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Выполнен анализ реализуемости нового способа полупассивного самонаведения 
средств поражения с учетом современного состояния систем управления подвижны-
ми объектами и особенностей разрабатываемого способа. Акцент сделан на анализе 
точности при самонаведении на удаленные маневренные объекты, указаны возможные 
подходы к обеспечению требуемой точности. Обоснована целесообразность реализа-
ции способа полупассивного самонаведения авиационных средств поражения в рамках 
сетецентрического подхода к взаимодействию управляемых объектов. 
Ключевые слова: полупассивное самонаведение, стелс-объект, область применения, 
точность самонаведения.

The analysis of the feasibility of a new method of semi-passive homing of weapons is carried 
out, taking into account the current state of control systems for mobile objects and the features 
of the developed method. The emphasis is placed on the analysis of accuracy in homing 
to remote maneuverable objects, possible approaches to ensuring the required accuracy are 
indicated. The expediency of implementing the method of semi-passive homing of aircraft 
weapons within the framework of a network-centric approach to the interaction of controlled 
objects has been substantiated.
Keywords: a semi-passive self-homing, stealth object, range of application, homing accuracy.

Введение

Существенное увеличение в составе воору-
женных сил многих стран количества весьма опас-
ных объектов, так называемого пятого поколения, 
обуславливает необходимость разработки соответ-
ствующих средств их нейтрализации. Опасность, 
например, воздушных объектов пятого поколения 
связана, помимо боевой мощи, с такими их харак-
теристиками как малозаметность, высокая ско-
рость полета в бесфорсажном режиме, сверхма-
невренность. Общая особенность образцов техни-

ки пятого поколения — высокая стоимость. Также 
практически все объекты, имеющие важное такти-
ческое значение, оборудованы бортовым комплек-
сом обороны, составной частью которого являет-
ся комплекс средств РЭБ, функционирующий, как 
правило, в автоматическом режиме.

К средствам нейтрализации объектов пятого 
поколения относятся, в том числе средства по-
ражения (СП), которые в свою очередь нужда-
ются в соответствующем совершенствовании. 
Возможным вариантом такой эволюции являет-
ся разработка нового способа полупассивного 
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самонаведения (ППС) СП, сущность, некоторые 
особенности, а также целесообразность приме-
нимости которого, рассмотрены в публикациях 
[1–4]. Важным преимуществом разрабатывае-
мого способа ППС, по сравнению с известными 
полуактивным и активным способами, является 
большая дальность информационного контакта 
с целью при одинаковых энергетических потен-
циалах передатчиков зондирующих сигналов, 
позволяющая реализовать принцип «первый пу-
стил» [4]. В то же время, в отличие от существу-
ющих, в разрабатываемом способе ППС в силу 
его физико-технической сущности [1] не измеря-
ется дальность до цели и скорость сближения с 
ней. Скорость сближения, в частности, исполь-
зуется в методе наведения при формировании 
управляющего сигнала боковой перегрузкой СП 
для минимизации промаха при сближении с це-
лью под разными ракурсами. Для повышения 
точности движения по маршруту (траектории) и 
минимизации промаха по маневрирующей цели 
системы управления СП большой дальности в 
рамках сетецентрического подхода могут ком-
плексироваться с различными навигационными 
системами, системами связи для передачи кор-
ректирующих сигналов, в том числе дальности и 
скорости сближения с целью [5, 6].

В статье, применительно к самонаводящей-
ся полупассивным способом ракете класса «воз-
дух-воздух», в системе управления которой ис-
пользуется только угломерная информация и ин-
формация о параметрах движения собственного 
центра массы, теоретически рассматривается 
возможность повышения точности наведения на 
маневрирующую цель. Следует ожидать того, 
что точность самонаведения ракеты при сетецен-
трическом варианте применения будет зависеть, 
в том числе, от точности передаваемой на борт 
ракеты оценки скорости сближения с целью. 
В то же время целесообразно оценить точность 
ППС самонаведения ракеты без использования 
дополнительной информации и возможные спо-
собы ее повышения. 

Постановка задачи

Минимальный состав участников при реа-
лизации способа ППС включает в себя самолет, 
обеспечивающий излучение в направлении цели 
провоцирующего зондирующего сигнала [3], и 

самонаводящуюся ракету. В качестве цели рас-
сматривается летательный аппарат с собствен-
ной скоростью до 700 м/с и боковой перегрузкой 
до 10 ед. Цель располагает бортовой аппарату-
рой, формирующей ответные излучения на про-
воцирующий зондирующий сигнал. 

Самолет — источник провоцирующего 
зондирующего сигнала и ракета в совокупно-
сти представляют собой многопозиционную 
РЛС воздушного базирования [7]. По аналогии 
с [8] взаимное расположение цели G, самоле-
та-источника провоцирующего зондирующего 
сигнала C и ракеты P в прямоугольной системе 
координат, совмещенной с самолетом C (рис. 1). 
На рис. использованы следующие обозначения: 
Vc , Vp и Vg — соответственно векторы скоро-
стей самолета C, ракеты P и цели G; ψc, ψp и 
ψg — углы курса самолета, ракеты и цели; ε1 и 
ε2 — углы визирования цели с борта самолета C 
и ракеты P в выбранной системе координат; φ1 
и φ2 — бортовые пеленги цели с самолета C и 
ракеты P; α1, α2 и αg — углы триангуляционно-
го треугольника CPG; D1 и D2 — расстояния до 
цели от самолета C и ракеты P соответственно; 
Dp — расстояние между самолетом и ракетой.

Синтез алгоритма траекторного управления 
объектами, реализующими способ ППС с ло-
кальной оптимизацией, выполняется при следу-
ющих допущениях: 

– между самолетом и ракетой существует ка-
нал связи для взаимной передачи координатной 
информации, в том числе, для передачи с само-
лета на борт ракеты вычисленного значения ско-
рости сближения ракеты с целью;

– самолет и ракета могут оборудоваться 
спутниковой навигационной системой для точ-
ного определения собственных координат;

– ракета наводится по методу пропорцио-
нального наведения, при котором параметр рас-
согласования формируется по правилу [9]: 

ˆˆ ˆ ˆˆ
T sbj j NV j∆ = − = ω− ,                   (1)

где 
T̂j , ĵ  — соответственно оценки требуемо-

го и текущего поперечных ускорений; N — на-
вигационный параметр; ŝbV  — оценка скорости 
сближения ракеты с целью; ω̂  — оценка угловой 
скорости линии визирования цели;

– на борту самолета и ракеты измеряют-
ся собственный курс (ψc, ψp), бортовые пеленги 
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(φ1 и φ2) и их производные ( 1 2, , ,c pψ ψ ϕ ϕ    ) , соб-
ственные координаты xc, zc и xp, zp , и скорость их 
изменения; 

– на борту ракеты угловая скорость линии 
визирования цели ω измеряется угломером ради-
олокационной полупассивной головки самонаве-
дения, а текущие ускорения — акселерометрами, 
сориентированными по плоскостям управления; 

– все объекты находятся на одной высоте, 
при этом алгоритмы управления самолетом и ра-
кетой в вертикальной и горизонтальной плоско-
сти не влияют друг на друга. 

Требуется синтезировать алгоритм траектор-
ного управления самолетом C, обеспечивающий 
необходимую точность определения местополо-
жения цели как для осуществления слежения за 
целью, так и для формирования оценки скорости 
сближения ракеты с ней. Также требуется оце-
нить точность самонаведения ракеты и ее попе-
речное ускорение (нормальную перегрузку).

Синтез алгоритма траекторного управления 
самолетом. Движение самолета C описывается 
системой уравнений [9]

y y y y y= + +x F x B u ξ ;                  (2)

T T T T= +x F x ξ ,                       (3)

где ху, хT — в общем случае n-мерные векто-
ры управляемых и требуемых координат само-
лета; Fу, FТ — динамические матрицы, учиты-
вающие внутренние связи процессов (2) и (3); 

Ву —  матрица эффективности r-мерного (r < n) 
вектора сигнала управления u; ξу, ξТ — случай-
ные составляющие с нулевым математическим 
ожиданием. Самолет осуществляет измерение 

u= +z Hx ξ ξи,                           (4)

где Н — модуляционная матрица связи вектора 
состояния и измерений; ξи — случайная состав-
ляющая измерений с нулевым математическим 
ожиданием для формирования управления

1 ˆ ˆT
y T y

−  = − u K B Q x x ,                  (5)

оптимального по минимуму локального функци-
онала качества

{ }T
T

T y T yM dt   = − − +    ∫I x x Q x x u u ,    (6)

где Q и K — матрицы штрафов за точность функ-
ционирования и величину сигналов управления.

Для использования этого аппарата синтеза 
необходимо конкретизировать модели состояния 
(2), (3), измерений (4) и функционал качества (6). 
Поскольку цель может маневрировать, то в мо-
дели состояния должны учитываться бортовые 
пеленги цели относительно C, зависимость угло-
вой скорости линии визирования от дальности и 
скорости, а также маневры цели G и самолета C. 
Этим требованиям удовлетворяют кинематиче-
ские соотношения, которые в приложение к го-
ризонтальной плоскости имеют вид:

Рис. 1. Взаимное расположение самолета — источника провоцирующего зондирующего сигнала, ракеты  
и цели в горизонтальной плоскости в земной системе координат 
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где φ1 и ω1 — бортовой пеленг и угловая ско-
рость линии визирования цели в горизонталь-
ной плоскости; 1 1,D D  — дальность от самолета 
до цели и скорость сближения с ней; j1 — попе-
речное ускорение самолета, выполняющее роль 
управляющего сигнала.

В [8] на основании анализа геометрических 
соотношений между объектами на рис. 1 полу-
чено выражение для среднеквадратического от-
клонения (СКО) погрешности определения ме-
стоположения цели 

2 2
1 2 2 2

ц 1 2

0,0175
,

sin g

D Dϕ ϕσ + σ
σ = +

α
          (9)

где σφ1 и σφ2 — СКО угловых ошибок пеленгато-
ров самолета C и ракеты P.

Из (9) следует, что для обеспечения высокой 
точности необходимо управлять самолетом C 
так, чтобы gα  = 900 и, соответственно, 

α1 = 90° – α2.                      (10)

В математическом плане задача синтеза фор-
мулируется следующим образом. Для системы 
(7), (8) необходимо сформировать сигнал управ-
ления u = [j1], оптимальный по минимуму ло-
кального функционала качества 

11 1

1 11

2
10

0
0 ,

T
T T T T

T T T T
t

j

q
qM

j k dt

ϕ

ω

 ϕ − ϕ ϕ −ϕ     +     ω −ω ω −ω   =   
 + ∫

I  (11)

при условии, что соблюдается ограничение (10).  
В функционале качества (11) φТ1 и ωТ1 — требуемые 
значения бортового пеленга и угловой скорости 
линии визирования цели; qφ1, qω1– коэффициенты 
штрафа за ошибки управления по φ1, ω1; kj — коэф-
фициент штрафа за величину сигнала управления.

В результате сравнения (7) c (2), а (11) с (6), 
получается:

1 1
1

1 1
; ; ;T

T y
T

x x u j
ϕ ϕ   = = =   ω ω   

          (12)

1

1

01/ ; ; .
01 /y j

qDB Q K k
qD

ϕ

ω

   = = =   −   



    (13)

При использовании (12) и (13) в (5), можно 
получить:

1 1 1
11

,ˆ ˆT
jj

q q
j

D kD k
ϕ ω

 
 = ∆ϕ − ∆ω
 
 


           (14)

где 1 1 1
ˆ ˆ

T∆ϕ = ϕ −ϕ , 1 1 1
ˆ ˆ

T∆ω = ω −ω . Тогда алго-
ритм траекторного управления самолетом C 
имеет вид:

1 1 1 1 1 1
11

ˆ ˆ ˆ ,ˆ ˆT
jj

q q
j j j

D kD k
ϕ ω∆ = − = ∆ϕ − ∆ω −


     (15)

в котором 
1̂j  — оценка собственного попереч-

ного ускорения; 1 1
ˆˆ ,D D  — оценки дальности до 

цели и скорости ее изменения.
Исследование алгоритма траекторного 

управления самолетом. Из геометрии взаимно-
го расположения объектов (рис. 1) и выражения 
(10) следует 

φТ1 = 90° – φb – ψс – α1 = α2 – φb – ψс =

= 90° – φ2 + ψр – ψс .                  (16)

Также при выполнении маневра самолетом 
C на участке повышения точности определения 
местоположения цели угловая скорость линии 
визирования цели зависит от изменений борто-
вого пеленга и курсового угла

1 1 1 1.T Tω = ε = ϕ + ψ                       (17)

Анализ выражений (15)–(17) позволяет сде-
лать следующие выводы. Сигнал ∆1 траекторного 
управления самолетом C зависит как от ошибок 
по углу, так и угловой скорости линии визирова-
ния цели. При этом на начальном участке траекто-
рии сигнал направляет самолет в сторону от цели, 
что приводит к более быстрому выполнению ус-
ловия αg = 90°, обеспечивая повышение точности 
определения местоположения цели. Данные вы-
воды подтверждаются результатами моделирова-
ния, представленными на рис.  2 и 3. Кроме того, 
из анализа графиков на рис. 3 видно, что повыше-
ние точности определения местоположения цели 
происходит по мере приближения ракеты к цели.
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Оценка точности самонаведения ракеты. 
Взаимное расположение ракеты в непосред-
ственной близости от цели в текущий момент 
времени в земной системе координат с началом 
в центре масс ракеты показано на рис. 4, где h — 
величина промаха.

Система самонаведения включает в себя 
полупассивный следящий координатор, измеря-
ющий угловое рассогласование и угловую ско-
рость линии визирования цели относительно 
продольной оси ракеты, а также блок акселеро-
метров, измеряющих продольные и поперечные 
перегрузки. Управление ракетой, а именно на-
правлением вектора скорости, осуществляется 
посредством формирования управляющей силы 
в соответствии с методом пропорционального 
наведения, при котором уравнения идеальной 
связи и требуемого поперечного ускорения в со-
ответствии с (1) имеют вид:

2
ˆˆ ˆ0; .p T sbN j NVψ − ε = = ω                (18)

Получить точные зависимости 
T̂j  и h от ве-

личины и длительности формирования управля-
ющей силы весьма трудно из-за влияния на из-
меряемые и оцениваемые параметры в (18) боль-
шого количества факторов, которые находятся во 
взаимоперекрестных, изменяющихся во времени 
зависимостях. Желаемые оценки 

T̂j  и h с при-
емлемой для практики точностью могут быть 
получены, если сделать некоторые допущения и 
упрощения, обусловленные особенностями дви-

жения ракеты в непосредственной близости от 
цели: Vp = const, Vg = сonst, а значит и Vsb ≈ const. 
Управляющая сила формируется с некоторой за-
держкой τ, зависящей от механизма ее образо-
вания и параметров среды движения объектов, 
в соответствии с приближенными уравнениями:

; ,p pKN Aτβ +β = ψ ψ = β

                   (19)

где β — угол скольжения (угол между продоль-
ной осью и вектором скорости) ракеты; K, А — 
коэффициенты пропорциональности. 

В [10] получено уравнение относительно β 
и его аналитическое решение при допущении 
о точном выполнении идеальной связи, что со-
ответствует безынерционности формирова-
ния управляющей силы, т.е. при τ = 0, а также 
K = A = 1, имеющее вид:

2 2
12 2

0
20 20

1 ,
( 2)

B B
g g

sb

VD D
D V B D

− − ψ   
β = β + −    −      



   (20)

где B = ANVg1 /Vsb — обобщенный коэффициент 
усиления; Vp1 = Vpcos(β – Ψp); Vg1 = Vgcos(β – Ψg); 
D2 = D20 – Vsb t; D20 , — соответственно дальность 
до цели и угловая скорость ее визирования в на-
чальный момент времени; t — текущий момент 
времени.

Будем использовать решение (20) в качестве 
предельного случая мгновенного формирования 
требуемой управляющей силы при анализе зави-

Рис. 2. Зависимость среднеквадратического 
отклонения погрешности определения 

местоположения цели σg от угла αg 
триангуляционного треугольника CPG

Рис. 3. Зависимость среднеквадратического 
отклонения погрешности определения 

местоположения цели σg от расстояния между 
самолетом C и целью
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симостей величин 
T̂j  и h от D2 для различных 

значений В и gψ . Выражение для требуемого 
поперечного ускорения получается подстанов-
кой из формулы (20) во второе уравнение (18) и 
имеет вид:

2

2
0

20
2

1 2

20

ˆ

1 .
( 2)

B

T sb

B
g g

sb

D
j NV

D
V D

V B D

−

−

 
= β + 

 
 ψ  

+ −  −    





(21)

Выражение для промаха h в момент k окон-
чания функционирования системы управления 
[9] при подстановке второго слагаемого для β
из формулы (20), связанного с маневрированием 
ракеты, будет иметь вид:

2
12 .

2
g g

sb

VD
h

V B
ψ 

=   − 



                     (22)

При этом в формуле (22) отношение D2  /D20 
не учитывается из-за его исчезающе малого вли-

яния на величину h (рис. 4). Значения всех па-
раметров в формуле (22) соответствуют моменту 
времени k.

Исследование точности самонаведения ра-
кеты. В таблице представлены значения 

T̂j  и h, 
вычисленные по формулам (21) и (22), для не-
которых возможных вариантов относительного 
движения ракеты и цели при точном выполнении 
идеальной связи и принятых допущениях.

Числовые значения данных, приведенные 
в таблице, характеризуют как средние значения 
соответствующих параметров, например, D2, 
Vp, Vsb, 0pψ , так и возможные граничные значе-
ния, например, N, gψ , D2k, t. Анализ числовых 
значений параметров 

T̂j  и h, соответствующих 
представленным в таблице вариантам относи-
тельного движения ракеты и цели, позволяет 
сделать следующие выводы: наибольшее влия-
ние на величину требуемого поперечного уско-
рения ракеты оказывает интенсивное маневри-
рование цели на конечном этапе (варианты 2, 3, 
5); существенное повышение точности (умень-

Рис. 4. Взаимное расположение ракеты и цели в горизонтальной плоскости в земной системе координат 

Таблица
Оценки требуемого поперечного ускорения ракеты и промаха

Варианты относительно движения ракеты и цели Оценки параметров

№ D2 Vp Vsb N 0pψ gψ Dk t T̂j h

1 10000 900 600 2; 8 0,01 0,07 300 2 23,4; 38,24 5,25; 0,53
2 10000 900 600 2 0,01 0,07; 0,3 300 16 78,8; 270 5,25; 22,5
3 10000 900 600 2 0,01 0,07; 0,3 30 16 78,8; 270 0,05; 4,73
4 10000 900 1200 3; 8 0,01 0,07 300 2 48,13; 34,24 5,3; 0,22
5 10000 900 1200 8 0,01 0,3 30 2; 8 17,9; 137,4 0,11; 0,11
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шение величины h) наблюдается при уменьше-
нии D2k — дальности окончания функциониро-
вания системы управления (варианты 3 и 5 в 
сравнении с вариантом 2); увеличение навига-
ционной постоянной N приводит к существен-
ному повышению точности самонаведения 
подвижного объекта как на догонных (вариант 
1), так и на встречных курсах относительного 
движения с целью (вариант 4); требуемые по-
перечные ускорения на всех этапах движения 
имеют конечные значения, вполне технически 
реализуемые при конструктивном исполнении 
современных ракет класса «воздух-воздух», что 
позволяет обеспечить удовлетворительную точ-
ность самонаведения при интенсивном манев-
рировании цели.

Реальное движение центра массы ракеты с 
учетом инерционности в образовании управляю-
щей силы (τ ≠ 0) при способе ППС отличается от 
исследованного на основании решения (20). Ве-
личина задержки τ зависит как от конструктив-
ных особенностей управляющих поверхностей и 
места их расположения на ракете, условий приме-
нения, например, высоты полета, так и от задерж-
ки в передаче сведений на борт ракеты. Наличие 
большого количества перекрестных связей между 
параметрами, влияющими на динамику движе-
ния, изменчивость величины управляющей силы 
и задержки в ее формировании вызывают суще-
ственные затруднения при анализе параметров 

T̂j  и h. На рис. 5 представлены некоторые резуль-
таты относительно 

T̂j , полученные в результате 

Рис. 5. Графики изменения требуемого поперечного ускорения ракеты при сближении  
с маневрирующей целью

Рис. 6. Графики изменения промаха ракеты при сближении с маневрирующей целью для различных 
дальностей окончания функционирования системы управления
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численного интегрирования уравнений сближе-
ния ракеты и цели, для различных gψ  и τ = 0,5 
с на завершающем этапе их сближения. Увеличе-
ние задержки τ > 0,5 с считалось равносильным 
отсутствию канала связи на борту ракеты. Исход-
ные данные при моделировании соответствовали 
второму варианту из таблицы.

Угол ψp и поперечная перегрузка ракеты вы-
ражаются через угловую скорость 2ε  и с умень-
шением дальности до цели резко возрастают. Ха-
рактер изменения h аналогичен изменению 

T̂j  , 
т.е. в районе цели стремится к бесконечности. 
Из-за технических ограничений на слежение за 
угловой скоростью визирования 2ε , а также на 
поперечную перегрузку ракеты, в момент k про-
исходит окончание функционирования системы 
управления. На рис. 6 приведены графики значе-
ний h, вычисленных по формуле (22), для тех же 
данных, что и на рис. 5.

Заключение

В [4], с учетом современного состояния и 
перспектив развития техники пятого поколения, 
была обоснована целесообразность применимо-
сти способа ППС СП для оснащения российских 
истребителей. При реализации способа ППС нет 
возможности именно измерять на борту СП отно-
сительную скорость Vsb сближения с целью. Ис-
пользование косвенных оценок Vsb или усреднен-
ного значения навигационной постоянной N при-
водит к снижению точности самонаведения. В то 
же время, анализ данных, приведенных в таблице 
для случая мгновенного формирования управля-
ющей силы (τ = 0), а также графиков на рис. 5 и 
рис. 6 для случая формирования управляющей 
силы с задержкой τ = 0,5 с, позволяют сделать вы-
вод о приемлемой для практики точности полу-
пассивного самонаведения при τ ≤ 0,5 с, то есть о 
реализуемости способа ППС СП на современном 
уровне развития техники. Кроме того, существен-
ным резервом в повышении точности самонаве-
дения СП на конечном участке траектории явля-
ется малая дальность выключения полупассивной 
системы управления по сравнению с полуактив-
ной и активной системами за счет более низкой 
интенсивности углового шума пеленгатора. Дан-
ное и другие направления развития способа ППС 
СП подлежат дальнейшему исследованию.

Исследование выполнено при финансовой 
поддержке РФФИ в рамках научного проекта 
№ 20-08-00091-а.
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