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二对一主动防御的最优协同制导算法研究∗

刘　 博　 王小平　 常怡鹏　 陈　 勇　 周　 问　 王文华

(空军工程大学　 航空工程学院　 西安　 710038)

摘　 要:针对防御导弹拦截攻击导弹的空战场景,提出了一种二对一主动防御的最优协同制导算法,该算法在传统一对一最优

制导算法的基础上,加入了第二枚防御导弹对高价值目标飞行器进行保护,并对二对一作战模式下最优协同制导律进行推导。
仿真结果表明,与比例导引(PN)制导律相比,通过引入最小化相对末端截距角偏离量优化指标,将两枚防御导弹相对距离保持

在一个很小的范围,达到了很好的协同拦截效果,并使防御导弹控制能量消耗减小,从而验证了最优协同制导律的有效性和优

越性。
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Abstract:Aiming
 

at
 

the
 

air
 

combat
 

scenario
 

where
 

the
 

defensive
 

missile
 

intercepts
 

the
 

attacking
 

missile,
 

this
 

paper
 

proposes
 

an
 

optimal
 

cooperative
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algorithm
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two-to-one
 

active
 

defense.
 

This
 

algorithm
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traditional
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optimal
 

guidance
 

algorithm
 

protect
 

high-value
 

target
 

aircraft,
 

and
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the
 

optimal
 

cooperative
 

guidance
 

law
 

in
 

two-to-one
 

combat
 

mode.
 

The
 

simulation
 

results
 

show
 

that
 

compared
 

with
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guidance
 

(PN)
 

guidance
 

law,
 

by
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an
 

optimization
 

index
 

that
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the
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the
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end
 

intercept
 

angle,
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two
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missiles
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range,
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of
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interception,
 

it
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the
 

energy
 

consumption
 

of
 

defense
 

missile
 

control,
 

thereby
 

verifies
 

the
 

effectiveness
 

and
 

superiority
 

of
 

the
 

optimal
 

coordinated
 

guidance
 

rate.
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0　 引　 言

主动防御[1] 是指攻击导弹对目标机发起攻击时,通
过发射一枚或多枚防御导弹对来袭攻击导弹实施拦截;
同时利用目标机与防御导弹战场信息共享、战术动作协

同,能够有效解决对攻击导弹的拦截问题。 随着当前作

战环境的复杂化,主动防御的思想在近十几年得到深入

研究并日渐成熟。
在主动防御制导律方面,传统的比例制导律已无法

满足对敌方攻击导弹的高效拦截,国内外学者提出了最

优预测制导、微分对策制导和基于滑模控制[2] 等多种先

进制导律。 文献[3] 将迭代计算和经典制导律相结合,
基于预测指导思想,在对拦截点进行实时预测的基础上,
设计主动防御的最优预测协同制导律,对虚拟目标实时

追踪,提高了拦截效能。 郭志强等[4] 在微分对策制导算

法上,基于一种范数型的性能指标,对最优制导策略进行

了设计和分析,给出了飞行器的最小逃逸机动条件和防

御导弹的最小拦截机动条件。 文献[5]采用多模型滤波

器对制导参数进行辨识,获取导弹运动信息,在此基础上

设计了 3 种基于滑模控制方法的制导律,通过仿真测试

取得了较好效果。
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在研究防御导弹控制能量和脱靶量方面,Fang 等[6]

针对飞机主动防御问题,提出了基于平方根卡尔曼滤波

的静态多模型滤波器,得出针对目标机和防御导弹的模

型匹配的自适应合作制导律,增加了防御导弹成功保护

目标机的可能性,并以较少的控制能量拦截攻击导弹。
Zou 等[7] 提出了主动防御非奇异终端滑模合作制导律,
将防御导弹制导过程分为 2 个阶段,在第 1 阶段设计基

于视线(LOS)的制导法,在第 2 阶段提出基于 LOS 角速

度消零策略的制导律,明显降低防御导弹所需的机动性

和控制能量。 Kumar 等[8] 基于非线性模型得出主动防御

的最优合作制导律,并采用零控脱靶速度指标来减小时

间估计误差带来的脱靶量。 杜宗霖等[9] 采用零控脱靶量

对三体运动模型进行降阶,基于极小值原理设计了最优

协同制导律,使机动性较弱的防御导弹能够在保证目标

机安全前提下拦截攻击导弹。
上述文献都是一对一情况下的制导算法研究,针对

一对一制导策略的拦截效果不如多弹协同制导策略的情

况,文献[10]基于微分对策理论,将二对一末端制导问

题建模为“追踪-逃逸”对策模型,通过验证,制导律性能

具有很好的鲁棒性。 文献[11]基于最优协同制导律,利
用导弹的横向动力学和相对运动学的非线性,在导弹之

间施加相对拦截角,在二维平面进行仿真,验证了协同制

导律的性能。 文献[12]基于最优控制理论,针对具有任

意阶线性动力学的 2 个导弹推导协同制导律,以反馈形

式导出闭式最优合作制导律,通过分析,其性能优于比例

引导(PN)和 OGL 等非合作制导律。
为进一步提高防御导弹拦截攻击导弹的有效性,本

文提出一种二对一主动防御的最优协同制导算法。 采用

两枚防御导弹同时协同进行防御,综合考虑拦截脱靶量、
控制量和相对末端截距角偏离量等优化指标,根据最优

化条件,推导出二维平面内双防御导弹最优协同主动防

御制导律,最后验证了算法的有效性。

1　 攻击导弹—目标运动方程

在二维坐标系下建立攻击导弹、目标机的相对运动

学关系,如图 1 所示。
为简化分析,假设攻击导弹和目标机在运动过程中

可视为质点且速度保持不变,并忽略地球引力对导弹的

影响。
由图 1 可得,目标机与攻击导弹在视线上和垂直于

视线上的相对速度分别为:
VrMT =- VMcos(γM + λMT) - VTcos(γT - λMT) (1)
VrMT =- VMsin(γM + λMT) - VTsin(γT - λMT) (2)
由式(1)、(2)可得目标机与攻击导弹之间的相对运

动学方程:

图 1　 二维攻击导弹-目标机相对运动关系

Fig. 1　 Relative
 

motion
 

relationship
 

between
 

two-dimensional
 

attack
 

missile
 

and
 

target
 

aircraft

r·MT = VrMT

λ·MT =
VrMT

rMT
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(3)

定义加速度分量与控制量分量关系如下:

a·MN =
uMN - aMN

M
(4)

式中: M 为攻击导弹 M 的时间常数。
PN 制导律与 APN 制导律的基本结构相同,可表

示为:

uMN =
N iZ i

t2
go

,i ∈ {PN,APN,OGL} (5)

式中:N i 表示导弹的导航系数;Z i 表示零控脱靶量;tgo 表

示导弹的剩余飞行时间。
当采用 PN 制导律时,NPN 在 3 ~ 5,零控脱靶量为:
ZPN = yMT + y·MT tgo (6)
当采用 APN 制导律时,NAPN 在 3 ~ 5,零控脱靶量为:

ZAPN = yMT + y·MT tgo + 1
2
aTN t

2
go (7)

2　 四体问题数学模型

攻击导弹 M,攻击目标飞行器;拦截导弹 D1,拦截攻

击导弹;拦截导弹 D2,拦截攻击导弹;目标飞行器 T,促进

拦截导弹成功摧毁攻击导弹,同时规避攻击导弹的攻击。
四体问题可分为 3 组追逃问题,即 M→T,D1→M,D2→
M,目标飞行器 T、防御弹 D1、防御弹 D2、攻击导弹 M 组

成的四体攻防对抗模型如图 2 所示。

图 2　 M-D1-D2-T 平面几何关系

Fig. 2　 M-D1-D2-T
 

plane
 

geometric
 

relationship
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图 2 中,X 轴是 M→T 的初始视线,x i( i =M,D1,D2,
M)、y i ( i = M,D1,D2,M) 分别为 X、Y 轴方向的坐标,
vi( i=M,D1,D2,M),a i( i = M,D1,D2,M) 分别为各飞行

器的速度和加速度矢量,加速度方向和速度方向垂直,所
以各飞行器的速度大小保持不变,

 

γ i( i = M,D1,D2,M)
为各飞行器的航向角,a iY( i = M,D1,D2,M)为各飞行器

加速度矢量沿 Y 轴的分量。 λTM、λMD1、λMD2 分别为 M→
T,D1→M,D2→M 的视线角,rMT、rMD1、rMD2 分别为 M→T,
D1→M,D2→M 的相对距离,yMT、yMD1、yMD2 分别为 rMT、
rMD1、λMD2 沿 Y 轴的分量。

目标机、攻击导弹、防御导弹 1、防御导弹 2,均采用

如下的模型统一描述:
x·i = A ix i + B iu iY, i = {M,T,D1,D2}
a iY = C ix i + d iu iY, i = {M,T,D2,D2}{ (8)

式中: x i ∈ Rni 为状态变量, u i = u iY / cosγ i 为控制器,
u i < umax

i 。 设 a iS = C ix i, 假设存在理想动态( a iS = 0),
则 a iY = d iu iY,A i = B i = C i = 0;假设存在一阶动态(时间常

量 i),则 A i =- 1 / i,B i =- 1 / i,C i = 1,d i = 0, 即 x i =
a iY。

定义四体攻防对抗的状态方程为:
x = [yMT

 y·MT
 xT

M
 xT

T
 yMD1

 y·MD1
 γM +

γ D1
 xT

D1
 yMD2

 y·MD2
 γM + γ D2

 xT
D2] T (9)

x = [xMT xMD1 xMD2] ∈ RnM+nT+nD1+nD2+6

式中: xMT = [yMT y·MT 　 xT
M xT

T] T;xMD1 = [yMD1 y·MD1 γM +

γ D1 xT
D1] T;xMD2 =[yMD2 y· MD2 γM + γ D2 xT

D2] T 。
对式(9)求导可得:

x· =

x·1 = x2

x·2 = aTY - aMY
x·M = AMxM +BMuMY
x·T = ATxT +BTuTY
x·nM+nT+3 = xnM+nT+4

x·nM+nT+4 = aMY - aD1Y

x·nM+nT+5 = aMY / (VMcosγM) + aD1Y / (VD1cosγD1)

x·D1 = AD1xD1 +BD1uD1Y

x·nM+nT+nD1+6 = xnM+nT+nD1+6

x·nM+nT+nD1+7 = aMY - aD2Y

x·nM+nT+nD1+8 = aMY / (VMcosγM) + aD2Y / (VD2cosγD2)

x·D2 = AD2xD2 +BD2uD2Y

ì

î

í
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(10)

式中: x1、xnM+nT+3 和 xnM+nT+nD1+5 为垂直于 LOS0 的相对位

置; x2、xnM+nT+4 和 xnM+nT+nD1+6 为侧向速度,其导数为侧向

加速度。
双向合作的自适应协同制导策略为:
x· = APEx + BTPE

uTY + BD1PE
uD1Y + BD2PE

uD2Y (11)
式中:

AMTPE
=

0 1 0 0
- dMK1 - dMK2 - (CM + dMKM) CT - dMKT

BMK1 BMK2 AM +BMKM BMKT

0 0 0 AT

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

A11PE
= A21PE

=
0 0 0 0

dMK1 dMK2 CM + dMKM dMKT

dMK1

VMcosγM

dMK2

VMcosγM

CM + dMKM

VMcosγM

dMKT

VMcosγM

0 0 0 0

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

BTPE
=

BMT + CMTKuT

CMD1KuT

CMD2KuT

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

,BD1PE
=

0(nM+nT+2) ×1

BMD1

0 nD2+3( ) ×1

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

BD2PE
=

0(nM+nT+nD1+5) ×1

BMD2

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

设 rMT(0) 和 rMDk(0) 为初始距离,假设攻击导弹速度

VMT 和拦截导弹速度 VMDk 为常值。 攻击 / 拦截时间近似为

tMT = rMT(0) / VMT 和 tMD1 = rMD1(0) / VMD1,tMD2 =
rMD2(0) / VMD2,tMD = max(tMD1,tMD2)。 拦截时间间隔为Δt1 =
tMT - tMD1,Δt2 = tMT - tMD2。 若拦截任务成功则 Δt1 > 0,
Δt2 > 0, 拦截任务剩余时间和为 tgoMD1 = tMD1 - t,tgoMD2 =
tMD2 - t, 拦截任务实际剩余时间为 tgo1 = tgoMD1,tgo2 =
tgoMD2。 攻击任务实际剩余时间为

 

tgoMT = tgo1 + Δt1 = tgo2 +
Δt2。

3　 最优协同制导算法

根据上述状态方程设计最优协同制导律。 双拦截导

弹协同制导拦截攻击导弹时,须考虑 3 个问题:1)每个拦

截导弹与攻击导弹的脱靶量最小;2) 拦截导弹 D1 与拦

截导弹 D2 执行任务中,相对末端截距角的偏离最小;3)
总控制能量最小,因此构造如下目标函数。

Minimize

J = ∑
2

k = 1

1
2
αky

2
MDk(tMDk) + 1

2
ρ1(γD1(tMD1) - γD2(tMD1) -

Δc1) 2 + 1
2
ρ2(γD2( tMD2) - γD1( tMD2) - Δc2) 2 +

∫
t
MD1

0

1
2
β1u

2
D1Ydt + ∫

t
MD2

0

1
2
β2u

2
D2Ydt + ∫

t
MD

0

1
2
u2
TYdt
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Subjecttox· = APEx + BTPE
uTY + BD1PE

uD1Y + BD2PE
uD2Y

(12)
式中: α 1、α 2、β 1、β 2、ρ 非负; Δc 为预定的相对截距角。

采用终端投影法对系统进行降阶处理,引入零控脱

靶量,令:
ZMD1( t) = D1Φ( tMD1,t)x( t),
D1 = [01×(2+nM+nT) 1 01×(nD1+nD2+5) ] (13)

ZMD1γ( t) = D1γΦ( tMD1,t)x( t),
D1γ = [01×(4+nM+nT) 1 01×(nD1+nD2+3) ] (14)

ZMD2( t) = D2Φ( tMD2,t)x( t),
D2 = [01×(5+nM+nT+nD1) 1 01×(nD2+2) ] (15)

ZMD2γ( t) = D2γΦ( tMD2,t)x( t),
D2γ = [01×(7+nM+nT+nD1) 1 01×nD2 ] (16)

其中, Φ( tMD1,t)、Φ( tMD2,t) 为式( 11) 的状态转移

矩阵,对式(13) ~ (16)进行求导可得[13] :

Z
·

MD1( t) = B
~

T( tMD1,t)uTY + B
~

D1( tMD1,t)uD1Y +

B
~

D2( tMD1,t)uD2Y (17)

　 　 其中, B
~

T(tMD1,t)=D1Φ(tMD1,t)BTPE
,

 

B
~

D1(tMD1,t)uD1Y =

D1Φ(tMD1,t)BD1PE
uD1Y,

 

B
~

D2(tMD1,t)uD2Y = D1Φ(tMD1,t)BD2PE
uD2Y。

同理:

Z·MD1γ( t) = B
~
γ
T( tMD1,t)uTY + B

~
γ
D1( tMD1,t)uD1Y +

B
~
γ
D2( tMD1,t)uD2Y (18)

Z·MD2( t) = B
~

T( tMD2,t)uTY + B
~

D1( tMD2,t)uD1Y +

B
~

D2( tMD2,t)uD2Y (19)

Z
·

MD2γ( t) = B
~
γ
T( tMD2,t)uTY + B

~
γ
D1( tMD1,t)uD1Y +

B
~
γ
D2( tMD2,t)uD2Y (20)

将优化问题改写为:
Minimize

J = 1
2
α 1Z

2
MD1( tMD1) + 1

2
α 2Z

2
MD2( tMD2) +

1
2
ρ 1(ZMD1γ( tMD1) - ZMD2γ( tMD1) - Δc1) 2 +

1
2
ρ 2(ZMD2γ( tMD2) - ZMD1γ( tMD2) - Δc2) 2 +

∫
t
MD1

0

1
2
β 1u

2
D1Ydt + ∫

t
MD

0

1
2
β 2u

2
D2Ydt + ∫

t
MD

0

1
2
u2
TYdt (21)

Subject
 

to

Z
·

MD1( t) = B
~

T( tMD1,t)uTY + B
~

D1( tMD1,t)uD1Y +

B
~

D2( tMD1,t)uD2Y

Z
·

MD1γ( t) = B
~
γ
T( tMD1,t)uTY + B

~
γ
D1( tMD1,t)uD1Y +

B
~
γ
D2( tMD1,t)uD2Y

Z
·

MD2( t) = B
~

T( tMD2,t)uTY + B
~

D1( tMD2,t)uD1Y +

B
~

D2( tMD2,t)uD2Y

Z
·

MD2γ( t) = B
~
γ
T( tMD2,t)uTY + B

~
γ
D1( tMD2,t)uD1Y +

B
~
γ
D2( tMD2,t)uD2Y

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
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(22)

其中,约束条件为双向合作的自适应协同制导策略,
因非显示表达问题,通过求解系统状态转移,采用终端投

影法将其转换成标准最优二次型问题[14] 。
采用最优控制理论设计该系统的最优控制器,构造

哈密尔顿函数(Hamiltonion) [15] :

　 H = ∫
t
MD

0

1
2
u2
TYdt + ∫

t
MD1

0
[ 1

2
β1u

2
D1Y +λZMD1

(t)·(B
~

T(tMD1,t)uTY +

B
~

D1(tMD1,t)uD1Y + B
~

D2(tMD1,t)uD2Y) + λZMD1γ
(t)(B

~
γ
T(tMD1,t)uTY +

B
~
γ
D1( tMD1,t)uD1Y + B

~
γ
D2( tMD1,t)uD2Y)]dt + ∫

t
MD2

0
[ 1

2
β 2u

2
D2Y +

λZMD2
(t)(B

~

T(tMD2,t)uTY + B
~

D1(tMD2,t)uD1Y + B
~

D2(tMD2,t)uD2Y) +

λZMD2γ
(t)(B

~
γ
T(tMD2,t)uTY + B

~
γ
D1(tMD2,t)uD1Y + B

~
γ
D2( tMD2,t)uD2Y)]dt

(23)
由伴随方程和横截条件得:
λ ZMD1

( tMD1) = α 1ZMD1( tMD1)

λ ZMD2
( tMD2) = α 2ZMD2( tMD2)

λ ZMD1γ
( tMD1) = ρ 1(ZMD1γ( tMD1) - ZMD2γ( tMD1) - Δc1)

λ ZMD2γ
( tMD2) = ρ 2(ZMD2γ( tMD2) - ZMD1γ( tMD2) - Δc2)

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(24)
由耦合方程可得最优制导律为:
u∗
D1Y =arguD1

min
 

H

u∗
D2Y =arguD2

min
 

H

u∗
TY =arguT

min
 

H

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(25)
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　 　 通过求解偏微分方程,可以得到最优制导律的具体

表达式:

uTY =- [λ ZMD1
( t)B

~

T( tMD1,t) + λ ZMD1γ
( t)B

~
γ
T( tMD2,t) +

λ ZMD2γ
( t)B

~

T( tMD2,t)]

u∗
D1Y = - 1

β1
[λZMD1(t)B

~
γ
D1(tMD1,t) + λZMD1γ

(t)B
~

D1(tMD1,t) +

λ ZMD2
( t)B

~
γ
D2( tMD1,t) + λ ZMD2γ

( t)B
~

D2( tMD1,t)]

u∗
D2Y = - 1

β2
[λZMD1(t)B

~
γ
D1(tMD2,t) + λZMD1γ

(t)B
~

D1(tMD2,t) +

λ ZMD2
( t)B

~
γ
D2( tMD2,t) + λ ZMD2γ

( t)B
~

D2( tMD2,t)]

4　 仿真分析

为验证本文设计的二对一主动防御最优协同制导算

法的有效性,以飞机、防御导弹作为主动防御策略的实施

主体,进行 2 组仿真实验,分析其拦截效能。 第 1 组中,
防御导弹采用最优协同制导律;第 2 组中,防御导弹采取

PN 制导律,导航系数 N= 3。 仿真条件如表 1 所示,进行

仿真。
表 1　 目标机、防御导弹 1、防御导弹 2、攻击导弹初始状态

Table
 

1　 Initial
 

state
 

of
 

target
 

aircraft,
 

defensive
 

missile
 

1,
 

defensive
 

missile
 

2,
 

attack
 

missile
飞行器 x / m y / m γ / ( °) V / (m·s-1 ) / s

T 6
 

000 0 10 300 0. 8
M 0 0 30 600 0. 1
D1 6

 

000 0 20 500 0. 2
D2 6

 

100 0 20 500 0. 2

　 　 实验 1 防御导弹采用最优协同制导律,仿真结果如

图 3 ~ 5 所示。

图 3　 飞行器的运动轨迹

Fig. 3　 The
 

trajectory
 

of
 

the
 

aircraft

由图 3 可知,当防御导弹 1 击中攻击导弹时,由于相

对截距角的存在,防御导弹 2 和 1 之间的相对距离保持

一个很小的范围,这使得任意一枚防御导弹时刻处于能

够拦截攻击导弹的合适状态。 由图 4 可知,防御导弹 1、2
的控制能量均能限定在很小范围内,证明该算法具有较

图 4　 飞行器的加速度及控制能量

Fig. 4　 Aircraft
 

acceleration
 

and
 

control
 

energy

图 5　 航向角差值与相对截距角

Fig. 5　 Heading
 

angle
 

difference
 

and
 

relative
 

intercept
 

angle

好的优化性能。 由图 5 可知,此时 γD1 - γD2 ≤
 

0. 2°,
这也证明了最小化相对截距角的偏离的合理性。

实验 2 防御导弹采用 PN 制导律,仿真结果如图 6、7
所示。

图 6　 飞行器的运动轨迹

Fig. 6　 The
 

trajectory
 

of
 

the
 

aircraft

分析图 6 可知,采用 PN 制导律,导弹的脱靶量增

大,并且防御导弹 1 和 2 之间的相对距离增大,意味着两

枚导弹之间没有达到很好的协同拦截效果,若防御导弹

1 拦截失败,会导致防御导弹 2 无法处于合适的状态而

拦截失败。 从防御导弹的拦截轨迹来看,防御导弹 1 的

控制能量消耗较采用最优协同制导律会大幅增加,这一

点在图 7 中得到验证,虽然攻击导弹的控制能量稍微减



　 第 9 期 二对一主动防御的最优协同制导算法研究 · 45　　　 ·

图 7　 飞行器的加速度及控制能量

Fig. 7　 Aircraft
 

acceleration
 

and
 

control
 

energy

小,但总控制能量是增大的。

4　 结　 论

本文在主动防御作战模式研究的基础上,分析了二

维下单枚防御导弹一对一主动防御存在的局限性,提出

一种二对一主动防御最优协同制导律。 结合最优控制理

论,建立攻击导弹、防御导弹和目标机的主动防御系统运

动方程。 综合考虑拦截脱靶量、相对末端截距角偏离量

和控制能量等优化指标,将主动防御制导律设计问题转

化为最优控制问题。 考虑到最优指标与系统状态非显示

表达问题,引入并求解系统状态转移,采用终端投影方

法,将其转化为标准最优二次型问题,最后通过拉格朗日

乘子法,构造增广泛函和哈密顿函数,根据最优化条件,
推导出二对一主动防御下的最优协同制导律。 通过仿

真,与比例制导律相比,通过引入最小化相对末端截距角

偏离量指标,将防御导弹之间的相对距离保持一个很小

的范围,达到很好的协同拦截效果,并使总控制能量消耗

减小,验证了最优协同制导律的有效性和优越性。
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