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0 引 言
20世纪50年代，由于制导系统拦截

飞行器的引入、人造卫星的发射和航天

领域有关机动追击问题的需要，美国数

学家Issacs组织开展了对抗双方都能自

由决策行动的理论追逃问题研究，并取

得了突破性的成果。1965年，Issacs整理

出版了世界上第一部微分对策著作《微

分对策》 。1971年，美国科学家Friedman 

采用两个近似离散对策序列精确定义

了微分对策，建立了微分对策值与鞍点

存在性理论，从而奠定了微分对策理论

的数学基础。

微分对策因其理论上的最优性，

已应用于战术导弹的制导律设计。Tahk 

等人设计了利用梯度法求微分对策制

导的数值解，但模型极为复杂。Basar 设

计了神经网络微分制导律，但不能实时

计算。汤善同院士采用微分对策强迫奇

异摄动方法设计了零阶组合反馈制导

律，易于在弹上实时实现，但其主要是

针对有强大地面雷达指示的防空导弹

而设计的。

微分对策制导＊

摘　要:介绍了微分策略制导的原理，在导弹和目标均为一阶时间延迟下应用伴随方法推导出微分对策制导的

公式，通过与扩展比例导引、单边最优制导的仿真比较，考察脱靶量和控制能量两个指标，得出微分策略制导

在理论上的先进性。
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The Differential Game Guidance

本文采用伴随理论，解决终端控制

的最优制导问题，避免了必须对矩阵方

程式的直接求解，并通过仿真验证了所

设计制导律的性能。

1 微分对策原理
1.1 微分对策模型

微分对策属于双边的最优控制问

题，其状态方程可以写成：

x Fx Gu Cw• = + +                         （1）
其中， x为状态变量，u为导弹控制

策略， w为目标机动策略，F、G、C为状

态矩阵。

初始条件 x(0)=x0， 性能指标函数：

( ) ( ) ( )
0

21( , ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )
2

ft T T   T
f f ft

J u w x t P t x t u t R t u t w t w t  dt x t p t x tγ = + −  + ∫

                                                    （2）

其中，P（t）、 R（t）、γ为加权矩阵。

1.2 微分对策定义

假设在 t 0时刻，目标和导弹都知

道对方在 t<t 0时刻的所有信息。如果

在 t 0时刻导弹首先采取机动策略u 1，

然后目标根据导弹机动，采取最优

规避机动策略w 1，此时指标函数为

( )1 1min max ,
u w

J J u w= 。这种条件下，导

弹拦截目标的过程中将消耗最大能量，

即有J(u1,w1)=Jmax。如果在t0时刻目标首

先采用机动策略w2，然后导弹根据目标

机动，采取最优制导拦截机动策略u2，

此时指标函数为 ( )2       2min max ,
uw

J J u w= 。

这种条件下，导弹拦截目标将消耗最小

能量，即有 ( )2       2min max ,
uw

J J u w= =Jmin。综合以上两种

情况，必有 min max min max
u ww u

J J ，也

就是存在 ( ) ( )1 1 2 2, ,J u w J u w 。

2 制导律的推导
2.1 制导模型

假设导弹和目标都为一阶系统，导

弹时间常数为T，目标时间常数为Θ，相

对距离为e，相对速度为e
3

，导弹加速度

u1，目标加速度指令w，目标机动加速度 

w1。图1所示为制导律模型。

可以写出状态方程:

x
3

=Ax+Bu+Dw                             (3)

其中，状态变量
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根据微分对策原理写出性能指标函数：

min max ( ) ( ) ( )T
f f fu w

J x t P t x t=
0

2 2 21 ( ) ( )
2

ft

t
u t w t  dtγ + − ∫  

若只对末端脱靶量进行要求，

　　  0 0 0
0 0 0 0

( )
0 0 0 0
0 0 0 0

f

b

P t

 
 
 =
 
 
 

此时，性能指标函数可以简化为

0

2 2 2 2
1

1min max ( ) ( ) ( )
2 2

ft

f tu w

bJ x t u t w t  dtγ = + − ∫

2.2 制导律求解

对于单边最优的制导问题，可以在脱靶量为零、能量消

耗最小的前提下，应用施瓦茨不等式求出解析解，但这种方

法无法解决微分对策的双边最优问题。这里应用一种在脉冲

仿真中常用的方法——伴随方法对微分对策进行求解。

应用伴随理论，写出原系统状态方程的伴随方程：

TAλ λ
•

= −

其中伴随矩阵

 0 0 0 0
1 0 0 0

10 1 0

10 1 0

TA
T

 
 
 
 = − 
 
 − Θ 

根据伴随理论求解，则可以得到λ
4

,即分量

1 0λ
•

= 2 1λ λ
•

= − 3
3 2 T

λλ λ
•

= − + 4
4 2

λλ λ
•

= − +
Θ

                                                                                
                                                                                 

,

考虑末端只对脱靶量进行要求，则末端伴随状态为

1  1( ) ( )f ft bx tλ =

2                     3                     4( ) ( ) ( ) 0f f ft t tλ λ λ= = =

λ1为常数，令λ1=λbx1(tf)，则可得到

2 1( )( )f fbx t t tλ = −
( ) /2 2

3 1( )[( ) ]ft t T
f fbx t t t T T T eλ −= − − +

( ) /2 2
4 1( )[( ) ]ft t T

f fbx t t t eλ −= − Θ−Θ +Θ

把λ
4

和λ代入伴随方程（5），解得导弹和目标的最优策略

分别为
( ) /

1( )[( ) ]ft t T
f fu bx t t t T Te −= − − − +

( ) /2
1( )[( ) ]ft t T

f fw bx t t t eγ −−= − −Θ+Θ  

把方程（6）代入状态方程（3）中，并对其进行积分，设

h
T
τ= h τ=

Θ ft    tτ =    −                                可以得到微分对策制导律表达式为

u= -(g1x1+g2x2+g3x3+g4x4)                        (8)

其中, 
2

1 2

1 6 ( 1 )hh h eg
denτ

−− +
= ×

2

2
1 6 ( 1 )hh h eg

denτ
−− +

= ×

2

3
6( 1 )hh eg

den

−− +
= 2

4
6( 1 )( 1 )( )

h hh h e h eg
denh

− −− + − +
=

2 22(1 ) 3 6 12 hden h h eγ− −= − + + − 2 2
3

63 ( , )he f h h
T b

γ− −− + +  

3 2 3 2( , ) 3( ) 6( ) 12( ) 3( )h hh h h hf h h h he e
h h h h

− −= − + + +

3 仿真验证
为了验证所设计微分制导律的性能，用matlab搭建二维

线性拦截模型，对扩展比例制导(APN)、单边最优制导(OPN)、

微分对策制导(DOPN)进行仿真验证。

3.1 仿真条件

1） 制导律类型

a) 扩展比例制导(APN)
23 ( ) 0.5c gou V q t wt

•
= + go ft t t= −  

b) 单边最优制导 
'

2 2
12 [ 0.5 ( 1)]h

go go
go

Nu R vt wt n T e h
t

−= + + − + − go        ft t     t= −

 其中,

 2
'

3 2 2

6 ( 1)
2 3 6 6 12 3

h

h h

h e hN
h h h he e

−

− −

+ −
=

+ + − − −

u

w

1u
1/s1/Θ

1w e• e
1/s 1/s

1/s

1/T

0
0
1

0

B
T

 
 
 

=  
 
 
  

0
0
0
1

D

 
 
 

=  
 
 
 Θ 

 ，

 (4)

图1  制导律模型

 (5)

(6)

(7)

,

;

可令
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c) 微分对策制导(DOPN) 

 u= -(g1x1+g2x2+g3x3+g4x4)，

其中式(6)、(7)中取γ=2.75；b=1000。

2） 目标机动类型

为了充分验证制导律对目标的攻

击能力，选取阶跃机动、正弦机动和B_B

机动作为评估基准，具体模型如下：

a) 阶跃机动 w=Ant；

b) 正弦机动 w=Antsin(ωt)，

取ω=1rad/s；

c) B_B机动
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仿真中目标机动幅值Ant=9g，在总

飞行时间tf为0.5s和5s情况下分别进行

仿真。

3）其他初始条件

弹目相对速度Vc=600m/s，导弹过

载限幅umax=30g，一阶导弹时间常数

T=0.3s，一阶目标时间常数Θ=0.5s。

3.2 仿真结果

表1为三种制导律对于不同机动

目标的拦截仿真结果，表中列出脱靶量

情况。

图2、图3为目标阶跃机动情况下导

弹过载响应曲线，图4、图5为目标B_B

机动情况下导弹能量消耗曲线。

3.3 结果分析

1)  脱靶量：DOPN脱靶量最小， 

OPN稍大， APN最大；

2) 能量消耗：定义能量消耗衡量指

标为 
0

2ft
a

t
J        u dt= ∫ ，从图2～图5可以看出， 

DOPN的能量消耗最小，OPN比DOPN

稍大，APN最大。

3) 过载响应：DOPN的过载响应在

遇靶瞬间归零，即已经顺利完成拦截。

可见， DOPN是一种更高级的制导律。

4 结    论
通过仿真分析可见，对多种形式的

目标机动而言，微分对策制导具有制导

精度高和能量消耗小等优点，具有广泛

tf /s 目标机动
脱靶量/m

APN OPN DOPN

0.5
阶跃 0.71 0.31 0.13
正弦 0.50 0.31 0.15
B_B 0.72 0.31 0.14

5
阶跃 0.11 0.10 0.10
正弦 1.42 0.32 0.11
B_B 5.86 0.28 0.10

表1  仿真结果 的应用前景。但其自身也存在缺点，如

形式复杂、需要较多的信息等，这些是

微分对策能否实际应用的关键。   
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0 引 言
可变形翼是指翼面形状或剖面形

状可受控变化的机翼或弹翼 [1]。早在

1903年，莱特兄弟就利用受控扭曲的机

翼来抑制飞机横滚，从而成功实现人类

首次有动力载人连续飞行[2]。美国F-14

变后掠翼战斗机与俄罗斯图-160变后

掠翼轰炸机均为性能优越的变翼军用

飞机[3]。

弹翼外形随飞行环境合理变化能有

可变形翼战术导弹飞行动力学
联合仿真研究*

摘　要:基于集中质量假设发展的一套适于可变形翼导弹的多体运动模型，以附加惯性项及快变气动参数的形

式来反映弹翼变形对导弹动态特性的影响，涉及交叉求解不同弹翼外形对应的气动特性及运动方程。由此提出

的一种基于Missile DATCOM与MATLAB/SIMULINK的联合仿真方法，应用于典型轴对称导弹的变翼动态特性研

究中，快速有效。

关键词：可变形翼；战术导弹；飞行动力学；联合仿真

Keywords：morphing wing；tactical missile；flight dynamics；collaborative simulation
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Study on Flight Dynamics Collaborative Simulation of Morphing
Wing Tactical Missile

效提高导弹的飞行性能,但弹翼运动会

使导弹飞行呈现耦合的多体特性，并引

发气动力瞬变。

变翼导弹研究目前多处于概念阶

段，尚未涉及非线性耦合多体动力学建

模与瞬变气动力作用的交叉求解问题。

本文提出的一种基于Missile DATCOM

与MATLAB交互的联合仿真方法，揭示

了弹翼变形对导弹动态特性的影响机

理，为进一步的动态模型简化及控制系

统设计奠定基础。

1  多刚体动力学建模
不考虑弹性变形，则可变形翼导弹

为无根树多刚体系统，其总动量及其对

全弹质心 的动量矩为：

 m=
 = O

P V
H Jω

                                       (1)

式中，m为计及弹翼质量（mw）与弹

体质量（mb）的全弹质量；V为导弹质心
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