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基于 Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ方法的导引律设计
张文山１，２，罗　生１
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摘要：针对传统导弹制导与控制系统分开设计，使得拦截大机动目标时制导精度降低的问题，提出了一种将制导与

控制系统进行综合设计以提高系统的性能的方法。考虑一阶自动驾驶仪动态，设计了基于Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ方法的综合
制导律。仿真结果表明该导引律使得视线角速度渐近趋于零，脱靶量在１个较小的数量级上，可以满足导弹对脱靶
量的要求。
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　　导弹的导引律设计在目标拦截过程中起着非常重要的
作用，人们对此进行了大量的研究。传统的导引律［１］主要包

括比例导引法、追踪导引法和平行接近法等。在目标不机

动、系统无延时、控制能量不受约束的情况下，采用比例导引

拦截目标可获得很好的性能。然而，随着目标机动性能的提

高，传统的比例导引规律逐渐暴露出很多不足。当目标做机

动飞行时，比例导引律的性能会大大下降，终端脱靶量会

很大［２］。

为改善比例导引律的导引性能，使之可适应现代战争中

日益恶劣的干扰环境，拦截高速、高机动目标，研究者们提出

了多种基于现代控制理论方法的导引律，主要有基于最优控

制理论［３］、微分对策理论［４］、Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数理论［５］、非线性

Ｈ∞控制理论
［６］、Ｌ２增益控制理论

［７］、自适应控制理论［８］、滑

模控制理论［９－１１］等现代控制理论的导引律。

Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ方法［１４－１５］是１种构造性方法，他能利用导
弹导引系统和驾驶仪动态结构特性，递推地构造出整个一体

化制导与控制系统的Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数，所以整体系统Ｌｙａｐｕｎｏｖ
函数和制导律的设计过程有较强的系统性、灵活性和结构

性，可以实现对高阶驾驶仪动态下的导引律设计。

本文考虑了导弹的一阶驾驶仪动态特性，设计了基于

Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ控制方法的一体化导引律。

１　问题描述

为了简化问题，文章仅考虑平面拦截问题，一般将导弹

和目标看作质点。导弹平面拦截几何关系如图１所示。导
弹和目标的相对运动关系的极坐标方程［１２］为

ｒｑ＝Ｖｍｓｉｎ（ｑ－θｍ）－Ｖｔｓｉｎ（ｑ－θｍ） （１）

ｒ＝－Ｖｍｃｏｓ（ｑ－θｍ）＋Ｖｔｃｏｓ（ｑ－θｍ） （２）

θｍ ＝ａｍ／Ｖｍ （３）

θｔ＝ａｔ／Ｖｔ （４）
式中：ｒ和 ｒ分别表示导弹和目标之间的相对距离和相对速
度；ｑ和 ｑ分别表示导弹和目标之间的视线角和视线角速度；
Ｖｍ和Ｖｔ分别表示导弹和目标的速度；θｍ和θｔ分别表示导弹
和目标的飞行方向角；ａｍ和 ａｔ分别表示导弹和目标的横向
加速度。

图１　平面拦截几何关系

　　考虑导弹的近似一阶驾驶仪动态特性［１３］

ａｍ ＝－
１
τ
ａｍ ＋

１
τ
ａｃｍ （５）

其中：ａｃｍ为输入到驾驶仪环节的制导指令；τ＞０为近似的驾
驶仪动态响应时间常数。

导引律的设计目标是设计导引律 ａｃｍ使得视线角速度 ｑ
趋于零，从而实现脱靶量趋于零。



为了简化研究问题，本文假设导弹和目标的飞行速度均

为常数，即 Ｖｍ＝０，Ｖｔ＝０。
对式（１）求导，并将式（３）～式（４）代入，得
ｒ̈ｑ＝－２ｒｑ＋ａｔｃｏｓ（ｑ－θｔ）－ａｍｃｏｓ（ｑ－θｍ） （６）

重新定义变量ｘ０＝ｑ，ｘ１＝ｑ，ｘ２＝ａｍ，ｕ＝ａ
ｃ
ｍ。为化简式（５）和

式（６），定义 ｆ１（ｘ１）＝－２
１
ｒ
ｒｑ，ｂ１＝－

１
ｒｃｏｓ（ｑ－θｍ），ｂ２＝

１
τ
，ｆ２（ｘ２）＝－

１
τ
ａｍ，ｗ（ｔ）＝

１
ｒｃｏｓ（ｑ－θｔ）ａｔ。那么式（５）和

式（６）可以简记为如下串级系统
ｘ０ ＝ｘ１
ｘ１ ＝ｆ１（ｘ１，ｔ）＋ｗ（ｔ）＋ｂ１ｘ２
ｘ２ ＝ｆ２（ｘ２）＋ｂ２

{
ｕ

（７）

２　基于Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ的导引律设计

定理１　考虑式（７），设计如下的非线性导引律

ｕ＝ １ｂ２
［－ｂ１ｚ１－ｚ２－ｆ２（ｘ２）＋

ｄ
ｄｔα（ｘ２）－ｗ（ｔ）］ （８）

可使得视线角速度 ｑ渐近趋于零。
证明　令系统的虚拟控制函数为α（ｘ２），定义跟踪误差

ｚ１ ＝ｘ１
ｚ２ ＝ｘ２－α（ｘ２

{
）

（９）

对式（８）中的误差变量ｚ１求导数，则有
ｚ１ ＝ｘ１ ＝ｆ１（ｘ１，ｔ）＋ｗ（ｔ）＋ｂ１ｘ２ ＝
－ｚ１＋ｘ１＋ｆ１（ｘ１，ｔ）＋ｗ（ｔ）＋ｂ１ｘ２ （１０）

取系统的虚拟控制函数α（ｘ２）为

α（ｘ２）＝－
１
ｂ１
（ｘ１＋ｆ１（ｘ１，ｔ）） （１１）

则式（１０）可化为
ｚ１ ＝－ｚ１＋ｗ（ｔ）＋ｂ１（ｘ２－α（ｘ２））＝

－ｚ１＋ｂ１ｚ２＋ｗ（ｔ） （１２）

对式（９）中的误差变量ｚ２求导数，则有

ｚ２ ＝ｘ２－
ｄ
ｄｔα（ｘ２）＝ｆ２（ｘ２）＋ｂ２ｕ－

ｄ
ｄｔα（ｘ２） （１３）

选取系统的Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为

Ｖ＝ １２（ｚ
２
１＋ｚ

２
２） （１４）

对Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数求导数，代入式（１２）和式（１３）则有
Ｖ＝ｚ１ｚ１＋ｚ２ｚ２ ＝ｚ１（－ｚ１＋ｂ１ｚ２＋ｗ（ｔ））＋

ｚ２（ｆ２（ｘ２）＋ｂ２ｕ－
ｄ
ｄｔα（ｘ２）） （１５）

　　将式（８）代入式（１５），可得
Ｖ＝ｚ１ｚ１＋ｚ２ｚ２ ＝－ｚ

２
１－ｚ

２
１ （１６）

是负定的。

根据Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论可知，状态ｚ１渐近趋于零，由
于ｚ１＝ｘ１＝ｑ，即证得视线角速度渐近趋于零。

３　仿真验证

设计的虚拟控制函数为α（ｘ２）为

α（ｘ２）＝－
１
ｂ１
（ｘ１＋ｆ１（ｘ１，ｔ））＝

ｒ
ｃｏｓ（ｘ０－θｍ）

（ｘ１＋
－２ｒｘ１
ｒ ）＝

（ｒ－２ｒ）ｘ１
ｃｏｓ（ｘ０－θｍ）

（１７）

对式（１７）求导数，得

α（ｘ２）＝
（ｒｘ１＋ｒｘ１－２̈ｒｘ１－２ｒｘ１）

ｃｏｓ（ｘ０－θｍ）
＋

ｓｉｎ（ｘ０－θｍ）（ｘ１－θｍ）（ｒ－２ｒ）ｘ１
ｃｏｓ２（ｘ０－θｍ）

（１８）

对式（１４）求导数，并代入式（１５）和式（１６），化简得
ｒ̈＝ｒｑ２－ｓｉｎ（ｑ－θｍ）ａｍ ＋ｓｉｎ（ｑ－θｔ）ａｔ （１９）

　　仿真的初始条件为：导弹和目标的初始距离 ｒ０＝３０００
ｍ；导弹和目标的飞行速度分别为 Ｖｍ＝５００ｍ／ｓ和 Ｖｔ＝３００
ｍ／ｓ；导弹和目标的导弹倾角分别为 θｍ＝６０°和 θｔ＝０°；初始
视线角ｑ＝３０°；重力加速度ｇ＝９．８ｍ／ｓ２；导弹的初始加速度
取为ａｍ＝２０ｇ；时间常数取τ＝０．５。
１）当目标不机动，即 ａｔ＝０时，导弹视线角速度的输出

如图２所示，导弹制导律和导弹的实际输出加速度如图３所
示，导弹和目标的飞行轨迹如图４所示，导弹的最终脱靶量
几乎为零，即１．３６×１０－１１ｍ。
　　２）当目标以加速度ａｔ＝５ｇ机动时，导弹视线角速度的
输出如图５所示，导弹制导律和导弹的实际输出如图６所
示，导弹和目标的飞行轨迹如图７所示，导弹的最终脱靶量
几乎为零，即６．４０×１０－１１ｍ。

图２　导弹的视线角速度的输出

图３　导弹的制导律和导弹的实际输出加速度

８２ 四 川 兵 工 学 报 ｈｔｔｐ：／／ｓｃｂｇ．ｊｏｕｒｓｅｒｖ．ｃｏｍ／




图４　导弹和目标的飞行轨迹

图５　导弹的视线角速度的输出

图６　导弹的制导律和导弹的实际输出

　　３）目标开始时不做任何机动，当导弹和目标的相对距

离小于１０００ｍ时，目标开始以加速度ａｔ＝１０ｇ做机动，导弹

视线角速度的输出如图８所示，导弹的制导律和导弹的实际

输出如图９所示，导弹和目标的飞行轨迹如图１０所示，导弹

的最终脱靶量几乎为零，即６．８０×１０－１２ｍ。

３组仿真表明：不论目标机动与否，所设计的导引律均

均可使视线角速度趋于零，且３组仿真的脱靶量均处于，１个

很小的数量级，可以实现导弹对目标的拦截。

图７　导弹和目标的飞行轨迹

图８　导弹的视线角速度的输出

图９　导弹的制导律和导弹的实际加速度输出

图１０　导弹和目标的飞行轨迹
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４　结束语

本文考虑了导弹的一阶驾驶仪动态，给出了１种新的导

引律设计方法，即基于Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ控制的导引律设计方法。

仿真结果表明：该导引律使得视线角速度渐近趋于零，脱靶

量在１个较小的数量级上，从了实现了既定的设计目标。本

文提出的导引律设计方法有如下优点：① 导引律设计过程

简单，可推广到高阶驾驶仪动态情况下的导引律设计；② 有

严格的稳定性分析，从理论上保证了所设计的导引律的可使

用性。但仍有２个问题需要深入研究：① 导弹速度可变情况

下的导引律设计；② 目标运动状态不完全可知情况下的导

引律设计。
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