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直接力与气动力复合控制拦截弹轨迹控制
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摘 � � � 要: 研究了直接力与气动力复合控制拦截弹的轨迹控制问题. 建立了复合控制拦截弹的动力学模

型,分析了不同复合方式的差别, 指出了直接力对弹体运动的影响. 建立了拦截弹与目标的相对运动模型, 针

对直接力与气动力复合控制的特殊性,基于滑模控制理论给出了轨迹控制算法,并在此基础上针对传统控制

方法的缺陷,设计了脉冲发动机的点火逻辑. 仿真结果表明, 该方法能有效的实现拦截弹在末制导段的精确制

导控制,并具有较强的鲁棒性.
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Trajectory control for interceptor missile with combined

control of lateral thrust and aerodynamics

YIN Yong�xin, YANG M ing , WAN G Song�yan

( Contro l and Sim ulat ion Center, H arbin Inst itute of T echnology, H arbin 150001, China)

Abstract: T he ability of a tr ajector y control system to control an interceptor m issile

w ith combined contr ol of lateral thrust and aerodynam ics w as invest ig ated. A dynam ical

model for interceptor missile w ith com bined control w as established. Af ter analyzing differ�
ences betw een various combinat ions of cont rol for interceptor missiles, im pacts of lateral

thrust on the mot ion of interceptor missiles w ere presented. A m odel of relat ive movem ent

betw een the targ et and intercepto r m issile w as established. A ddr essing the part icularities of

com bined control fo r interceptor missiles, a t rajectory contro l algo rithm w as designed based

on the sliding mode control theory. On the basis of w hich, f ir e logic w as presented for pulse

thrusters in order to improve lim itat ion of simple control m ethod. Simulat ion results show

that this m ethod can ef fect ively implement pr ecise guidance for interceptor missiles at the f i�
nal guidance stage as w ell as pr oviding preferable robust stability.

Key words: aero space propulsion sy stem; nonlinear control sy stem; tr ajector y;

sliding mode guidance; interceptor missile

� � 为了积极应对现代战争中机动能力不断提高

的战术导弹,现代防御系统在致力于提高拦截弹

控制精度的同时, 也在努力寻求新的控制方式以

克服常规方式下拦截弹响应速度慢和控制能力不

足的缺陷.因此,直接力与气动力的复合控制方式

应运而生[ 1�2] .

美国 PAC�3 导 弹防 御 系统 中 装 备的
ERINT�1型拦截弹和俄罗斯 S�400 导弹防御系

统中装备的 9M96E 型拦截弹都采用了直接力与

气动力的复合控制方式[ 3�4] .这种控制方式是指拦
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截弹在飞行全程中受到气动力的连续控制,而在

末制导段的末端, 通过安装在质心附近或质心前

端的发动机提供的直接力或力矩来达到快速改变

弹体运动的目的.与常规控制方式相比,这种控制

方式最大的优势在于响应速度快、控制能力强,并

且能够在稀薄大气环境中对目标进行有效拦截,

因此成为现代防御系统的研究热点之一
[ 5�6]

.

基于直接力与气动力复合控制拦截弹的优

势,本文研究了拦截弹的轨迹控制问题,建立了拦

截弹与目标之间的相对运动模型和拦截弹与目标

的相对运动模型, 结合自适应滑模制导律设计了

拦截弹的轨迹控制算法,并设计了脉冲发动机的

点火逻辑,通过非线性仿真试验证明了该方法的

有效性.

1 � 动力学建模与分析

按照控制机理的不同, 可以将直接力与气动

力复合控制方式分为力矩式复合控制与直接力式

复合控制.对于力矩式复合控制方式,侧向直接力

产生相对于质心的控制力矩, 改变拦截弹的姿态

运动,进而引起气动力的改变以操纵拦截弹的飞

行轨迹,一般将直接力的作用点置于质心前端;而

对于直接力式复合控制方式, 由于直接力的作用

点置于质心附近, 因此能够直接产生改变拦截弹

飞行轨迹的侧向加速度.

假设拦截弹上的脉冲发动机共 m 圈, 每圈 n

个,如图 1所示,单个发动机提供的直接力为常值

FT ,开启一次后即不可再用.第 i 圈脉冲发动机的

直接力作用线与弹体对称轴的交点到质心的距离

为 li .

图 1 � 拦截弹上的脉冲发动机布局

F ig . 1 � Layout of pulse thrusters

如果将图 1中的拦截弹视为质点,由于大气

层内拦截弹的飞行高度相对较低, 可以认为重力

加速度大小恒定、方向铅垂向下,因此拦截弹质心

的动力学模型为
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其中 Lga是由气流坐标系到发射坐标系的转换矩

阵; D, C, L 是拦截弹受到的气动阻力、侧力和升

力; Lgb是由弹体坐标系到发射坐标系的转换矩

阵, p 是尾部助推器提供的推力, Fd 是各种干扰

力在发射坐标系中的矢量之和. s ij 的定义为: 当第

i圈第 j 个脉冲发动机尚未开启前或者已经使用

一次后, s ij = 0;当第 i 圈第 j 个脉冲发动机开启

时, s ij = 1.

如果将图 1中的拦截弹视为刚体,则拦截弹

姿态运动的动力学模型为

I X��X + ( I Z - I Y ) �Y�Z = M aX + M dX ( 2)

I Y��Y + ( I X - IZ ) �X�Z = M aY + MdY +
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其中 M aX , M aY , M aZ是气动力矩在弹体坐标系中

的分量; M dX , M dY , M dZ是各种干扰力矩之和在弹

体坐标系中的分量.

通过公式( 1) ~ ( 4)所描述的直接力与气动力

复合控制拦截弹动力学模型可知, 这是一个具有

耦合、离散特性的非线性系统.

2 � 轨迹控制方法设计

2. 1 � 相对运动模型

在进行轨迹控制律设计之前, 首先需要建立

拦截弹与目标之间的相对运动模型. 二者之间的

相对运动如图 2 所示, M 为拦截弹的位置, T 为

目标的位置, r 为拦截弹与目标之间的相对距离,

q 和 q!为视线高低角和视线方位角.

在图 2的基础上进一步可以得到视线坐标系

中拦截弹与目标之间的相对运动加速度为

aX = !r - r�q 2
 - r�q 2

!co s
2
q ( 5)
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aY = 2�r�q + r!q - r�q2
!sin q cos q ( 6)

aZ = 2r�q �q !sin q - �r�q !cos q - r!q !cos q ( 7)

图 2� 拦截弹与目标的相对运动关系

F ig . 2� Inter cept g eometr y

� � 基于相对运动模型,可以进一步设计拦截弹

的轨迹控制算法.

2. 2 � 轨迹控制算法

直接力与气动力复合控制拦截弹的轨迹控制

系统工作原理如图 3所示.对于指定型号的拦截

弹,脉冲发动机的布局、数量和单个脉冲发动机推

力都不可改动, 因此在轨迹控制算法的设计过程

中需要考虑脉冲发动机点火逻辑对拦截弹控制能

力的影响.

图 3� 复合控制拦截弹的轨迹控制原理图

Fig. 3� Configuration o f traject or y contro l system

战术导弹再入大气层后可能会进行一定程度

的机动,这会使得比例导引( P ropo rt ional nav iga�
t ion guidance, PNG)的效果变差. 基于滑模控制

理论对参数摄动和外部干扰具有很好的鲁棒性这

一优势[ 7] ,这里给出了自适应滑模制导律( Adap�
t ive sliding mode guidance, ASMG) .为了使得制

导过程中�q ∀ 0,选取滑动模态为

s = r�q ( 8)

并选取自适应滑模趋近律为

�s = - k
| �r |

r
s -  1sgn s ( 9)

其中 k,  1均为大于零的常数. 公式( 9)可以有效

的削弱抖振,并且能够在 r 较大时加快趋近速率,

在 r ∀ 0时减慢趋近速率, 因此能够保证�q 收敛,

从而保证拦截弹具有较高的命中精度. 进一步根

据滑模理论可以得到
[ 8]

aiY = ( k + 1) | �r | �q +  1 sgn �q ( 10)

aiZ = - ( k + 1) | �r co s q - r�q  sin q |

�q!-  2 sgn�q! ( 11)

其中 k > 1,  1> | atY | ,  2> | atZ | .

传统的发动机控制规律是分别跟踪弹体坐标

系水平方向和垂直方向的指令.例如,跟踪右方向

的控制指令时,首选第 10行中的若干个发动机同

时开启.如果产生的直接力不能满足控制指令的

要求,则选第 9行和第 11行中数量相同的若干个

发动机同时开启.如果仍不能满足要求, 则选第 8

行和第 12行中数量相同的若干个发动机同时开

启, ##, 以此类推.

类似的跟踪垂直方向的控制指令.这种控制

规律的优点是误差量没有角度偏移, 但缺点是使

用的脉冲发动机数量较多,不能保证成功的拦截

机动能力较强的目标.

本文为了充分利用脉冲发动机,节省其使用

数量,拦截机动能力更强的目标,设计了脉冲发动

机的点火控制规律.

当拦截弹处于复合控制模式时,即侧向直接

力参与控制时,脉冲发动机的点火控制规律可以

表示为:

( 1) 将弹体坐标系Y 方向和Z 方向的控制指

令矢量叠加,记为期望指令矢量.

Fce = FcY + FcZ ( 12)

其中 Fce为期望控制指令矢量, FcY为 Y 方向控制

指令矢量, FcZ为Z 方向控制指令矢量.

( 2) 开启与- Fce的方向最接近的一行脉冲

发动机中的若干个, 产生的直接力矢量为 FT1 .

| FT1 | = n1 | FT |

EF
T 1

= F ce - FT1

( 13)

其中 FT1为第 1 次产生的直接力矢量的大小, n1

为第 1次开启的脉冲发动机的数量, FT 为单个脉

冲发动机产生的直接力的大小, EF
T1
为第 1次产

生的误差矢量.

( 3) 开启与误差矢量 EF
T1
的方向最接近的一

行脉冲发动机中的若干个,它们产生的直接力矢

量为 FT2 .

| FT2 | = n2 | FT |

EF
T 2

= EF
T 1

- FT2

( 14)

其中 FT2为第 2 次产生的直接力矢量的大小, n2
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为第 2 次开启的脉冲发动机的数量, EF
T 2
第 2次

产生的误差矢量.

( 4) 如此操作,直到第 j 次产生的误差矢量

EF
T j满足误差要求为止.

| FT j | = nj | FT |

EF
T j = EF

T j- 1 - FT j

| EF
Tj

| ∃  

( 15)

其中 FT j为第 j 次产生的直接力矢量的大小, nj

为第 j 次开启的脉冲发动机的数量,  为控制指

令的误差要求.

( 5) 将上述各次得到的直接力矢量叠加, 得

到控制力矢量 FTe .

FT e =  FT i ( 16)

其中 FT i为第 i 次产生的直接力矢量.

( 6) 将控制力矢量 FTe向 Y 方向和Z 方向分

解,得到 Y 方向和 Z 方向的控制力矢量.

FTe = FTeY + FT eZ ( 17)

其中 FTeY为 Y 方向的控制力矢量, FTeZ为 Z 方向

的控制力矢量.

3 � 仿真试验

本文以质心处安装有 10 圈、每圈 18个脉冲

发动机的某型复合控制拦截弹为例, 进行轨迹控

制仿真试验.假设拦截弹不作滚转运动,目标 %在

飞行时不作机动,目标&作频率为 0. 4 H z的螺旋

机动,仿真曲线如图 4~ 图 6 所示,仿真结果如表

1所示.

表 1 � 仿真结果

Table 1� Simulation results

脱靶量/ m ASM G PNG

目标% 0. 095 2 0. 802 6

目标& 0. 897 1 2. 653 9

图 4和图 5为拦截弹与目标在发射坐标系中

的飞行轨迹.由表 1可知,对于不作机动的飞行目

标% , ASMG 和 PNG都具有较高的命中精度.但

对于作频率为 0. 4 H z螺旋机动的目标 &, ASM G

仍然能够保证较高的命中精度, 而 PNG 的命中

精度则明显降低. 这是由于在图 6 中与 PNG 相

比, ASM G在末制导段使用的脉冲发动机较少,

使得拦截弹的机动能力较强, 因此脱靶量较小.可

见, ASM G对于目标机动带来的干扰具有较强的

鲁棒性.

图 4 � 拦截弹与目标%的运动轨迹

F ig . 4� I nter cepto r and tar get % t rajecto ries

图 5 � 拦截弹与目标&的运动轨迹

Fig. 5 � Interceptor and targ et & tr ajector ies

图 6 � 脉冲发动机的使用数量

F ig. 6� Cost o f pulse thrusters

4 � 结 � 论

本文研究了直接力与气动力复合控制拦截弹

的轨迹控制问题,建立了拦截弹的动力学模型,讨

论了不同复合方式的差别.建立了拦截弹与目标

之间的相对运动模型, 针对直接力与气动力复合

控制的特殊性,基于变结构控制力理论给出了拦

截弹的轨迹控制算法, 并在此基础上针对传统点

火方法的缺陷,设计了脉冲发动机的点火逻辑.通

过非线性仿真试验证明了该方法的有效性.如何

在本文研究结论的基础上考虑通过气动力来控制
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拦截弹的滚转运动, 以便更加充分的利用数量有

限的脉冲发动机, 进一步提高拦截弹对机动目标

的拦截能力,将是今后需要研究的内容.
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