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В связи с актуальностью создания летательных аппаратов, которые осуществ-
ляют управление в цель в автоматическом режиме с заданной погрешностью, 
рассмотрена система управления летательного аппарата, реализующая самона-
ведение на конечном участке траектории. В качестве источника информации о 
положении цели предложено использовать широко распространенные радиолока-
ционные головки самонаведения с двумя измерительными каналами —  угломерным 
и дальномерным. Отмечена возможность нарушения работы головок самонаведе-
ния при наличии различных естественных и искусственных помех, в связи с чем 
точность попадания значительно уменьшается. Поэтому поставлена задача со-
здания систем наведения, позволяющих осуществить наведение с требуемым ка-
чеством в условиях радиолокационного противодействия противника. Для этого 
рассмотрен способ восстановления утраченной информации, когда информацион-
ной базой служат неискаженные иные измерения. Составлены алгоритмы управ-
ления движением заданной ракеты на конечном участке траектории, которые 
демонстрируют эффективность разработанного комплекса. 
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Введение. В условиях ведения современной войны повышаются 
требования к точности действия ракетных комплексов, в том числе 
в тактическом ракетном вооружении. 

При движении современных тактических ракет по сложным не-
баллистическим траекториям реализуются значительные перегрузки, 
связанные с необходимыми маневрами при подходе к цели. Для по-
вышения точности подобных ракет существенной является реализация 
на конечном участке траектории самонаведения [1–3]. Активно со-
вершенствуются алгоритмы самонаведения, способствующие посто-
янному повышению качества наведения. В связи с этим распростране-
ние получили радиолокационные головки самонаведения с двумя 
измерительными каналами — угломерным и дальномерным. Зная 
дальность и угловое положение цели, системой наведения, согласно 
соответствующим алгоритмам, формируются требуемые команды 
управления [4–6]. 

Серьезным недостатком активной радиолокационной системы 
самонаведения является возможность нарушения ее работы вслед-
ствие различных искусственных помех: активных и пассивных, при-
менение которых обязательно в условиях ведения войны между ин-
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дустриально развитыми странами [7–10]. В связи с этим наибольшую 
значимость приобретает задача по созданию систем наведения, поз-
воляющих осуществлять наведение с требуемым качеством в услови-
ях радиолокационного противодействия противника. 

Для улучшения помехозащищенности радиосистем уменьшают 
ширину диаграммы направленности антенны координатора цели 
и длительность импульсов передатчика, применяют специальные 
схемы автоматического сопровождения цели по дальности. При этом 
приемник работает только в те моменты, когда ожидается прием от-
раженных от цели импульсов, отсеивая мешающие сигналы от «по-
сторонних» объектов [11–12]. 

Иногда для улучшения помехоустойчивости радиосигналы пере-
датчика кодируют с последующим дешифрированием принимаемых 
от цели сигналов в радиолокационном приемнике. Кроме того, при-
меняют некоторые специальные устройства, которые могут устра-
нять или значительно ослаблять сигналы пассивных помех (селекция 
подвижных целей и др.). Не исключены и иные сбои в работе систе-
мы наведения, в результате которых информация с какого-либо из-
мерительного канала не поступает в систему наведения ракеты или 
искажается до неприемлемого для обработки уровня. 

Цель работы — анализ способа восстановления недостающей 
информации, утраченной или не поступившей из-за противодействия 
противника либо сбоя в работе элементов контура наведения, и фор-
мирование алгоритма управления летательного аппарата. Информа-
тивной базой для восстановления информации служат неискаженные 
иные измерения.  

Описание работы головки самонаведения. В рассматриваемой  

 

Рис. 1. Векторная диаграмма 
опорных напряжений и сигнала  

рассогласования: 
Uony, Uonz — проекции продольного 
и бокового направлений управля-
ющих сигналов; Uc — вектор сум- 
марного управляющего сигнала 

задаче на участке самонаведения ракета 
управляется по трем каналам, а непо-
средственно наведение осуществляется 
по двум каналам: тангажа и курса. По 
крену ракета стабилизируется. Разложе-
ние сигнала ошибки на две составляю-
щие выполняется фазовыми коммутато-
рами курса и тангажа. Фазовый 
коммутатор (или детектор) — это элек-
тронное устройство, сравнивающее фа-
зы двух входных сигналов равных или 
близких частот. На входе фазового де-
тектора подаются два сигнала, фазы ко-
торых нужно сравнить, на выходе, как 
правило, формируется сигнал напряже-
ния,    пропорциональный   разности  фаз 
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входных сигналов [13–15]. Управляющие сигналы Uу и Uz (рис. 1) 
с выхода радиолокационного координатора поступают в бортовую 
цифровую вычислительную машину (БЦВМ), которая преобразует 
поступающую информацию и вырабатывает команды управления 
в соответствии с заданным методом наведения. 

В зависимости от метода наведения в БЦВМ поступают данные об 
угловых перемещениях цели, дальностях, изменениях этих парамет-
ров. Вся эта информация может быть получена как от головки самона-
ведения, которая отслеживает положение цели, постоянно изменяю-
щееся относительно ракеты, так и с выхода фазовых коммутаторов.  

Сигналы управления с БЦВМ поступают на автоматическое 
устройство управления, которое с помощью специальных приводов 
осуществляет управление рулями и таким образом разворачивает ра-
кету в нужном направлении [16]. 

Для обеспечения самонаведения ракеты на борту установлена ан-
тенна, состоящая из облучателя и отражателя (рефлектора) специаль-
ной формы. Внутреннюю поверхность отражателя иногда называют 
зеркалом антенны, поскольку она выполняет ту же роль, что и зерка-
ло обычного прожектора, но уже не для световых лучей, а для радио-
волн. 

Облучатель может быть выполнен в виде вибратора или рупора. 
При передаче он излучает на рефлектор электромагнитные колеба-
ния, а при приеме — улавливает отраженные от рефлектора радио-
сигналы. Облучатель помещается в фокальной плоскости (в плос- 
кости фокуса) параболического отражателя [17]. 

Если отражатель антенны жестко связать с корпусом ракеты, то 
единственным источником информации о положении цели будут фа-
зовые коммутаторы. В этом случае выходные напряжения фазовых 
коммутаторов подаются непосредственно на автоматическое устрой-
ство для управления рулями тангажа и курса. Однако антенны на 
корпусе ракеты жестко крепятся очень редко, потому что при слу-
чайных колебаниях ракеты или при резких маневрах цели на малых 
дистанциях цель может выйти из поля зрения координатора и ракета 
потеряет управление. 

Для того чтобы избежать потери цели, антенную систему уста-
навливают на стабилизированной платформе. При поворотах ракеты 
антенна сохраняет направление на цель неизменным. Подобная кон-
струкция значительно повышает качественные характеристики ра-
кетного комплекса в целом [18]. 

Для работы системы самонаведения измерение дальности до цели 
необязательно, однако автоматическое сопровождение (измерение) 
цели по дальности во многих случаях целесообразно, так как позво-
ляет существенно повысить качество наведения. Во-первых, даль-
ность до цели может быть использована БЦВМ для решения задачи 
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встречи при некоторых методах наведения и для приведения к боевой 
готовности (взведение) взрывателя. Во-вторых, при наличии многих 
целей в поле зрения координатора необходимо наводить ракету толь-
ко на одну заранее намеченную цель, т. е. селектированную (выбран-
ную) цель. Для этого в систему наведения следует ввести схему се-
лектора по дальности, пропускающую в приемник только сигналы, 
приходящие из узкого участка пространства (по дальности), в кото-
ром находится выбранная цель [19]. Таким образом, почти исключа-
ется попадание в координатор сигналов от других целей, что повы-
шает надежность работы системы самонаведения в целом. 

Для наведения ракеты на выбранную цель необходимо постоянно 
следить за целью, т. е. сопровождать. Перед сопровождением нужно 
найти цель, а затем захватить ее по угловым координатам и дальности. 
Поэтому координатор цели сначала работает в режиме поиска по угло-
вым координатам [20]. 

При поиске антенная система поворачивается в определенных 
пределах, просматривая достаточно большой сектор пространства. 
Одновременно с обзором до или после захвата цели по угловым ко-
ординатам проводится автоматический поиск цели по дальности. 
В результате происходит захват цели и по дальности. С этого момен-
та начинается автоматическое сопровождение цели. При сопровож-
дении цели сигналы ошибки по углам, необходимые для наведения 
ракеты, будут вырабатываться по селектированной цели. 

Математическая модель. На примере гипотетического лета-
тельного аппарата рассмотрим систему наведения, в которой проис-
ходит восстановление утраченной информации, необходимой для ка-
чественного функционирования контура наведения. Для проведения 
анализа движения летательного аппарата разработан программный 
комплекс на языке программирования С++. 

Проанализируем траекторию номинального движения (рис. 2). На 
участке наведения измеряют параметры: текущее расстояние до цели 
(r) и угол визирования (φ), необходимые для наведения. Угол визи-
рования — это угол между направлением на цель и нормалью к по-
верхности Земли. Дальность d до цели является характеристикой, за-
данной в полетном задании. 

На участке самонаведения управление реализуется с помощью 
аэродинамических рулей по методу пропорционального наведения. 
При этом коэффициенты параметров системы управления адаптивны 
к изменению параметров вектора состояния ракеты. 

Основная часть. Для участка самонаведения сформированы 
массивы опорных данных, связавшие изменение расстояния до цели 
с углом визирования при движении по траекториям для различных 
дальностей расположения цели. На основании опорных массивов 
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сформирована система опорных функциональных зависимостей — 
основ алгоритма восстановления информации. На основании полу-
ченных зависимостей разработан конкретный алгоритм управления 
движением ракеты на конечном участке траектории. Результаты мо-
делирования движения по вышеуказанному алгоритму представлены 
на рис. 3. 

 

Рис. 2. Траектория номинального движения 
 

 

Рис. 3. Зависимость дальности до цели от угла визирования 
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Особенности движения ракеты до участка самонаведения вносят 
существенный разброс в параметры вектора состояния ракеты, соот-
ветствующие его началу. Для учета этого необходимо ввести эмпи-
рические зависимости, связывающие значения угла визирования 
и дальности до цели на участке самонаведения. Предлагаем полином 
четвертой степени, описываемый уравнением 

4 3 2
4 3 2 1 0.r a a a a a                                   (1) 

Текущее расстояние до цели r является функцией угла визирова-
ния, а коэффициенты a0…a4 уравнения определяются в зависимости 
от дальности цели, заданной в полетном задании (табл. 1). 

Таблица 1 

Коэффициенты, соответствующие 
различным дальностям до цели 

Дальность 
d · 103, м 

a4 a3 a2 a1 a0 

140 2,10095E+07 –1,95216E+08 6,74542E+08 –1,02887E+09 5,86398E+08 

130 2,40236E+07 –2,52619E+08 9,88742E+08 –1,70956E+09 1,10494E+09 

125 2,47267E+07 –2,73371E+08 1,12590E+09 –2,04977E+09 1,39558E+09 

120 2,68188E+07 –3,17036E+08 1,39554E+09 –2,71479E+09 1,97450E+09 

105 2,83177E+07 –3,87929E+08 1,98094E+09 –4,47382E+09 3,77946E+09 

 
Получены эмпирические зависимости для каждого из коэффици-

ентов исходя из дальности положения цели, определенной в полет-
ном задании: 

3 2 1
4 (1,7277E 05) ( 4,7328E 00) (2,8532E 05) ( 6,0021E 09);a d d d           

3 2 1
3 ( 3,3870E 05) (11,2716E 00) ( 1,1280E 06) (2,8908E 10);a d d d           

3 2 1
2 (1,8155E 05) ( 6,4733E 00) (7, 2582E 05) ( 2,3877E 10);a d d d           

3 2 1
1 ( 3,5513E 06) (1,3220E 00) ( 1,5744E 05) (5,6785E 09);a d d d           

3 2 1
0 (2,1362E 07) ( 0,0825E 00) (1,0329E 04) ( 3,9360E 08).a d d d           

Такие зависимости целесообразно использовать, когда информа-
ция с дальномерного канала головки самонаведения не поступает или 
искажена. В этих случаях по данным угломерного канала определяется 
значение дальности до цели с приемлемой для качества наведения 
точностью, а восстановленная информация используется в управлении 
ракетой. 
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Предлагаем второй способ осуществления наведения: определение 
поправок угла визирования при фиксированных коэффициентах эмпи-
рической зависимости. Если принять управление на дальность 140 км 
за номинальное, то коэффициенты уравнения (1) будут соответство-
вать следующим значениям: a4 = 2,10095E+07, a3 = –1,95216E+08, a2 = 
= 6,74542E+08, a1 = –1,02887E+09, a0 = 5,86398E+08. Для наведения на 
цель, смещенную от заданной дальности, необходимо ввести поправку 
угла визирования, которая смещает кривую r(φ) в боковом направле-
нии. Зависимость требуемых значений поправок данного угла от даль-
ности цели представлена на рис. 4. 

 

Рис. 4. Зависимость поправок угла визирования 
от дальности расположения цели 

Уравнение 
3 2

1

( 2, 4609E 15) (8,6666E 10)

( 1,04568E 04) (4,4029E 00)

d d

d

      

    
 

представляет зависимость изменения поправок угла визирования от 
дальности расположения цели. 

Для оценки точности наведения ракеты проведем сравнение 
с наведением без утраты информационных составляющих. Промах 
ракеты с номинальным наведением, а также промах с наведением, 
при котором дальность до цели восстанавливается через полученные 
эмпирические зависимости, представлен в табл. 2. 

В результате проведенных исследований определено, что точ-
ность наведения уменьшается, но остается приемлемой на всем диа-
пазоне технической зоны поражения. Первый способ определения 
дальности состоит из шести эмпирических зависимостей, в то время 
как второй способ — только из двух, поэтому второй способ менее 
подвержен ошибкам, связанным с ошибками полинома. 

Точность наведения сильно зависит от точности эмпирических 
уравнений, связывающих дальность с углами визирования. Работа 
с коэффициентами уравнений позволяет значительно повысить каче-
ство наведения.  
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Таблица 2 

Промах ракеты при разных методах наведения 

Дальность d · 103, м 
Промах, м 

Номинальное 
наведение 

Способ восстановления 
Первый Второй 

145 70 36 2 

140 53 13 2 

135 8 45 55 

130 54 21 69 

125 67 97 10 

120 58 65 18 

115 69 79 6 

110 70 67 22 

105 69 22 63 

100 69 31 11 
 

Если принять, что цель смещена от данных полетного задания, то 
зависимость дальности до цели от угла визирования имеет вид, пред-
ставленный на рис. 5. 

 

Рис. 5. Зависимость дальности до цели от угла визирования 
 

По аналогии с предложенным ранее вторым способом предлагаем 
зависимость поправок угла визирования от смещения цели относи-
тельно полетного задания: 

2 1
н (3,0047E 09) ( 9,5289E 04) (75,3697E 00).d d               (2) 
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В момент начала участка наведения на цель ракета получает 
уточненные значения положения цели. По формуле (2) определяется 
дополнительная поправка угла визирования. Результаты сравнения 
наведения при номинальном наведении и при использовании способа 
восстановления информации представлены в табл. 3. 

Таблица 3 

Промах ракеты при смещении цели от данных полетного задания 

Дальность d · 103, м 

Промах, м 

При номинальном 
наведении 

При восстановленной 
информации 

150 26 56 

149 3 0,09 

148 9 2 

147 0,15 43 

146 79 61 

145 99 9 

144 63 18 

143 3 2 
 
По данным табл. 3 видно, что сформированный алгоритм наведе-

ния позволяет обеспечивать хорошую точность и возможность осу-
ществлять качественное наведение на цель при отсутствии информа-
ции с дальномерного канала. 

Заключение. Для участка самонаведения сформированы массивы 
опорных данных, связавшие изменение расстояния до цели с углом ви-
зирования при движении по траекториям для различных дальностей 
расположения цели. На основании опорных массивов разработана си-
стема опорных функциональных зависимостей, которые стали основой 
алгоритма восстановления информации. По полученным зависимо-
стям составлены два алгоритма управления движением ракеты на ко-
нечном участке траектории. 

Для случая подвижной и маневренной цели предложен алгоритм 
формирования поправок угла визирования относительно смещения 
координат цели от данных полетного задания для расчета дальности 
до цели. 

Предлагаемые алгоритмы восстановления данных позволяют ка-
чественно восстановить необходимую для нормального функциони-
рования системы наведения информацию и фактически осуществлять 
автоматическое сопровождение цели по дальности. Объединение по-
лученных зависимостей обеспечит с хорошей точностью наведение 
на цель на всем диапазоне дальностей при отсутствии информации 
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с дальномерного канала или при наличии помех. Кроме того, не тре-
буются существенные затраты на внедрение алгоритма в борт ракеты.  

Проведенное исследование показало состоятельность рассмот-
ренного подхода наведения и раскрыло смысл дальнейшего исследо-
вания в целях определения общего подхода к восстановлению необ-
ходимой информации во время движения летательного аппарата.  
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Aircraft guidance system based on prior information  
on the target location 
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Developing aircraft that navigates towards the target automatically within a given mar-
gin of error is an urgent issue. Hence, the paper considers an aircraft guidance system 
that implements terminal homing guidance. As a source of data on target location, we 
propose using popular radar seekers featuring two instrument channels: a goniometer 
and an altitude meter. We note that clutter or jamming will interfere with seeker opera-
tion and, as a result, significantly decrease the accuracy of the hit. This is why there ex-
ists an objective to develop guidance systems ensuring that the desired homing accuracy 
will be possible when the enemy adopts radar countermeasures. In order to implement 
this, we consider a method of restoring lost data using other, uncorrupted measurements 
as an information base. We designed terminal guidance algorithms for a given missile 
that show the efficiency of the system developed. 
 
Keywords: aircraft, homing accuracy, guidance system, interference 
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