

∫
t(p)f

t(p)0

Γ(x(p)( t),u(p)( t),t,s)dt] (17)

式中:Φ(·)为端点值性能函数,Γ(·)为积分型性能

指标待积分函数。
动态函数约束为

x·(p) = f(x(p),u(p),t,s),(p = 1,…,P) (18)
不等式路径约束为

C(p)
min≤C(p)(x(p),u(p),t(p),s)≤C(p)

max,(p = 1,…,P)
(19)

以及连续性约束为

Lc(x(p)( t(p)f ),t(p)f ,x(p)( t(p + 1)
0 ),t(p + 1)

0 ) = 0,
(p = 1,…,P - 1) (20)

于是式(17) ~ (20)构成多阶段最优控制问题

POCP。 POCP的标准形式为

min JOCP

s. t. hOCP(x,u,t,s) = 0
gOCP(x,u,t,s)≤0

ì

î

í

ïï

ïï
(21)

式中:hOCP为最优控制问题等式约束函数,gOCP为最

优控制问题不等式约束函数。
2. 2　 多阶段最优控制问题伪谱离散

Radau 伪谱法 ( Radau pseudospectral method,
RPM)将最优控制问题(OCP)的状态变量和控制变

量离散到一系列 Radau 勒让德 ( Legendre-Gauss-
Radau,LGR)节点上,并以经过这些节点的拉格朗日

插值多项式近似状态变量和控制变量,从而将连续

的无限维 OCP 转化为有限维 NLP。 LGR 节点是非

对称、非等间距的,采用它的根作为插值节点可以避

免等距高阶多项式插值经常出现的龙格现象[21]。
相比 Gauss 伪谱法,RPM 没有附加的积分约束,更
为简洁[22]。

Radau 多项式是 N 阶勒让德多项式 L
~
N 和 N - 1

阶勒让德多项式 L
~
N - 1的差:

RN(τ) = L
~
N(τ) - L

~
N - 1(τ),τ∈[ -1,1] (22)

Radau 伪谱法的配置点为 Radau 多项式的 N 个

根 τa,a = 1,…,N。
RPM 的伪谱时间 τ∈[ -1,1]与物理时间t(p)∈

[ t(p)0 ,t(p)f ]的物理时间映射关系为

　 t(p) =
t(p)f - t(p)0

2 τ +
t(p)f + t(p)0

2 ,(p = 1,…,P) (23)

状态变量和控制变量由拉格朗日多项式近

似为:

x(p)(τ) ≈ X(p)(τ) = ∑
N(p) +1

i = 1
X(p)

i Li(τ) (24)

u(p)(τ) ≈ U(p)(τ) = ∑
N(p)

i = 1
U(p)

i Li(τ) (25)

式中 Li 为第 i 个节点对应的拉格朗日多项式函数的

基函数,写作:

Li(τ) = ∏
N(p) +1

h = 1
h≠i

τ - τh

τi - τh
,( i = 1,…,N(p) + 1) (26)

式中:N(p)为第 p 个阶段配置点数目,X(p)
i 、U(p)

i 分别

为第 p 个阶段第 i 个节点的状态变量和控制变量。
对状态插值多项式(24)两端微分可得

dX(p)

dτ = ∑
N(p) +1

i = 1
X(p)

i
dLi(τ)

dτ (27)

进一步可以得到:

　 X(p)D =
t(p)f - t(p)0

2 f(p)(X(p),U(p),t(p)0 ,t(p)f ) (28)

式中:X(p)∈R(N(p) + 1) × nx,nx 为状态变量数目,U(p)∈

RN(p) × nu,nu 为控制变量数目,D∈RN(p) × (N(p) + 1) 被称

为微分矩阵,矩阵中各元素为

Da,i =
dLi(τa)

dτ ,(a = 1,…,N;i = 1,…,N + 1) (29)

RPM 路径约束的离散形式为

C(p)
min≤C(p)(X(p)

i ,U(p)
i ,τi,t(p)0 ,t(p)f )≤C(p)

max,
(p = 1,…,P;i = 1,…,N(p)) (30)

相似地,离散化的连续性约束为

Lc(X(p)
N(p),t(p)f ,X(p + 1)

0 ,t(p + 1)
0 ) = 0,(p = 1,…,P - 1)

(31)
由数值分析理论[23]可知,目标函数离散形式为

J = ∑
P

p = 1
Φ(p)(x(p)

0 ,t(p)0 ,x(p)
f ,t((p)f ,s) +

∑
P

p = 1

t(p)f - t(p)0

2 ∑
N(p)

a = 1
ω(p)

a ϕ(p)
a (32)

式中:ϕ(p)
a 为第 p 阶段被积函数在第 a 个配置点的

值,ω(p)
a 为对应配置点的积分权系数。 积分系数公

式为

ωa =

2
N2,　 　 　 　 a = 1

1 - τa

N2L
~
N(τa) 2

, a = 2,…,N

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(33)

于是无限维的多阶段最优控制问题 POCP被转化
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为有限维非线性规划问题 PNLP,其标准形式为

min JNLP(z)
s. t. hNLP(z) = 0

gNLP(z)≤0

ì

î

í

ïï

ïï
(34)

式中: z 为包含所有决策变量的决策变量向量,
hNLP(z)为非线性规划问题等式约束函数列向量,
gNLP(z)为非线性规划问题不等式约束函数列向量。
标准化后的非线性规划问题 PNLP采用序列二次规划

求解器 SNOPT 求解。

3　 仿真和分析

本文针对某型号的滑翔增程制导炮弹进行仿真

分析,采用多阶段 Radau 伪谱法对滑翔增程制导炮

弹弹道规划问题进行求解。 首先为验证本文 TPM-
CS 方法的有效性,对安装不同性能(最大探测距离

和视场角)导引头制导炮弹大着角方案弹道进行规

划,然后与传统 TPM 方法进行仿真对比,以验证其

优越性。
3. 1　 仿真参数设置

滑翔制导炮弹出炮口初速为 800 m / s;气动参

数由风洞吹风试验获得;大气模型采用美国 1976 标

准大气模型;为了满足大着角攻击要求,令 θfU =
- 80°,助推火箭工作时长为 14. 068 s。 其他参数见

表 1 ~ 4。

表 1　 制导炮弹参数

Tab. 1　 Parameters of guided projectile

m0 / kg mc / (kg·s - 1) F∗
p / N S / (m2)

51. 73 0. 482 1 219. 2 0. 013 3

表 2　 弹道变量的上、下边界

Tab. 2　 Upper and lower bounds of ballistic variables

边界 v / (m·s - 1) θ / ( °) ψv / ( °) x / km y / km

上界 800 90 90 100 50

下界 200 - 90　 - 90　 0 0

边界 z / km m / kg α / (°) β / (°) t / s

上界 100 51. 73 15 15 300

下界 - 100　 44. 50 - 15　 - 15　 0

表 3　 各阶段持续时长的上、下边界

Tab. 3　 Upper and lower bounds of the duration of each phase s

边界 t(1)d t(2)d t(3)d t(4)d t(5)d

上界 300 14. 068 300 300 300

下界 1 14. 068 5 0 0

表 4　 目标函数权值系数

Tab. 4　 Weight coefficient of the objective function

系数 w1,1 w1,2 w2,1 w2,2

值 1. 0 1. 0 0. 2 0

由于本文方案弹道设计任务要求中没有禁飞区

或必须经过航路点等需要较大侧向运动的需求,目
标函数中对侧滑角的惩罚部分会使方案弹道近乎在

弹道面内,即侧向平面内弹目视线偏离导引头轴线

的角度近乎为零(仿真结果会证明这一点),于是惩

罚系数 w2,2可以设置为零。
3. 2　 不同导引头约束仿真

本文通过设置导引头最大探测距离和视场角,
模拟对安装不同性能导引头的制导炮弹进行仿真分

析,以验证本文 TPM-CS 方法的有效性。 本文的数

值仿真中,目标坐标为(50,0, - 5)km。
3. 2. 1　 导引头最大探测距离对方案弹道的影响

本文选取 3 种不同性能的导引头进行仿真分

析。 3 种导引头的视场角相同,最大探测距离不同,
具体参数见表 5。

表 5　 不同最大探测距离算例

Tab. 5　 Examples of different maximum detection distances

算例 ε / ( °) Rs / m

1 10 3 000

2 10 4 000

3 10 5 000

仿真结果如图 3 和表 6、7 所示。 由图 3 ( c)、
3(d)和表 5 可知,炮弹目标视线相对导引头基准轴

在高低和方位两个方向的偏离角都小于视场角,满
足本文建立的视场角约束。 由表 5、6 可知,末制导

起始点与目标距离 RMT和导引头最大探测距离 Rs

相等,证明了本文建立末制导起始点约束的有效性。
由图 3(a) ~ 3(i)可知,导引头最大探测距离变

化主要影响纵向平面内弹道诸元,对侧向平面内弹

道诸元没有影响。 由图 3(f)可知,导引头最大探测

距离越大,方案弹道初始弹道倾角越大,弹道高程越

高。 由图 3(h)可知,导引头最大探测距离越大,所
需攻角控制量越大。 由表 7 可知,导引头最大探测

距离对全弹道飞行时长影响不大。
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图 3　 不同最大探测距离优化结果

Fig. 3　 Optimization results of different maximum detection distances

表 6　 最优化末制导起始点

Tab. 6　 Optimal starting point of terminal guidance phase m

算例 末制导起始点 RMT

1 (48 745. 556,2 722. 250, - 4 874. 606) 3 000. 000

2 (48 134. 240,3 533. 289, - 4 813. 422) 4 000. 000

3 (47 438. 115,4 286. 158, - 4 743. 897) 5 000. 000

表 7　 时间节点最优解

Tab. 7　 Optimal solution of time nodes s

算例 t(1)f t(2)f t(3)f t(4)f t(5)f

1 21. 055 35. 123 40. 123 146. 603 155. 786

2 21. 284 35. 352 40. 352 144. 223 156. 337

3 21. 535 35. 603 40. 603 141. 711 156. 731

3. 2. 2　 导引头视场角约束对方案弹道的影响

本文选取最大探测距离相同视场角不同的 3 种

导引头,具体参数见表 8。

表 8　 不同视场角约束算例

Tab. 8　 Examples of different field of view angle constraints

算例 Rs / m ε / ( °)

1 5 000 5

2 5 000 8

3 5 000 10

仿真结果如图 4 所示(结果与导引头最大探测

距离对方案弹道影响的仿真结果类似,仅展示部分

对视场角约束敏感的曲线,后续仿真结果类推,不再

重复说明)。
由图 4(d)和表 8 可知,导引头视场角越小,攻

角幅值越大。 由图 4(b)、4(c)和表 8 可知,炮弹目

标视线相对导引头基准轴在高低和方位两个方向的

偏离角都小于视场角,满足视场角约束。 证明本文

所提 TPM-CS 方法对安装了不同视场角大小导引头

的制导炮弹都有效。
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图 4　 不同视场角约束优化结果

Fig. 4　 Optimization results with different field of view angle constraints

3. 3　 与传统 TPM 对比

本文针对某型号的滑翔增程制导炮弹进行仿真分

析,分别采用本文 TPM-CS 方法和文献[24]所提 TPM
方法规划方案弹道,以验证 TPM-CS 方法的优越性。

本文仿真中,导引头最大探测距离 Rs =5 000 m,
视场角为 ε = 5°,目标坐标为(50,0,0) km。

仿真结果如图 5 和表 9 ~ 11 所示。 (注:TPM
方法未单独规划末制导段,为便于对比分析,采用线

性插值的方式取弹目间距 RMT = Rs 处为其期望末制

导起始点。 其真实末制导起始点为目标视线相对导

引头基准轴偏离角等于导引头视场角的点,如

图 5(c)中 A 点。)

图 5　 TPM-CS 方法和 TPM 方法对比仿真结果

Fig. 5　 Comparison of simulation results between TPM-CS method and TPM method
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表 9　 末制导起始点弹道倾角、视线高低角及偏差

Tab. 9 　 Path angle, line of sight angle and deviation at the
starting point of terminal guidance phase (°)

方法 θ(5)
0 θL0 eθ0

TPM-CS - 60. 175 - 65. 175 5. 000

TPM -32. 297 - 49. 897 17. 600

表 10　 最优化末制导起始点

Tab. 10　 Optimization results of the starting point of terminal
guidance m

方法 末制导起始点 RMT

TPM-CS (47 900. 732,4 537. 959, - 0. 386) 5 000. 000

TPM (46 779. 319,3 824. 215, - 0. 029) 5 000. 000

表 11　 时间节点最优解

Tab. 11　 Optimal solution of time nodes s

方法 t(1)f t(2)f t(3)f t(4)f t(5)f

TPM-CS 22. 220 36. 288 41. 288 144. 127 158. 858

TPM 20. 326 34. 394 39. 394 153. 186

由图 5(b)和表 9 可知,TPM 方法规划的方案弹

道,在末制导起始点,导引头基准轴与弹目视线偏离

17. 6°,大于导引头视场角 ε,导引头无法捕获目标。
然而,TPM-CS 方法规划的方案弹道,在末制导起始

点,导引头基准轴与弹目视线仅偏离 5°,偏差角缩

小 71. 590% ,目标恰好位于导引头视场边缘,且之

后的飞行过程中,目标一直位于视场内部,即,导引

头在开启瞬间就能捕获目标并在整个末制导段保持

照射目标的状态。
由图 5(c)、5(d)可知,TPM 方法规划的方案弹

道,如果导引头一直保持开启状态搜索目标,给予足

够时间,导引头最终亦能捕获目标,但会减少制导系

统修正弹目位置偏差的时间和空间,如图 5( c)和

表 11中所示,TPM 方法规划的方案弹道留给制导系

统修正偏差的时间仅 2. 069 s,而 TPM-CS 方法规划

的方案弹道长达 14. 731 s,有效末制导时长增长

6. 120 倍。 如果目标的预警系统在导引头搜索过程

中发现导引头搜索信号,在未被捕获前采取规避逃

离动作,制导炮弹按照 TPM 方法规划方案弹道飞

行,导引头可能无法搜索到目标,即导引头捕获目标

失败。 而制导炮弹按照 TPM-CS 方法规划的方案弹

道飞行,可以在导引头最大探测距离处,在导引头开

启瞬间捕获目标,不会给予目标逃离的机会。
综上所述,TPM-CS 方法相较于传统 TPM 方法

有较大优势,对于工程实践有一定现实意义。

4　 结　 论

1)采用本文所提 TPM-CS 方法规划的方案弹

道,均满足导引头最大探测距离约束和导引头视场

角约束,验证了 TPM-CS 方法的有效性。
2)采用本文所提 TPM-CS 方法规划的方案弹

道,最大探测距离越大,对纵向控制量要求越高;导
引头视场角越小,对纵向控制量要求也越高。

3)相较于 TPM 方法,本文提出的 TPM-CS 方法

实现了在导引头最大探测距离处,导引头基准轴与

弹目视线的偏差角缩小 71. 590% ,并且在末制导段

导引头对目标保持照射的时间增长 6. 120 倍,这为

末制导预留了更充裕的时间修正偏差以实现最终的

精确打击。
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