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摘 要： 积分比例导引制导是适用于全捷联半主动激光导引头的一种典型制导方案。为解决该制导
方案下的命中精度分析问题，提出了一种基于伴随法的精度分析方法。首先，建立了积分比例导引制
导律模型，并给出了一种具有较强工程实用性的积分比例导引制导律实现方法；其次，在分析制导回

路各项误差源特性的基础上，利用伴随法得到了各误差源对脱靶量的影响。分析结果表明，制导精度
与比例导引导航比、自动驾驶仪的动态特性密切相关。得到的结论可以为工程上利用全捷联半主动激
光导引头进行制导提供重要参考。
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Abstract: Integral proportional navigation law which can be applied to strapdown laser semi -active
seeker is a kind of typical guidance law. In order to analyze the precision with this kind of guidance law,
the analysis based on adjoints was put forward. Firstly, the model of integral proportion navigation
guidance is constructed and the implement of the integral proportional navigation law was given.
Secondly, based on the analysis of characteristic of different kind of error sources, the influence of these
error sources with adjoints was got. The result shows that precision has a close correlation with
navigation constant N and dynamic behavior of autopilot. These conclusions are significant for the
application of the strapdown laser semi-active seeker in engineering.
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0 引 言

随着捷联激光探测器测角技术的发展， 全捷联
半主动激光导引头已经应用于空地导弹系统中。 这
类导引头的特点是直接将探测器固联在弹体上 ，探
测器光轴与弹轴重合。 美国的空地 70 mm 先进精确
杀伤武器系统 (APKWS)以及精确制导迫弹 (PGMM)
XM395[1-2]等都采用了这类导引头 。 由于不存在框
架，这类半主动激光导引头具有成本低、可靠性高的
特点。 但同时这也带来了如下的问题 [3]：

(1) 需要大的瞬时视场；(2) 制导所需的视线角
速度信号不能直接测量；(3) 大的瞬时视场导致大的
测量噪声将直接影响到制导系统的稳定性， 且噪声
对制导系统稳定性影响的程度与视线角速度的提取

方法有关；(4) 需要数学平台的方法来消除弹体姿态
运动对视线角的耦合影响。
由于只能直接测量体视线角， 需要利用导航设

备获得弹体姿态角，进而通过计算得到视线角，即导
引头隔离度需要通过导航设备来保证。
针对捷联导引头无法直接测出视线角速率的特

点，在进行制导方案设计时，多采用各种滤波方式对
视线角速率进行解耦和估计 [4-6]，进而利用比例导引
类制导律进行导引。
积分比例导引是一种命中精度较高， 并具有工

程价值的角度型制导律，APKWS 采用的就是积分型
比例导引。 参考文献[7]分别对积分比例导引回路中
的探测器和角速度陀螺的噪声及刻度尺误差对制导

精度的影响进行了研究， 分析制导精度采用的方法
是多次打靶试验统计脱靶量均方根。
对于导弹来说， 对目标拦截的制导精度是评价

其作战性能的重要参数。在导弹设计阶段，常利用数
字仿真对制导精度进行统计分析。 而对于制导回路
这样的时变非线性系统， 基于古典控制理论的精度
分析方法不再适用。常用的方法为蒙特卡罗法、协方
差分析法(CADET)、线性化伴随方法。
蒙特卡罗法以大量计算机数值计算为基础 ，控

制不同的初始条件和典型随机作用， 对数值仿真结
果进行统计分析 [8]。 这种方法需要消耗大量的计算机
仿真时间，若仿真次数不足则难以得出可靠的结论。
协方差分析法通过计算系统状态协方差矩阵随

时间传播的微分方程， 可以获得状态在任意时刻的
统计信息。 这种方法已经在导弹制导系统以及导航

系统性能分析中得到了应用。相比于线性化伴随法，

协方差分析法所需的计算更为繁琐。

线性化伴随方法以线性时变系统和其伴随系统

之间对冲击响应解的关系为基础 [9]。 这种方法可以

一次得到不同制导时间下各误差源对制导精度的影

响，被广泛应用在各种制导回路精度分析中。目前基

于伴随法的制导精度研究多集中于角速率制导 [10-12]。

积分比例导引属于角度制导， 针对积分比例导引制

导精度分析的文献较少。 文中利用线性化伴随方法

对积分比例导引制导回路进行精度分析， 得到的结

论可以为工程上利用全捷联半主动激光导引头进行

制导提供重要参考。

1 积分比例导引制导律

1.1 积分比例导引制导模型
比例导引制导关系为：

θ觶=Nq觶 (1)

n=Vcθ觶 (2)

式中：N 为比例导引系数； q觶为导弹导引头测得的视

线角速度； θ觶为导弹速度矢量旋转角速度；Vc 为弹目

接近速度大小；n 为导弹需求的法向过载。
全捷联半主动激光导引头只能得到视线角 q，

因此考虑采用积分比例导引。

对公式(1)进行积分，得到积分比例导引的关系

式：

θ=N(q-q0)+θ0 (3)
式中：q0 和 θ0 分别为视线角和速度倾角的初值。 在

工程应用中， 导弹实际的速度倾角可以利用弹上低

成本捷联惯性导航系统获得。 而视线角要靠捷联导

引头输出的体视线角和导航系统输出的弹体姿态角

得到。图 1 为导弹攻击目标相对几何关系示意图，图

图 1 导弹目标相对几何关系示意图

Fig.1 Geometry of missile and target

谆
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图 2 捷联导引头积分比例导引方案框图

Fig.2 Framework of integral proportion navigation guidance homing loop with the strapdown seeker
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中坐标系为惯性系，谆 表示导弹姿态角，θ 表示导弹
速度倾角，q 为弹目视线角 ，ε 为导引头输出的体视
线角。 由几何关系可得：

q=ε+谆 (4)

这样， 在线性化制导模型的基础上可以得到包

含弹目相对运动关系、全捷联半主动激光导引头、弹

上导航系统、 弹体动态特性在内的捷联导引头积分

比例导引方案框图，如图 2 所示。

图 2 中，nT 为目标机动加速度 ，HE 为导弹速度
矢量前置误差角，tgo为导弹剩余飞行时间，Miss 为脱

靶量，qk 为 k 时刻获得的弹目视线角，q赞 k 为 k 时刻制
导滤波器输出的弹目视线角，nc 为需用过载，n 为导
弹实际产生的过载。

速度矢量自驾仪可以控制弹体速度倾角跟踪制

导指令，K 为速度矢量自驾仪增益。 G 表示导弹过载
自动驾驶仪动态特性， 一般采用三回路过载自动驾

驶仪。 在初步分析中，可利用三阶系统模型近似 [13]：

ay(s)
ayc(s)

= 1
(1+τs) 1

ω2 s2+ 2μ
ω s+! "1

(5)

式中：τ 为闭环实极点；μ 为二阶部分的阻尼比；ω 为
二阶部分的自然频率。

分析控制算法对命中精度影响时需要保证过载

自动驾驶仪控制弹体过载的动态特性不变。 过载自

驾仪参数取值为：τ=0.3 s，ω=35 rad/s，μ=0.7。
制导滤波器采用一阶数字滤波 [6]：

q赞 k=q赞 k-1+G[qk-q赞 k-1] (6)
式中：G 的取值越小，则滤波器带宽越高 ，滤波效果

越差；G 的取值越大，则滤波器带宽越低 ，滤波效果

越好，信号延时越大。 G 的取值需要综合考虑导引头
测角噪声水平、 弹体动态特性和可用制导时间等因

素。 在初步分析中，取 G=0.3。
1.2 积分比例导引制导律误差源分析
除了初始速度前置角和目标机动引起的脱靶量

外，弹上器件精度对制导精度的影响主要包括：(1) 导

引头测角噪声；(2) 导引头常值偏置；(3) 导航系统解
算的姿态角常值偏置。

机载发射导弹的弹上导航系统在发射时与载机

进行传递对准， 传递对准结果是导航系统工作的基

准，传递对准误差将会对导航精度产生影响。 另外，

在导弹飞行过程中导航系统的精度也会随时间下

降。当导引头捕获目标进入末制导时，导航系统输出

的速度倾角和姿态角将包含常值偏置。 若忽略末制

导段的导航系统漂移， 则进入末制导时的速度倾角

初值 θ0 和末制导期间导航系统输出的速度倾角 θ 都
包含有相同的常值偏置误差。这样，对于采用积分比

例导引制导律的制导回路来说， 导航系统速度倾角

常值偏置误差对制导精度的影响很小。

对于导引头噪声、 导引头常值偏置和导航系统

解算的姿态角常值偏置对制导精度的影响可以利用

伴随法进行分析。

2 制导精度伴随法分析

伴随分析法是一种适用于线性时变系统的常用

分析方法。 线性化后的制导回路是一个包含时间 t

的线性时变系统。 利用伴随法可以有效地对制导控

制系统进行分析， 在一次仿真中定量地获得各项误

差源对系统响应的影响， 从而为制导控制系统的精

度分配提供依据。

2.1 制导系统伴随法分析基础
对于每一线性时变系统来说， 相应的都可以通

过如下方式构造一个伴随系统：
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(1) 将 t 用 tf-t 替换， 其中 tf 为一次系统运行的
总时间，t 为系统运行的时间；

(2) 改变信号流动的方向，将信号分支点变为相
加点，相加点变为分支点。这将使得原系统和相应伴

随系统的输入输出位置互换。

原系统的冲击响应 h 和相应伴随系统的冲击响
应 h* 有如下关系：

h*(tf-tI，tf-to)=h(to，tI) (7)
式中：tI为系统冲击激励发生时刻；to为观察系统响应
时刻。利用这一关系，可以通过观察伴随系统一次运行

的解来得到原系统在不同总运行时间下的终止时刻对

初始时刻冲击激励的响应。 即，令 to=tf，得到：
h*(tf-tI，0)=h(tf，tI) (8)

原系统和相应伴随系统的冲击响应的解如图 3(a)
和图 3(b)所示。
为了获得确定性输入或初始条件作用下原系统

的响应，可以将确定性输入或初始条件转换，得到等

价的冲击激励模型，以获得伴随模型。

对于随机输入， 可以利用伴随系统来得到随机

输入下原系统响应的统计结果。 原系统在白噪声激

励下，终止时刻响应的均方根(rms)为：

σout(tf)= Φin

tf

0乙h2(tf，tI)dtI姨 (9)

式中：Φin为输入白噪声的谱密度(双边谱密度)。将公
式(8)代入公式(9)，得到：

σout(tf)= Φin

tf

0乙h*(tf-tI，0)2dtI姨 = -Φin

0

tf乙h*(τ，0)2dτ姨 =

Φin

tf

0乙h*(τ，0)2dτ姨 (10)

公式(10)等式右边不存在 tf，因此一次仿真结果
可以得到不同 tf 下的 σout(tf)。

(a) 原系统响应 h(tF,tI)

(a) Generation of h(tF,tI) in original system

(b) 伴随系统得到 h(tF,tI)

(b) Generation of h(tF,tI) in adjoints system

图 3 原系统与伴随系统冲击响应关系

Fig.3 Relationship between impulse response of original system and

impulse response of adjoints system

不考虑导引头视线角饱和时， 利用伴随法得到

2.1 节积分比例导引方案框图对应的伴随框图如
图 4 所示。其中，HE 为进入比例导引时的速度指向前

0631001-4

图 4 积分比例导引方案伴随框图

Fig.4 Framework of adjoints of integral proportion navigation guidance homing loop

谆0
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置角误差，t 为仿真时间，u2表示平方运算， u姨 表示
开方运算，Φs 为导引头噪声功率谱密度，λs 为导引头

常值偏置，谆c为导航系统解算姿态角常值误差。

2.2 导引头测角噪声对制导精度的影响
热噪声是导引头测角噪声的主要来源， 一般建

模为高斯白噪声序列， 假定导引头测角输出频率为

fs，导引头测角误差标准差为 σs，则导引头噪声谱密

度为：

Φs=σ
2

s /fs (11)

假定导引头测角输出频率 fs=20 Hz， 则标准差
σs=1 mrad 的导引头测角噪声在不同导航比 N 和自
动驾驶仪增益 K 下对脱靶量影响如图 5~6 所示。

图 5 不同 N 作用下的单位测角噪声对制导精度影响

Fig.5 Seeker-noise-induced miss information for different N

图 6 不同 K 作用下的单位测角噪声对制导精度影响

Fig.6 Seeker-noise-induced miss information for different K

根据伴随法理论， 由于积分运算前存在平方运

算， 因此制导回路中噪声引起的脱靶量是时间的增

函数。 从图 5~6 可以看出，比例导引导航比、速度矢

量自动驾驶仪增益提高都会对制导精度产生不利的

影响。

在进行导弹制导控制总体设计时， 需要保证制

导时间超过某一定值， 以保证速度指向前置角误差

引起的脱靶量能够收敛到较低的水平。 从图 5~6 可
以看出导引头测角噪声的误差随制导时间的增加趋

于常值， 制导时间的增加不会导致噪声引起的脱靶

量发散。

2.3 导引头测角常值偏置对制导精度的影响
导引头安装误差、 导引头内光学系统制造误差

等因素会导致导引头测角结果存在一个常值偏置

λs， 可认为这个常值偏置对不同导弹来说为一个随机

常值。 在利用伴随法分析制导精度时， 令 λs=1 mrad，
可以得到 1 mrad 常值偏置在不同导航比 N 和自动
驾驶仪增益 K 下对脱靶量的影响，如图 7~8 所示。

图 7 不同 N 作用下的单位测角常值偏置对制导精度影响

Fig.7 Seeker-bias-induced miss information for different N

图 8 不同 K 作用下的单位测角常值偏置对制导精度影响

Fig.8 Seeker-bias-induced miss information for different K

对制导回路中常值偏置项引起的误差来说 ，冲

击函数所引起的响应会随时间收敛到零。 从图 7~8
可以看出， 提高比例导引导航比会对制导精度产生

不利的影响。 而提高速度矢量自动驾驶仪增益将加

快误差收敛速度。

2.4 导航系统解算的姿态角常值偏置对制导精度的
影响

从图 4 可以看出， 在考虑单位大小误差源对整

0631001-5
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个导航系统精度影响时，导航系统解算的姿态角常值

偏置和导引头测角常值偏置对制导精度的影响相同。

利用图 5~8 得到的比例导引导航比和自动驾驶
仪增益对制导精度的影响可以对制导控制算法的设

计提供参考依据。 当然实际的比例导引导航比和自动

驾驶仪增益的确定要考虑导弹其他设计限制。

3 结 论

文中对采用全捷联半主动激光导引头的积分比

例导引制导回路进行了命中精度分析， 利用伴随法

对三项主要误差源对命中精度造成的影响进行了定

量分析，得到了单位误差源对导弹脱靶量的影响。

(1) 利用导航系统解算的速度倾角作为速度矢量
自驾仪反馈量实现积分比例导引时，进入末制导时初

始的速度倾角解算偏差不会对制导精度产生影响；

(2) 制导回路中噪声引起的脱靶量是时间的增
函数，并收敛到某一常值；

(3) 制导回路中常值偏置项引起的脱靶量将随
制导时间收敛到 0；

(4) 比例导引导航比提高会增大噪声引起的脱靶
量，延长常值偏置类误差源引起脱靶量的收敛时间；

(5) 提高自动驾驶仪增益会增大噪声引起的脱靶
量，加快常值偏置类误差源引起脱靶量的收敛速度。

积分比例导引制导回路精度分析结果， 可以为

工程上利用全捷联半主动激光导引头进行制导提供

参考， 并为分系统指标论证和制导控制系统设计提

供理论依据。
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