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[ 摘要 ]   针对导弹正常制导过程中导引头跟踪点

突变的情况，理论分析了导引头跟踪点突变对导弹过载

指令的影响；对于不同的弹体动力学模型，仿真分析了

跟踪点突变对制导系统精度的影响，并分析影响制导系

统精度的主要相关因素；最后，探讨了跟踪点突变影响

抑制方法。仿真分析表明，文中所述的方法能够有效抑

制导引头跟踪点突变对制导精度的影响。 
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[ABSTRACT]   Tracking target of target-tracking 
missiles sometimes will change in missile flight, which 
will brings hateful effect on the guidance system. In this 
paper, the influence of target changing on the missile com-
mand is firstly analyzed. According to the different missile 
dynamic models, the influence of target changing and the 
main interrelated features are also presented. The methods 
of attenuating the target changing on missile are presented, 
whose effects are compared. The simulation results show 
that the methods presented in the paper are useful to at-
tenuate the influence of target changing.
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在导弹末制导过程中，跟踪点位置的跳变会导致制

导性能的下降。例如对于雷达制导体制进行双目标攻击，

在角度门分辨出目标时，会发生跟踪点位置的变化；对于

红外制导体制末端抗干扰时，干扰与目标分离过程，也会

引起跟踪点位置的变化。本文重点分析跟踪点跳变对制

导系统的影响及最终脱靶量与各参数之间的关系，如跟

踪点位置变化量、弹体制导时间常数、剩余飞行时间、有

效导航比系数等。

1  跟踪点位置变化对制导系统影响分析

1.1  简化理想动力学模型闭合解

使用简单的线性模型来分析，假设弹体环节为理想

环节，导引头测量无延迟、噪声等，建立的简单线性化模

型如图 1 所示 [1]。图中，V c 为相对速度，tgo 为剩余飞行

时间，N′为有效导航比，λ为视线角，y(tF) 为脱靶量，tF

为飞行时间。

假设目标不机动，仅分析目标跟踪对象位置变化 ymyt

对脱靶量的影响。在目标不机动、目标无指向误差等情

况下，弹目相对机动可以描述为：

                           ÿ = −N Vcλ̇   。� （1）

对上式一次积分得到：

                       ẏ = −N Vcλ +C1 ，� （2）

式中，C1 是积分常数。

将视线角 λ 表达式代入公式（2），得到线性时变一

阶微分方程：

                        
dy
dt

+
N y

Vc(tF − t)
= C1。� （3）

可以求解相对轨迹的微分方程闭合解，对于目标位

置突变，可以认为初始条件

                              y(0) = ymyt 。� （4）

根据公式可以求取脱靶量、控制指令与时间的关系：

       y =


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F

。� （6）

可见，当假设制导系统无滞后、纯理想环节的情况

下，脱靶量恒为零。由公式（6）可以得到，过载指令的需

求与位置突变的大小成正比，与飞行时间的平方成反比。 

1.2  弹体环节为一阶惯性环节闭合解

根据 1.1 节可以得到，若制导系统具有足够的机动

能力及无动力学环节的情况下，则脱靶量肯定衰减到
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零 [2]。进一步将所有动力学环节集成一个惯性环节 [3]，具

有惯性时间常数 T，模型框图如图 2 所示。

对上述系统进行转换，将两个积分环节移到系统输

入之前，变换后系统框图如图 3 所示。

其中

                       W(s) = N 

s(1 + T s) ，� （7）

构建伴随系统（见图 4），并进行变换。

根据图 4，利用卷积公式，有：

H(τ) = 1
τ


W(x) (δ(τ − x) − H(τ − x))dx 。�（8）

对式（8）进行拉斯变换，从时域变换到频域 [4]，得到：

                 
−dH(s)

ds
= W(s) (1 − H(s)) 。� （9）

采用变换方法，得到：

                 


d(1 − H)

1 − H
=


Wds 。� （10）

根据公式（7），求得：

                 1 − H(s) =

s


s + 1
T

N

。� （11）

根据框图，可以求解得到目标单位位移造成脱靶量

的响应（频域）：

                    Yymt(s) =
1 − H(s)

s 。� （12）

根据公式（11）、公式（12）求得脱靶量与飞行时间、

位置突变量之间的关系：

y(tF)
ymyt

|N=3 = e−x(1 − 2x + 0.5x2)

y(tF)
ymyt

|N=4 = e−x(1 − 3x + 1.5x2 − x3

6 )

y(tF)
ymyt

|N=5 = e−x(1 − 4x + 3x2 − 2x3

3 + x4

24 )

，�（13）

式中，x = tF/T 。

脱靶量与跟踪点变化大小、剩余飞行时间、制导时间

常数等之间的归一化曲线如图 5 所示。

1.3  实际动力学环节的仿真分析

与 1.2 节相同，仅将制导系统动力学环节变换成实

际的情况，具体参数为：相对接近速度 1000m/s, 制导滤

波器时间常数 0.1s，导引头时间常数 0.0216s，弹体频率

30rad/s, 阻尼系数 0.7，导引头测量噪声 0.0015rad，得到跟

踪点变化所导致的脱靶量影响曲线，如图 6、图 7 所示。

由仿真曲线可以看出：

（1）若无噪声、扰动存在的情况下，剩余飞行时间是

制导时间常数的 5 倍以上时，脱靶量收敛到零。
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Fig.4  Adjoint system bolck diagram
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图5  制导系统一阶惯性环节脱靶量归一化曲线

Fig.5  Miss distance normalization curves of first-order lag 
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（2）有效导航比越大，位置突变的影响越大。

上述仿真结果可以支持抗干扰情况下有效导航比降

低对制导精度有好处的结论。考虑到跟踪过程导引头测

量噪声和其他扰动因素，跟踪点变化引起脱靶量的结果

会更为恶劣，但是分析的结论能够定性地描述跟踪点变

化对脱靶量的影响。

2  跟踪点变化影响的抑制

由前文的分析结果可以看出，由于跟踪位置的突变

而导致制导系统中视线角的瞬变会对制导精度造成不利

影响。为了探讨制导系统对跟踪点变化影响的抑制策略，

假设剩余飞行时间已知，当导引头探测到跟踪位置突变，

制导系统可将其当作缓变信号处理。这时导引头不是即

刻跟踪上目标，而是缓慢变化，视线角跟踪不是阶跃输入

而是线性变化或以二次抛物线变化。

视线角的变化使用斜坡信号或抛物线信号处理，跟

踪目标位置变化可以表示为：

                               y = ymyt
t
tF

，� （14）

或

                            y = ymyt


t
tF

2

，� （15）

式中，t=0 表示跟踪目标位置变化的时刻，tF 为遇靶时间。

由图 8 可以看出，在相同导航比和目标位置变化条

件下，不同处理策略对末制导精度具有不同的影响特性。

当采用阶跃变化时，所引起的脱靶量振荡大，收敛慢；当

采用抛物线变化策略时，虽然较快地收敛到零附近，但是

初始段下降较慢；采用线性变化策略，在大约 0.3s 以后，

影响系数可以收敛到 0.2 以内。综合仿真结果可以得出，

采用线性变化策略最为有效。

3  结论

本文首先采用不同模型分析了跟踪点变化对制导系

统精度影响，得出脱靶量的大小与跟踪点位置变化量、制

导时间常数、剩余飞行时间等有关系。分析得出末制导

过程中跟踪对象的变化对制导系统精度有较大的影响，

特别是在弹道末端，剩余时间较小时影响更为剧烈；减小

有效导航比可以降低对象位置的变化对制导系统带来的

影响分析；最后讨论了抑制跟踪对象变化对末制导系统

精度影响的策略。分析仿真表明，采用跟踪位置线性变

化的方式可以有效抑制影响。
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图6  有测量噪声情况下跟踪点变化对脱靶量影响

Fig.6  Effects of trackpoint changing on miss distance with 

measurement noise
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图7  无测量噪声情况下跟踪点变化对脱靶量影响

Fig.7  Effects of trackpoint changing on miss distance without  

measurement noise
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