
第 3 卷第 2 期

2002 年 4 月

空军工程大学学报(自然科学版)

JOURNAL OF AIR FORCE ENGINEERING UNIVERSITY ( NA TURAL SCIENCE EDmON 1 
Vol. 3 No.2 

Apr. 2002 

基于线性二次型高斯 (LQG) 理论的最优制导规律

雷虎民 梁颖亮2 杨强国3
(1.西安交通大学电信学院，陕西西安 710049 ;2. 空军工程大学导弹学院，陕西三原 713800;3. 陕西新华书店，陕

西西安 710∞3)

摘 要:以线性二次型商斯(LQG) 理论为基础，研究一种最小化末端脱靶量和拦截周期内控制能

量消耗的具有可变有效导航比的 LQG 最优制导规律。分析了这种制导规律的有效导航比及其在

战术导弹上的应用。应用伴随方法对这种制导规律进行制导性能仿真计算。结果表明:这种制导

规律的控制精度高、机动过载要求小。
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所谓线性二次型高斯( Linear Quadratic Gausslan - LQG) 问题是指系统动力学方程是线性的，性能指标函

数是二次型的，而所研究问题的随机干扰具有高斯密度函数。寻的制导问题的目的就是要最小化末端脱靶

量和拦截周期内的控制能量消耗，并且限制在飞行期间的状态变量值。本文研究一种最小化末端脱靶量和

拦截周期内控制能量消耗的 LQG 最优制导规律，以 LQG 理论为基础采用改进的简化方法推导了具有可变

有效导航比的 LQG 最优制导规律[1 -4] 。

1 导弹制导系统纵向平面的数学模型建立

在战术导弹制导控制系统中，一般都是把三个互相垂直的控制通道分开设计，每个控制通道构成相对独

立的制导控制系统，这样可以将一个复杂的导弹制导控制问题分为三个互相垂直的控制通道。因此，为使问

题分析简单，我们仅研究导弹在纵向平面内的运动。在纵向平面，导弹和目标的运动方程为
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式中 :y， 为导弹与目标的相对距离;飞为导弹与目标的相对速度 ; a ，y为目标机动加速度 ;αlIIy为导弹机动

加速度 ;W L}'为作用于目标的白噪声 ; uy为导弹的指令加速度控制信号 ;λy 为目标机动频率;ω'y为导弹纵向平

面飞控系统带宽。将式(1)写成矩阵方程:
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(2) 

或: Y=AY +Buy + W,y (3) 
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2 用极大值原理求最优控制 U( t) 

式中 λ 为辅助变量，

由式(6) 得:

设伴随方程式(7) 的解为

则:
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λ( 今 ) =CY (t) 

U(t) = _R- 1 BT λ ( t) 

λ (t) =P(t)(Y)(t) 

U ( t) = - R -1 B T PY 

Y=AY-BR-'BT PY 

由式(7) 和 (9) 可得: λ = PY + PY = _ QY _ A T λ 

将式(9) 和式( 11) 代人式( 12) ，经整理后可得:

P +PA +ATp -PBR-1BTp +Q =0 

对于所有的非零 Y(t) 值上式都应成立，因此 Y(t) 前面括弧内的项应等于零，即:

P+PA +ATp _PBR- 1B Tp +Q =0 

因此 P= -PA-ATp+PBR-1BTp-Q 

上式即为矩阵里卡提( Riccati) 方程，终端条件为 P(tf ) =C 

经推导可得最优控制为

(5) 作哈密尔顿函数:

对于最优控制，要求: (6) 

(7) 

(8 ) 

(9) 

(1 0) 

(1 1) 

(1 2) 

(13 ) 

(1 4 ) 
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(18) 

3 有效导航比的变化规律

应用 LQG 控制理论推导出使 J 为最小的最优制导规律，其有效导航比为 A。由式(16 )知，有效导航比
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A 是剩余飞行时间 tgo和导弹飞控系统带宽 ω町的函数。在导弹拦截目标过程中，剩余飞行时间 tgo 由最大值

向霉变化，因此有效导航比 A 是时变的。有效导航比 A 随 tgo和 w町的变化规律如图 I 所示。

由图 l 可以看出，在确定的拦截时刻，导弹飞控系统带 8 

宽 ωoy决定了有效导航比幅值的大小。随着带宽的增加，有

效导航比最优值由大向小变化。而在系统带宽一定的情况

下，有效导航比随 tgo最优地变化。当 t

值 3 ，这类似于比例型导引形式。在碰撞拦截点，即 tgo 为零

时，有效导航比 A 减小为霉。这是这种规律区别于比例导引

(PN) 的一个显著特点。正是这种时变有效导航比使得 LQG

最优制导规律有效地克服了常值增益 PN 规律末端失稳的缺

点 c

4 LQG 最优制导规律在战术导弹上的应用

式(15 )可以写成下列形式:

Uy = c1 y , + c2 V 叮 +C3 aty+C4 α my

0.2 0.4 0、6 0且

tgo I tf 

图 1 有效导航比变化规律

其中 :C 1 = Alt!o , c2 = Altgo ,C3 = AD(tgo ,Ày) 1 , t~o ， C4 = - AD(tgo ,w.y) I t~。

主动式雷达导引头通常能够测量得到视线角速率 q酌y ，相对距离 R

(19) 

时刻的导弹目标之间的视线方向为参考方向'则由于目标机动、导弹前置角误差等因素产生的视线角 q可较

小，因此:

Yr =R口lmq (20) 

实现这种制导规律的控制器如图 2 所示，这里目标机动加速度 α飞t叮y可以通过卡尔曼t滤虑波器得到。

图 2 最优制导控制器

5 仿真算例

为了说明 LQG 最优制导规律控制效果并与传统的 PN 规律相比较，我们采用简化的制导系统数学模型。

因此，设导弹动力学和自动驾驶仪系统用时间常数为 T.的一阶环节表示;导引头系统用一阶微分环节;洁、波

器为低通滤波器，用时间常数为 T] 的一阶环节表示。在图 2 中，经低通滤波器得到视线角速率 qy 的估计值

q y ，由式 (20) 重构 ;r 和 ly信号o 利用图 2 所示的 LQG 最优制导规律控制器和简化的制导系统数学模型进
行数字仿真，并与 PN 规律的控制效果进行比较。

由于这种简化的制导系统为线性系统，因此可以应用伴随方法进行制导性能仿真比较。伴随方法的优
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点是在一次仿真运行中即可得到所有拦截时间每一干扰因素造成的准确脱靶量。因目标机动产生的脱靶量

可以得到，导弹前置角误差影响造成的脱靶量可以得到，其它的误差源造成的脱靶量也可以在这次仿真运行

中得到。

当目标机动加速度为lOg 时，得到 LQG 最优制导规律的控制精度如图 3 所示，指令加速度幅值如图 4

所示。图中横坐标为剩余飞行时间值，图 3 纵坐标为均方根脱靶量，图 4 纵坐标为导弹机动过载。我们也仿

真了 PN 规律的控制效果，并在同一曲线图中对比给出。仿真中取汇 =0.5 s.T1 =0.06 So 

3J 10 

E 

5 10 15 5 10 15 
t1P's t1P's 

图 3 两种制导规律的控制精度比较 固 4 两种制导规律的指令加速度比较

由仿真结果可以看出，LQG 最优制导规律在攻击大机动目标时，其控制精度要比 PN 规律的控制精度高

得多。其指令加速度过截要求也比 PN 规律的过截要求小得多。也就是说，这种制导规律对导弹的机动过

截要求比 PN 规律低很多。另外，当导弹具有充足的机动时间时，两种制导规律都有良好的制导效果，这个

结论也是与实际情况完全吻合的。
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Abstract: Based on linear quadratic Gaussian (LQG) theory , this paper shows a study of a LQG optimal guidance 

law that minimizes 由e terminal miss distance and control energy consumption within 出e intercepting period. This 

paper also gives an analysis of the laws effective navigation ratio and these ratio 豆 applications to the tactical mis­

siles. The results obtained by using adjoint methods show that the optimal LQG guidance law has an advantage over 

the traditional one in control accuracy and maneuver overload. 

Keywords: linear quadratic Gaussian (LQG) ; optimal guidance law; proportional navigation (PN) ; tactical mis­

sile 


