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Синтез системы самонаведения ракет
с учетом динамики измерительных элементов

Введение

При проектировании системы управления 
необходимо знать математическую модель ее 
неизменяемой части (объект управления, изме-
рительные элементы (ИЭ), усилительные эле-
менты, ...). Системы управления летательными 
аппаратами (ЛА) являются сложными систе-
мами. Учет динамики ИЭ приводит к усложне-
нию расчета. Поэтому до сих пор в открытых 
литературных источниках [1—7] в начальных 
стадиях проектирования системы управления 
ЛА ИЭ считали безынерционными. В работе [1]
приведены математическе модели датчика 
угловой скорости (ДУС) (скоростной гиро-
скоп) и датчика линейных ускорений (ДЛУ) 
(акселерометр) в виде колебательных звеньев, 
но в дальнейшем эти модели не использованы. 
В работе [2] также представлены математиче-
ске модели ДУС и ДЛУ в виде колебательных 
звеньев, при этом полагали, что их передаточ-
ные функции равны

 Wг(s) = Wак(s) = 1.

Данное допущение справедливо, если по-
стоянная времени ИЭ намного меньше посто-
янной времени рулевого привода (РП) [2]:
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Заметим, что маленькая постоянная време-
ни ИЭ ухудшает их фильтрирующую способ-
ность высокочастотных помех.

В работе [3] для проведения аналитических 
исследований используются простейшие мате-
матические модели элементов. Также изложены 
математическе модели ДУС и ДЛУ в виде коле-
бательных звеньев. Здесь же подчеркнуто, что 
чрезмерное упрощение математической модели 
часто является недопустимым, так как резуль-
таты исследований в этом случае могут не ото-
бражать наиболее характерных свойств системы. 
При проведении вычислительного эксперимен-
та, как правило, строятся адекватные реаль-
ным математические модели элементов. Если 
созданы макетные образцы элементов будущей 
системы и комплексный стенд системы самона-
ведения ракет (ССР), который включает реаль-

В настоящее время разработаны разнообразные системы самонаведения ракет. Однако в открытой литературе до 
сих пор лишь изложены методы синтеза системы самонаведения ракет без учета динамических свойств измерительных 
элементов. Это справедливо только в том случае, когда измерительные элементы имеют малую инерционность и до-
статочное демпфирование. В общем случае необходимо учитывать динамику измерительных элементов с значительной 
постоянной времени. Вместе с тем большая инерционность измерительных элементов улучшает фильтрацию высоко-
частотных помех системы в целом. Учет динамики измерительных элементов приводит к осложнению в определении 
передаточной функции системы стабилизации нормального ускорения и синтезе самонаведения ракет в целом. Поэтому 
в данной статье мы предложим математическую модель системы самонаведения ракет с учетом динамических свойств 
измерительных элементов. Эта модель позволяет синтезировать системы самонаведения ракет с большой точностью и 
применять измерительные элементы с постоянной времени, сравнимой с постоянной времени рулевого привода. Для этого 
предлагаемая система рассматриваеся на двух этапах. На первом этапе подробно обсуждается система самонаведения 
ракет без учета динамических характеристик измерительных элементов. Исследовано влияние динамических свойств 
измерительных элементов на качество системы самонаведения ракет. На втором этапе представлена методика синтеза 
системы самонаведения ракет с учетом динамических свойств измерительных элементов. Учет динамических свойств 
измерительных элеменов осуществлен с помощью команд пакета Control system toolbox (MATLAB). Синтез системы само-
наведения ракет выполнен методом параметрической оптимизации, благодаря чему уменьшается отрицательное влияние 
динамических свойств измерительных элементов на качество системы самонаведения ракет.
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ные элементы системы, то используются пол-
ные математические модели, имеющие высокую 
степень адекватности реальной системе. Задачи 
вычислительной части комплексного стенда — 
исследование качества работы, а главное — кон-
кретизация и уточнение результатов аналити-
ческого решения задач синтеза. Таким образом, 
полная математическая модель ССР учитыва-
ется в последних стадиях разработки ракеты,
а на начальных стадиях не учитывается.

В работе [4] изложена методика синтеза 
ССР без учета динамических свойств ИЭ (ско-
ростный гироскоп, акселерометр, ...). На самом 
деле они являются колебательными звеньями 
с передаточной функцией (ПФ) [1—4]
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где kг, ξг, Tг — коэффициент преобразования, 
коэффициент демпфирования, постоянная 
времени ДУС; kак, ξак, Tак — коэффициент пре-
образования, коэффициент демпфирования, 
постоянная времени ДЛУ.

Задача заключается в исследовании вли-
яния динамических свойств ИЭ на качество 
ССР и в синтезе ССР с учетом этого влияния.

Математическая модель системы 
самонаведения ракет

Функциональная схемы ССР представлена 
на рис. 1 [4].

Математическая модель ССР с применением 
метода пропорционального наведения без уче-
та динамических свойств ИЭ (рулевой привод 
(РП) в первом приближении считается коле-
бательным звеном [3, 4], применяется гироста-
билизованная головка самонаведения (ГСН)) 

в вертикальной плоскости в виде системы диф-
ференциальных уравнений имеет вид [8—16]:
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где ωz1 — скорость вращения ракеты [°/с]; α — 
угол атаки ракеты [°]; δ — угол вращения руля 
[°]; ϑ — угол тангажа ракеты [°]; Θ — угол на-
клона траектории ракеты [°]; wy0 — нормальное 
ускорение ракеты [м/с2]; V — скорость ракеты 
[м/с]; a11 — коэффициент естественного демп-
фирования [1/с]; a12 — коэффициент флюгер-
ности [1/с2]; a13 — коэффициент эффективно-
сти руля [1/с2]; a42 — коэффициент нормальной 
силы [1/с]; uак — выходной сигнал ДЛУ; uг — 
выходной сигнал ДУС; σс — закон стабилиза-
ции нормального ускорения; σн — закон наве-
дения; kw — коэффициент обратной связи по 
нормальному ускорению; kωz1 — коэффициент 
обратной связи по скорости углового враще-
ния; kр, ξр, Tр — коэффициент преобразования, 
коэффициент демпфирования, постоянная вре-
мени РП; uр — входной сигнал РП; k — коэф-
фициент; kпр — коэффициент пропорциональ-
ности; ϕ — угол наклона линии визирования 

Рис. 1. Функциональная схема системы самонаведения ракет
Fig. 1. Functional diagram of the missile homing system
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ракет и цели; kгр — коэффициент преобразова-
ния прямой цепи ГСН; x0, y0 — координаты ра-
кеты по горизонтальной и вертикальной осям; 
x0ц, y0ц — координаты цели по горизонтальной 
и вертикальной осям; Θц — угол наклона траек-
тории цели; 0 0,x y′ ′Δ Δ  — разности координат ра-
кеты и цели; T* — время наведения.

Взаимное положение ракеты и цели пред-
ставлено на рис. 2. Упрощенная схема гироста-
билизованной ГСН представлена на рис. 3.

С учетом динамических свойств ИЭ систе-
мы уравнений (1) и (3) не изменяются. Третье 
и чевертое уравнения системы (2) заменяются 
следующими уравнениями:
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Синтез системы самонаведения ракет
без учета динамических свойств 

измерительных элементов

Синтез системы самонаведения ракет осу-
ществляется после синтеза РП и привода ГСН, 
поэтому параметры РП и привода ГСН из-
вестны. Синтез ССР осуществляется методом 
параметрической оптимизации. На основе па-
раметров (a11, a12, a13, a42) и скорости ракеты V 
необходимо выбрать параметры (kωz1, kw, k, kпр), 
обеспечивающие наименьшую ошибку наве-

дения. Для простоты ошибка наведения опре-
деляется растоянием между ракетой и целью 
в конце процесса самонаведения.

В настоящее время скорость вычисления 
у компьютеров достаточно высокая. Поэтому 
можно осуществлять параметрическую опти-
мизацию ССР путем сканирования параме-
тров kωz1, kw, k, kпр с достаточно малым шагом 
сканирования (dkωz1, dkw, dk, dkпр). Для каждо-
го значения (kωz1, kw, k, kпр) необходимо про-
интегрировать системы уравнений (1)—(4) и 
определить ошибку самонаведения, после чего 
определить наименьшую ошибку наведения и 
соответствующие значения (kωz1, kw, k, kпр).

Устойчивость контура стабилизации нор-
мального ускорения wy0 является необходи-
мым условием устойчивости ССР. Поэтому для 
уменьшения времени вычисления нужно ин-
тегрировать систему уравнений (1)—(4) только 
для значений (kωz1, kw, k, kпр), обеспечивающих 
необходимый запас устойчивости контура ста-
билизации нормального ускорения. Проверя-
ется условие устойчивости контура стабилиза-
ции нормального ускорения с использованием 
критерия Гурвица и его запас устойчивости с 
использованием показателя колебательности 
(M m 1,7). Таким образом, необходимо опреде-
лить ПФ контура стабилизации нормального 
ускорения wy0. При приближении РП колеба-
тельным звеном ПФ имеет вид
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Определение такой ПФ не вызывает труд-
ности.

Например, предполагается a11 = 2,5 [1/с]; 
a12 = 22 [1/с2]; a13 = 25 [1/с2]; a42 = 1,5 [1/с];
V = 1300 [м/с]; kак = 1 [В/м/с2]; kг = 1 [В/°/с]; 
kр = 1 [°/В]; ξр = 0,6; Tр = 0,05 [с]; kгр = 50;
kωz1 = 0,1...0,4; dkωz1 = 0,02; kw = 0,001...0,15;
dkw = 0,001; k = 1...15; dk = 1; kпр = 50...100;
dkпр = 1; x0ц = 18  000 [м]; y0ц = 5000 [м];
Vц = 800 [м/с]; Θц = 180 [°]. Осуществляем па-
раметрическую оптимизацию ССР в среде
MATLAB с шагом интегрирования 0,005 с, по-
лучаем kωz1 = 0,16; kw = 0,005; k = 12; kпр = 89, 
ошибка наведения 8,3•10–5 м. Время регули-
рования контура стабилизации нормального 
ускорения 0,45 c.

Исследование влияния динамического свойства 
измерительных элементов на качество системы 

самонаведения ракеты

Результат моделирования синтезированной 
выше системы показывает, что при изменении 

Рис. 3. Упрощенная схема гиростабилизованной головки са-
монаведения
Fig. 3. Simplified scheme of gyrostabilized homing head

Рис. 2. Взаимное положение ракеты и цели
Fig. 2. The relative position of the missile and target
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коэффициента демпфирования ИЭ ошибка 
наведения увеличивается незначительно. При 
увеличении постоянной времени ИЭ суще-
ственно увеличиваются ошибка наведения и 
время регулирования контура стабилизации 
нормального ускорения wy0. В синтезирован-
ной выше системе при увеличении постоян-
ной времени ИЭ до значения 0,08 с возникает 
колебание, и ошибка наведения увеличивается 
до 0,5 м. При увеличении постоянной времени 
ИЭ до величины 0,09 с в системе возникает 
колебание, и ошибка наведения возрастает до 
12,5 м. При одновременом увеличении посто-
янной времени и уменьшении коэффициента 
демпфирования ИЭ ССР не может работать. 
Поэтому при большой постоянной времени и 
малом коэффициенте демпфирования ИЭ не-
обходимо их учитывать при синтезе ССР.

Синтез системы самонаведения ракет
c учетом динамических свойств

измерительных элементов

Применим описанную выше методику синте-
зирования ССР с учетом динамических свойств 
ИЭ (1), (4). В этом случае ПФ контура стабилиза-
ции нормального ускорения имеет вид
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Определение такой ПФ аналитически слож-
ное и трудоемкое, поэтому необходимо использо-
вать пакет Control system toolbox (MATLAB) [17].
Для каждого значения (kωz1, kw, k, kпр) нужно 
применить команду tf для описания ПФ ди-
намического звена; выполнить операцию про-
изведения (*) для определения ПФ последова-
тельных соединенных динамических звеньев; 
применить команду feedback для определения 
ПФ замкнутого контура. Таким образом, мы 
определим ПФ замкнутого контура стабилиза-
ции нормального ускорения sys.

Для применения критерия Гурвица и опреде-
ления показателя колебательности необходимо 
определить коэффициенты ПФ замкнутого кон-
тура стабилизации нормального ускорения sys. 
Для этого применить команду [n,d] = tfdata(sys,’v’).

Показатель колебательности определяется 
следующим образом. Для каждого значения ПФ 
замкнутого контура стабилизации нормального 
ускорения осуществить сканирование по часто-
те в диапазоне 0...1/Tр с шагом сканирования 0,1 
и для каждого значения частоты определить

 1| ( , , )|.z wW j k kωω

Показатель колебательности определяется 
по формуле

 1max( ( , , ) ).z wM W j k kω= ω

Проинтегрировать систему уравнений (1)—(4) 
для значений (kωz1, kw, k, kпр), обеспечивающих 
гурвицевость системы, и показатель колеба-
тельности, меньший 1,7.

Предполагается: a11 = 2,5 [1/с]; a12 = 22 [1/с2];
a13 = 25 [1/с2]; a42 = 1,5 [1/с]; V = 1300 [м/с];
kр = 1 [°/В]; ξр = 0,6; Tр = 0,05 [с]; kгр = 50;
kωz1 = 0,06...0,4; dkωz1 = 0,02; kw = 0,001...0,15;
dkw = 0,001; k = 1...15; dk = 1; kпр = 50...100;
dkпр = 1; x0ц = 18  000 [м]; y0ц = 5000 [м];
Vц = 800 [м/с]; Θц = 180 [°].

В первом случае предполагается kг = 1 [В/°]; 
ξг = 0,6; Tг = 0,05 [с]; kак = 1 [В/м/с2]; ξак = 0,6; 
Tак = 0,05 [с]. Осуществляем параметрическую 
оптимизацию ССР в среде MATLAB с шагом 
интегрирования 0,005 с, получаем kωz1 = 0,22; 
kw = 0,004; k = 11; kпр = 98; ошибка наведения 
1,32•10–5

 м. Время регулирования контура ста-
билизации нормального ускорения 0,5 с.

Во втором случае предполагается kг = 1 [В/°]; 
ξг = 0,6; Tг = 0,08 [с]; kак = 1 [В/м/с2]; ξак = 0,6; 
Tак = 0,08 [с]. Осуществляем параметрическую 
оптимизацию ССР в среде MATLAB с шагом 
интегрирования 0,005 с, получаем kωz1 = 0,1; 
kw = 0,001; k = 6; kпр = 68; ошибка наведения
6,7•10–4 м. Траектории ракеты и цели представле-
ны на рис. 4. Переходная характеристика контура 
стабилизации нормального ускорения представ-
лена на рис. 5. Время регулирования контура ста-
билизации нормального ускорения 0,8 с.

В третьем случае предполагается kг = 1 [В/°];
ξг = 0,6; Tг = 0,1 [с]; kак = 1 [В/м/с2]; ξак = 0,6; 
Tак = 0,1 [с]. Осуществляем параметрическую 
оптимизацию ССР в среде MATLAB с шагом 
интегрирования 0,005 с, получаем kωz1 = 0,1; 
kw = 0,001; k = 5; kпр = 80; ошибка наведения 
0,011 м. Время регулирования контура стаби-
лизации нормального ускорения 1,2 с.

Заметим, что при увеличении постоянной 
времени ИЭ время регулирования контура 
стабилизации нормального ускорения увели-

Рис. 4. Траектории ракеты и цели
Fig. 4. Trajectories of missile and targets
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чивается. Следовательно, для попадания раке-
ты в цель расстояние между ракетой и целью 
в начале самонаведения должно увеличиться.

Заключение

Если ИЭ имеют маленькую постоянную вре-
мени и достаточно большой коэффициент зату-
хания, то их можно не учитывать при синтезе 
ССР. При этом увеличение постоянной времени 
ИЭ приводит к ухудшению качества ССР (уве-
личение времени регулирования и возможно 
возникновение колебания в контуре стабили-
зации нормального ускорения и в самой ССР). 
Увеличение времени регулирования контура 
стабилизации нормального ускорения приводит 
к необходимости увеличения расстояния между 
ракетой и целью в начале самонаведения.

Предложенная методика параметрической 
оптимизации обеспечивает возможность вы-
брать параметры ССР с большой точностью на-
ведения при учете динамических свойств ИЭ.

Предложенная методика параметрической 
оптимизации обеспечивает возможность вы-
брать параметры ССР при постоянной време-
ни ИЭ, сравнимой с постоянной времени РП.

Предложенная методика параметрической 
оптимизации также может позволять выбрать 
параметры ССР при точном математическом 
описании РП и привода ГСН.
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Abstraсt
Several various missile homing systems (MHS) have been developed in recent years. However, to the best of our knowl-

edge, these systems do not take into account the dynamic characteristics of the measurement elements (ME). Such existing 
systems can only work well when the MEs have a small inertia and large damping. Thus in general case, it is necessary to 
consider the dynamic characteristics of the MEs with the big inertia. In addition, using the MEs with the big inertia, the 
MHSs is able to remove the high-frequency noise. However, taking into account the dynamic properties of the MEs causes 
difficulties in determining the transfer function (PF) of the normal acceleration stability system and the synthesis of MHSs. 
Therefore, in this paper, we propose an effective mathematical model of the missile homing system, which takes into consid-
eration the dynamic characteristics of the MEs. In addition, this model allows synthesizing the high accuracy MHSs, and 
utilizing the MEs with the inertia equivalent to the inertia of the rudder actuator. To accomplish that, the proposed system 
is composed of two stages. In the first stage, the MHSs, which do not incorporate the dynamic characteristics of the MEs, is 
presented in detail. Then, we analyze and estimate the effect of the dynamic characteristics of the MEs on the performance of 
the MHSs. In the second stage, we propose a novel MHS, which takes into account the dynamic characteristics of the MEs. 
The proposed system is implemented based on the basic functions in the Control system toolbox in MATLAB, and designed 
by the parametric optimization method. The simulation results indicate that, our proposed system outperforms the conventional 
MHSs in term of reducing the negative effects of the dynamic characteristic of the MEs on the quality of the MHS.
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