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摘　 要：针对垂直发射战术导弹绕射打击目标的问题，提出一种多段组合的弹道设计与位姿切换的控

制策略。 建立了垂直发射战术导弹运动的数学模型，采用四元数表示姿态旋转矩阵，通过适时切换旋

转顺序，将其解算为导弹姿态角，适应垂直发射绕射打击的姿态角范围；对绕射打击弹道进行了分段

设计，将全段弹道分为垂直转弯段、绕射准备段、绕射转弯段、末段打击段，并给出了各段弹道俯仰 ／ 偏
航 ／ 滚转三通道的控制策略；建立了不同阶段弹道的过渡模型，给出了不同控制策略下的控制方法，实
现垂直发射战术导弹的稳定飞行绕射并打击目标。 以某型垂直发射战术导弹为例，通过对比仿真校

验了所提方法的有效性，蒙特卡洛仿真统计脱靶量小于 ０．１５ ｍ，期望打击偏航角误差小于 ２°。
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　 　 战场环境复杂多变，目标隐身和防护手段升级

换代，各类目标不断借助复杂战场环境态势，发展主

动 ／被动防护技术提高自身生存力，在目标正面加强

技术防护措施［１］ 或采用伪装遮蔽迷惑对手是主要

的对抗方式之一。 例如美军 Ｍ１Ａ２ 主战坦克一般正

面和两侧配备主动防护措施，并且在正面和两侧布

置反应装甲，有时正面还采用伪装网进行遮蔽或迷

惑对手。 由于目标具备良好的隐蔽性及对抗能力，
传统的垂直发射战术导弹很难精准识别、稳定跟踪

目标，即使精确命中，也由于目标良好的防护性能，
导致导弹毁伤效果大大削弱。 指挥所、弹药库等敌

方目标往往依山建设在背向攻击方向处［２］，对于类

似反斜面目标，直接打击变得困难。 由于各国出于

技术保密方面的考虑，垂直发射战术导弹绕射打击

目标背向的相关文献较少，其关键技术即为导弹绕

射转弯的弹道设计与控制。
目前，针对导弹绕射转弯，可采用三维空间下俯

仰与偏航打击角约束的制导（ｉｍｐａｃｔ ａｎｇｌｅ ｇｕｉｄａｎｃｅ，
ＩＡＧ）方式实现。 近年来，随着打击要求的提高，ＩＡＧ
制导相关论文发表量逐年增大。 Ｗａｎｇ 等［３］ 针对

ＳＴＴ 控制的战术导弹，提出了输入饱和情况下的三

维碰撞角约束制导，实现弹道平滑以增强控制器性

能。 Ｓｏｎｇ 等［４］将目标加速度作为扰动，建立了基于

积分滑模控制的自适应制导律，随后结合自适应理

论，设计了一种具有有限时间收敛性的非奇异终端

滑模引导律［５］。 Ｊｉａｎｇ 等［６］ 提出了一种基于模糊自

适应动态曲面的综合制导控制方法，该方法对打击

角、舵偏转角非线性饱和等多种约束具有良好的鲁

棒性。 Ｈｕ 等［７］考虑了偏航与俯仰方向的非线性与

动力学耦合，设计了一种基于闸函数的自适应控制

器，消除末端视线角跟踪误差，实现预设角度打击，
随后在之前基础上考虑了导引头的视场约束，推导

出解析的三维制导律［８］。 郭正玉等［９］ 提出了一种

分布式有限时间的协同制导律方法，解决了多枚导

弹同时攻击高速目标时三维碰撞角约束与到达时间

约束制导问题。 Ｗａｎｇ 等［１０］提出了一种不需要考虑

目标加速度与加加速度信息的 ＩＡＧ 制导方法，拓展

了 ＩＡＧ 的实际应用性。 Ｌｉ 等［１１］ 针对具有舵偏角饱

和等输入约束的导弹，设计了三维滑模制导律，解决

了输入饱和与目标加速度限制条件下的三维角度约

束制导。 Ｙａｎｇ 等［１２］设计了一种受物理约束的三维

非奇异制导策略，并通过控制稳定性分析，得到可实

现的打击角范围。 王雨辰等［１３］ 针对三维场景下协

同攻击问题，提出了设计一种鲁棒自适应滑模制导
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律，在实现终端碰撞角约束的同时避免弹群间碰撞。
Ｚｈａｎｇ 等［１４］ 针对战术导弹速度不可控的特点，引入

自适应扰动抑制项，提出了一种增量式非线性动态

逆自适应滑模控制（ＩＮＤＩ⁃ＡＳＭＣ）角度约束制导律，
减小了打击机动目标的过载。

在弹道整体规划与设计方面，现有研究主要集

中于巡飞弹的全向打击、第四代空空导弹的越肩发

射打击［１５］与空地导弹的大离轴打击的弹道规划与

控制。 可回收火箭也采用垂直发射形式，其也具备

可绕射打击功能。
巡飞弹采用电动推进或者涡轮发动机推进，其

飞行时间长，一般通过规划航路实现导弹的绕射飞

行与全向打击，弹道设计上采用程序段、航路飞行

段、末制导段三段设计。 Ｚｈａｎｇ 等［１６］ 建立了单个巡

飞弹与多巡飞弹协同的双层规划模型，提出了一种

人工蜂群与粒子群相结合的算法，保证了多巡飞弹

不同的打击角度。 空空导弹与空地导弹发射场高较

大，具有充足的运动空间与较大的可用过载，并且其

一般具有直接力 ／气动力复合控制的能力［１７］。 弹道

设计上一般采用程序段、中制导段、末制导段三段或

程序段、末制导段两段式弹道设计，可以较好地实现

全向打击。 崔彦凯等［１８］ 研究了越肩发射时的大迎

角飞行控制问题，采用了模型参考变结构控制方法，
对三通道控制器进行了设计。 韦亚利等［１９］ 针对具

有直接力控制的空空导弹，引入最佳轴控制原则、最
快转弯速率原则以及导弹速度限制条件，设计了一

种考虑速度和到位角约束的转弯规律。 张鹏等［２０］

针对越肩发射程序段弹道，以快速性为指标，进行了

制导律的设计。 李瑞康等［２１］ 分析了空空导弹快速

转弯的机理及要求，根据转弯角度关系，设计攻角控

制指令，并对控制指令进行优化，解决了指令跳变问

题。 张茜等［２２］提出了空空导弹敏捷转弯最优反作

用喷气控制方法，以转弯时间最短为指标，根据转弯

角度计算攻角指令， 实现导弹快速转弯。 Ｗｉｓｅ
等［２３］基于滑模控制理论解决了导弹大攻角飞行条

件下的复合控制。 Ｒｉｄｇｅｌｙ 等［２４］ 针对具有侧向喷流

发动机的空空导弹，分析了 ２ 种安装方式（前方安

置与后方安置）条件下的控制性能，将力的大小纳

入指令分配方法之中。 Ｙａｎｇ 等［２５］ 针对空地导弹全

向打击问题，提出了一种转弯控制段、滑翔追踪控制

段和比例导引段三段式的弹道设计，实现了空地导

弹 １８０°离轴打击。
可回收火箭主要通过弹道的整体设计实现制导

回收，其弹道设计主要分为 ３ 类：解析制导方法［２６］、
轨迹优化制导方法［２７］ 与基于学习的制导方法［２８］。
轨迹优化制导方法对算力要求较高，目前主要在算

力充足的火箭或战略导弹上进行弹道优化制导，基
于学习的方法奖励函数设计难度较大，目前在工程

中应用较少。 而解析制导方法对算力要求小，简单

可靠，在嫦娥登月等大型任务中也得到了应用，工程

实践丰富，因此适合于垂直发射战术导弹绕射打击

弹道设计。
总的来说，通过 ＩＡＧ 解决全向打击是一种好方

法，但其仍然受到初始视线角、导弹可用过载、导弹

控制稳定性等条件限制，且其对导弹飞行位置不可

控，战场适应能力较弱，故将 ＩＡＧ 应用于末段制导

往往是更好的选择。 因此，战术导弹全向打击可从

整体弹道设计层面进行规划，为 ＩＡＧ 末制导打击创

造条件。
本文针对垂直发射战术导弹绕射打击目标的问

题，从弹道整体设计角度出发，研究了一种多段组合

的弹 道 设 计 （ ｍｕｌｔｉ⁃ｓｅｇｍｅｎｔ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｇｕｉｄａｎｃｅ，ＭＣＴＧ）、多段弹道过渡与控制方法，为新

一代垂直发射战术导弹的绕射打击弹道设计与控制

提供支持。

１　 导弹运动建模

１．１　 坐标系建立

建立发射坐标系：原点 Ａ 为发射点在大地水平

面的投影；Ａｘ 轴是发射点在大地水平面投影与目标

点在大地水平面投影的连线，指向目标为正；Ａｙ 轴

位于过 Ａ点的铅垂面内垂直于 Ａｘ 轴，指向上为正；Ａｚ

轴垂直于 Ａｘ，Ａｙ 并构成右手坐标系。
建立弹体坐标系：原点 Ｏ 为导弹的质心；Ｏｘ１ 轴

与弹体纵轴重合，指向导弹头部为正；Ｏｙ１ 轴位于弹

体纵向对称平面内与Ｏｘ１ 轴垂直，指向上为正；Ｏｚ１ 轴

垂直于 Ｏｘ１，Ｏｙ１ 并构成右手坐标系。
１．２　 运动学模型

在弹体坐标系下建立导弹动力的数学模型，导
弹的动力学模型为

ｍ·ｄＶ
ｄｔ

＝ Ｆ

Ｊ·ｄω
ｄｔ

＝ Ｍ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１）

式中： ｍ 为导弹质量；Ｖ 为导弹速度；Ｆ 为导弹所受

·９６６·
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的合力；Ｊ为导弹转动惯量；ω为导弹转动角速度；Ｍ
为导弹所受合力矩。 导弹在发射坐标系下的运动学

模型为

ｄＬ
ｄｔ

＝ ＲＴ·Ｖ （２）

式中： Ｌ 为导弹位置；Ｒ 为发射坐标系到弹体坐标系

的坐标变换矩阵，即姿态旋转矩阵。 垂直发射战术

导弹绕射打击整个运动过程中，俯仰角与偏航角的

变化范围都可能超过 ９０°，因此采用四元数表示导

弹姿态旋转矩阵 Ｒ，如（３） 式所示。

Ｒ（ｑ０，ｑ１，ｑ２，ｑ３） ＝

ｑ２
０ ＋ ｑ２

１ － ｑ２
２ － ｑ２

３ ２（ｑ１ｑ２ ＋ ｑ０ｑ３） ２（ｑ１ｑ３ － ｑ０ｑ２）

２（ｑ１ｑ２ － ｑ０ｑ３） ｑ２
０ － ｑ２

１ ＋ ｑ２
２ － ｑ２

３ ２（ｑ２ｑ３ ＋ ｑ０ｑ１）

２（ｑ１ｑ３ ＋ ｑ０ｑ２） ２（ｑ２ｑ３ － ｑ０ｑ１） ｑ２
０ － ｑ２

１ － ｑ２
２ ＋ ｑ２

３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（３）

式中， ｑ０，ｑ１，ｑ２，ｑ３ 为四元数。 为应对姿态角的变化

范围，在建模中采用 ２ 种旋转顺序表示姿态角。 俯

仰－偏航－滚转的旋转顺序三轴姿态角的变化范围

为俯仰－１８０° ～ １８０°，偏航－９０° ～ ９０°，滚转－１８０° ～
１８０°，适用于垂直发射时的姿态角求解，其旋转矩

阵为

Ｒ（ν，υ，ψ） ＝
ｃｏｓυｃｏｓψ ｓｉｎυ － ｃｏｓυｓｉｎψ

－ ｓｉｎυｃｏｓψｃｏｓν ＋ ｓｉｎψｓｉｎν ｃｏｓυｃｏｓν ｓｉｎυｓｉｎψｃｏｓν ＋ ｃｏｓψｓｉｎν
ｓｉｎυｃｏｓψｓｉｎν ＋ ｓｉｎψｃｏｓν － ｃｏｓυｓｉｎν － ｓｉｎυｓｉｎψｓｉｎν ＋ ｃｏｓψｃｏｓν

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（４）

式中， ν，υ，ψ 分别为导弹滚转角、俯仰角、偏航角。
偏航－俯仰－滚转的旋转顺序三轴姿态角的变化范

围为俯仰－９０° ～９０°，偏航－１８０° ～１８０°，滚转－１８０° ～

１８０°，适用于转弯绕射时的姿态角求解，其旋转矩

阵为

Ｒ（ν，ψ，υ） ＝
ｃｏｓυｃｏｓψ ｓｉｎυｃｏｓψ － ｓｉｎψ

ｃｏｓυｓｉｎψｓｉｎν － ｓｉｎυｃｏｓν ｓｉｎυｓｉｎψｓｉｎν ＋ ｃｏｓυｃｏｓν ｃｏｓψｓｉｎν
ｃｏｓυｓｉｎψｃｏｓν ＋ ｓｉｎυｓｉｎν ｓｉｎυｓｉｎψｃｏｓν － ｃｏｓυｓｉｎν ｃｏｓψｃｏｓν

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（５）

　 　 在俯仰角或偏航角为 ０°时，２ 种旋转方法求解

得到的姿态角一致。 因此，在垂直发射转平飞行，即
俯仰角为 ０°时，对 ２ 种定义姿态角进行切换，避免

了角度跳变对控制的影响，解决了单一姿态角定义

建模无法适应垂直发射战术导弹绕射打击的问题。

２　 绕射打击弹道设计与控制方法

２．１　 弹道设计与控制方案

战场复杂多变，因此绕射的距离、绕射方向需按

环境进行规划。 绕射弹道总体分为 ４ 个阶段，分别

为垂直转弯段、绕射准备段、绕射转弯段、末段打击

段，弹道总体设计见图 １。
４ 段弹道的飞行控制都采用俯仰、偏航、滚转三

通道控制方法，每段弹道具体控制策略见表 １。

图 １　 绕射弹道总体示意图

表 １　 控制方案表

阶段
三通道控制方向

滚转 俯仰 偏航

垂直转弯段

绕射准备段

绕射转弯段

末段打击段

姿态控制

姿态控制

高度控制

高度控制

ＩＡＧ 控制

姿态控制

位置控制

姿态控制

ＩＡＧ 控制

·０７６·
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　 　 １） 垂直转弯段

垂直转弯段主要作用是调整导弹姿态，消除初

始扰动，对准射面，实现导弹的快速转弯，其三通道

都采用姿态控制。 姿态控制指令采用插值形式， υ∗
１

为垂直转弯期望俯仰角，ψ∗
１ 为垂直转弯期望偏航

角，ν∗
１ 为垂直转弯期望滚转角，取值为 ０°。
２） 绕射准备段

绕射准备阶段主要作用是根据战场需求与导弹

飞行能力，控制导弹按预定绕射方向飞行至绕射转

弯点，为绕射转弯打下基础，飞行过程的期望位置一

般采用线性插值的方式。 绕射转弯点选取位置一般

位于目标点的侧后向，为导弹的绕射转弯与末端打

击留出控制余量。 此阶段，滚转通道保持姿态稳定

控制，期望滚转角为 ０°。 俯仰通道与偏航通道采用

位置控制，根据规划飞行位置，计算过载指令。
由于导弹一般速度不可控，位置指令一般设计

为关于导弹 ｘ 向位置的函数。
Ｙ∗ ＝ ｆｙ（ｘｍ）

Ｚ∗ ＝ ｆｚ（ｘｍ）
{ （６）

式中： ｘｍ 为导弹 ｘ 向位置；Ｙ∗ 为导弹高度控制偏

差；Ｚ∗ 为导弹侧向位置控制偏差。 定义插值函数

ｉｎｔｅｒｐ（Ｚ，Ｘ，ｘ） ＝ Ｚ（ｐ） ＋

　 Ｚ（ｐ ＋ １） － Ｚ（ｐ）
Ｘ（ｐ ＋ １） － Ｘ（ｐ）

（ｘ － Ｘ（ｐ））

ｘ ∈ ［Ｘ（ｐ），Ｘ（ｐ ＋ １）］ （７）
式中： Ｚ 为被插值向量；Ｘ 为插值向量；ｘ 为插值点；
ｐ ＝１，２，…，ｌｅｎｇｔｈ（Ｚ） － １，表示插值点个数，其中

ｌｅｎｇｔｈ（Ｚ） 表示 Ｚ 向量维度。 绕射准备段高度指令

根据导弹 ｘ 向位置设计，俯仰高度控制指令为

Ｙ∗
２ ＝ ｉｎｔｅｒｐ（［ｙ１ｅｎｄ

ｍ ，ｙｒ］，［ｘ１ｅｎｄ
ｍ ，ｘｒ］，ｘｍ） （８）

式中： Ｙ∗
２ 为绕射准备段高度指令；ｙｒ 为需绕射的 ｙ

向位置；ｘｒ 为需绕射的 ｘ 向位置；ｘ１ｅｎｄ
ｍ 为垂直转弯段

结束时导弹 ｘ 向位置；ｙ１ｅｎｄ
ｍ 为垂直转弯段结束时导

弹 ｙ 向位置。 根据高度指令折合的俯仰过载指令为

ｎ∗
ｙ２ ＝ Ｋｎｙｐ × （Ｙ∗

２ － ｙｍ） ＋ Ｋｎｙｄ ×
ｄ（Ｙ∗

２ － ｙｍ）
ｄｔ

＋ ｃｏｓθ

（９）
式中： ｎ∗

ｙ２ 为绕射准备段俯仰过载指令；ｙｍ 为导弹 ｙ
向位置；θ 为导弹飞行弹道倾角；Ｋｎｙｐ 为高度误差控

制系数；Ｋｎｙｄ 为高程速度误差控制系数；ｔ 为导弹飞

行时间。
偏航位置控制指令为

Ｚ∗
２ ＝

（ ｚｔ ＋ ｚｒ） × （ｘｍ － ｘ０ × １ｌｅｎｇｔｈ（ｘｍ））
ｘｔ ＋ ｘｒ － ｘ０

（１０）

式中： Ｚ∗
２ 为侧向位置控制指令；ｚｔ 为目标 ｚ 向位置；

ｚｒ 为需绕射的 ｚ向位置；１ｌｅｎｇｔｈ（ｘｍ） 为维度与 ｘｍ 一致的

全 １ 矩阵。 根据侧向位置指令折合偏航过载指令为

ｎ∗
ｚ２ ＝ Ｋｎｚｐ × （Ｚ∗

２ － ｚｍ） ＋ Ｋｎｚｄ ×
ｄ（Ｚ∗

２ － ｚｍ）
ｄｔ

＋ ｃｏｓψｖ

（１１）
式中： ｎ∗

ｚ２ 为绕射准备段偏航过载指令；ｚｍ 为导弹 ｚ
向位置；ψ ｖ 为导弹飞行弹道偏角；Ｋｎｚｐ 为侧向误差控

制系数；Ｋｎｚｄ 为侧向速度误差控制系数。
３） 绕射转弯段

绕射转弯段主要作用是调整偏航姿态，消除转

弯扰动，控制导弹稳定转弯，实现导弹“掉头”飞行，
为末制导导引头捕获目标背向创造条件。 绕射转弯

段滚转通道保持姿态稳定控制，其控制偏差与垂直

转弯段一致。 俯仰通道采用位置控制，保证转弯过

程俯仰位置按预定高度飞行。 偏航通道采用姿态控

制，控制偏航姿态角变化至 １８０°附近，实现导弹绕

射。 绕射转弯段为保证转弯平稳可靠，俯仰高度一

般采用定速降高设计，其控制指令为

Ｙ∗
３ ＝

（ｙｔ ＋ ｙｒ － ｙ０ － ｙｄ） × （ｘｍ － ｘ０ × １ｌｅｎｇｔｈ（ｘｍ））
ｘｔ ＋ ｘｒ － ｘ０

＋ ｙ０

（１２）
式中： Ｙ∗

３ 为绕射转弯段高度指令；ｙｄ 为绕射转弯段

下降高度。 根据高度指令折合的俯仰过载指令为

ｎ∗
ｙ３ ＝ Ｋｎｙｐ × （Ｙ∗

３ － ｙｍ） ＋ Ｋｎｙｄ ×

　
ｄ（Ｙ∗

３ － ｙｍ）
ｄｔ

＋ ｃｏｓθ （１３）

式中： ｎ∗
ｙ３ 为绕射转弯段俯仰过载指令。 偏航姿态

期望控制指令从绕射准备段侧偏引起的偏航角变化

至 １８０° 或 － １８０°，变化过程采用线性插值形式，偏
航姿态角控制指令如（１４） 式所示。

ψ∗
３ ＝ － ａｒｃｔａｎ

ｚｒ
ｘｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

　 ｓｉｇｎ（ ｚｒ） × １８０ ＋ ａｒｃｔａｎ
ｚｒ
ｘｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷

æ

è
ç

ö

ø
÷ ／ ｔｒ × ｔ （１４）

式中： ψ∗
３ 为绕射转弯段偏航姿态角指令；ｔｒ 为绕射

时间参数。
４） 末段打击段

末段打击段主要作用是引导导引头指向并锁定

目标，根据目标视线角速度，控制导弹飞向目标，实

·１７６·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４３ 卷

现导弹精确打击。 末段打击段滚转通道保持姿态稳

定控制。 俯仰与偏航通道采用比例导引制导控制。
俯仰比例导引产生的过载指令为

ｎ∗
ｙ４ ＝ Ｋｙ × ｑ̇ϑ × Ｖ ／ ｇ （１５）

式中： Ｋｙ 为俯仰方向比例导引系数；ｑϑ 为俯仰视线

角；ｇ 为重力加速度。 偏航方向采用偏航视线角约

束导引律，以实现预设偏航角打击

ｎ∗
ｚ４ ＝ ４ｑ̇ψ ＋

２（ｑψ － ｑＦ）
ｔｇｏ

æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｖ ／ ｇ （１６）

式中： ｎ∗
ｚ４ 为末制导段 ｚ 向过载指令；ｑψ 为偏航视线

角；ｑＦ 为期望打击视线角；ｔｇｏ 为剩余飞行时间。
因偏航视线角在 １８０° 打击时会出现奇异现象，

而经过设计的绕射转弯段引导打击角误差在 ３０° 以

内，因此在 ｑＦ ＞ １５０° 时对视线角进行处理，将其

范围转换至 ０° ～ ３６０°。 即， 如果 ｑＦ ＞ １５０° 且

ｑＦ ＜ ０°，有
ｑＦ ＝ ３６０ ＋ ｑＦ （１７）

２．２　 控制方法

根据弹道设计，三通道不同阶段的控制可归结

为 ２ 类，即姿态控制与过载控制，其控制方法采用基

于自抗扰控制的自动驾驶仪［２９］。 由于战术导弹一

般速度不可控，在大机动绕射打击目标控制中须增

强控制系统抗干扰能力。 自抗扰控制通过增加状态

观测器，对模型不确定性以及干扰进行补偿，提高了

系统的鲁棒性。 其中，姿态控制回路的输入为设计

的导弹期望姿态角，通过二阶扩张状态观测器实时

补偿系统加速度，消除了外部扰动特性，通过角速度

和角度的反馈，调整配置弹体的动态特性，使其具有

理想的控制品质。 控制框图如图 ２ 所示。

图 ２　 姿态回路控制框图

图 ２ 中 υ∗（ψ∗，ν∗） 为三通道期望姿态角，Ｇａ

为姿态回路控制器，Ｇω 为阻尼回路控制器，Ｇδ 为舵

机模型，Ｇｚｔ 为三通道弹体姿态角速度传递函数，ＧＯ

为二阶扩张状态观测器，ｋｒ 为补偿系数。
过载回路中，改善弹体动态特性的自抗扰阻尼

回路控制与姿态控制一致，如对过载控制稳态误差

有较高要求，可在外环同时引入扩张状态观测器以

降低稳态误差。

２．３　 各阶段切换条件与过渡方法

根据绕射弹道的 ４ 个阶段，需进行 ３ 次控制方

案切换，垂直转弯段与绕射准备段切换判断条件为

俯仰角转弯至 ０°。 即，如果 υ ＝ ０，有
Ｔｇ２ｎ ＝ ｔ （１８）

式中： Ｔｇ２ｎ 为垂直转弯段与绕射准备段切换时刻。
绕射准备段与绕射转弯段切换判断条件为导弹

ｘ 向位置超过预设绕射点 ｘ 向位置，即，如果 ｘｍ ＝
ｘｔ ＋ ｘｒ，有

Ｔｎ２ｒ ＝ ｔ （１９）
式中： Ｔｎ２ｒ 为垂直转弯段与绕射准备段切换时刻。

绕射转弯段与末段打击段切换判断条件为导弹

绕射运动时间达到绕射时间参数，即，如果 ｔ ＝ Ｔｎ２ｒ ＋
ｔｒ，有

Ｔｒ２ｂ ＝ ｔ （２０）
式中： Ｔｒ２ｂ 为垂直转弯段与绕射准备段切换时刻。

过渡函数采用基于三角函数的平滑过渡方式，
如（２１）式所示。

λ（ ｔ） ＝
０，　 　 　 　 　 ｔ ＜ Ｔｓｔａｒｔ

０．５ × （ｓｉｎ（π ／ Ｔｔｒａｎ × （ ｔ － Ｔｓｔａｒｔ） － π ／ ２） ＋ １），
　 　 　 　 　 　 　 　 Ｔｓｔａｒｔ ≤ ｔ ≤ Ｔｓｔａｒｔ ＋ Ｔｔｒａｎ

１，　 　 　 　 　 ｔ ＞ Ｔｓｔａｒｔ ＋ Ｔｔｒａｎ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２１）
式中： λ（ ｔ） 为过渡函数；Ｔｓｔａｒｔ 为过渡过程开始时间；
Ｔｔｒａｎ 为过渡过程持续时间。

因此，全段俯仰舵指令为

δｚ ＝ （１ － λｇ２ｎ） × δϑ ＋ λｇ２ｎ × δｎｚ （２２）
式中： δ ｚ 为俯仰方向舵指令；λ ｇ２ｎ 为垂直转弯段与绕

射准备段过渡函数；δϑ 为俯仰姿态舵指令；δ ｎｚ 为俯

仰过载舵指令。
全段偏航舵指令为

δｙ ＝ （１ － λｇ２ｎ ＋ λｎ２ｒ － λｒ２ｂ） × δψ ＋
　 （λｇ２ｎ － λｎ２ｒ ＋ λｒ２ｂ） × δｎｚ （２３）

式中： δ ｙ 为偏航方向舵指令；δψ 为偏航姿态舵指令；
δ ｎｙ 为偏航过载舵指令。

３　 仿真验证

３．１　 对比仿真

针对某垂直发射战术导弹，对提出的弹道设计

与控制方法进行了六自由度仿真。 目标 ｘ 向位置为

·２７６·
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２０ ｋｍ，ｙ 向与 ｚ 向位置为 ０ ｍ，导弹初始俯仰角为

９０°，初始偏航角与滚转角为 ０°，期望绕射偏航打击

角为－１８０°。 在此条件下与 ＩＡＧ 制导方法进行了对

比分析。 具体仿真参数见表 ２。
表 ２　 仿真参数表

序号 参数 值

１ 绕射 ｘ 向位置 ｘｒ ／ ｍ ４ ０００

２ 绕射 ｙ 向位置 ｙｒ ／ ｍ ６００

３ 绕射 ｚ 向位置 ｚｒ ／ ｍ ２ ３００

４ 绕射转弯段下降高度 ｙｄ ／ ｍ １００

５ 绕射时间参数 ｔｒ ／ ｓ １５

６ 高度误差控制系数 Ｋｎｙｐ ０．００２

７ 高程速度误差控制系数 Ｋｎｙｄ ０．０５

８ 侧向误差控制系数 Ｋｎｚｐ ０．００２

９ 侧向速度误差控制系数 Ｋｎｚｄ ０．０５

１０ 俯仰方向比例系数 Ｋｙ ５

１１ 偏航方向比例系数 Ｋｚ ５

１２ 为期望打击视线角 ｑＦ ／ （°） １８０

ＩＡＧ 制导方式在垂直转弯段后直接应用导弹无

法命中目标，故还对其进行了中制导的引导。 图 ３
给出了不同方法下导弹姿态角的变化。

图 ３　 导弹姿态角

图 ４ 给出了导弹侧向位置的变化，可以看出

ＩＡＧ 方法由于过早进入末制导段，其侧向位置变化

较大，最远达到 ８ ０００ ｍ。 ＭＴＣＧ 方法在兼顾打击角

约束的前提下，对导弹飞行弹道可设计，能更好地适

应战场环境。

图 ４　 导弹横向弹道位置

图 ５ 给出了俯仰通道与偏航通道的姿态控制效

果，可看出偏航与俯仰姿态可快速跟随指令，姿态控

制误差小于 １°，在 ３．２ 节中进行了蒙特卡洛仿真，证
明了控制方法的鲁棒性。

图 ５　 姿态控制效果

３．２　 蒙特卡洛仿真

在本节中，通过蒙特卡洛仿真进一步验证了所

提方法对测量噪声的鲁棒性，假设导弹姿态角、角速

度、位置、速度、视线角、视线角速度、弹目距离测量

误差服从零均值的高斯分布，且标准差分别为 ０．１°，
０．０１° ／ ｓ，５ ｍ，０．１ ｍ ／ ｓ，０．１°，０．０１° ／ ｓ，１ ｍ。 在上述条

件下进行 ５００ 次蒙特卡洛仿真实验，如图 ６ 所示。
从仿真结果看， ＭＴＣＧ 方法在末制导前进行了较好

的引导，因此脱靶量平均值较小。

·３７６·
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图 ６　 蒙特卡洛仿真脱靶量对比

在弹道上可看出， ＭＴＣＧ 方法优化了 ＩＡＧ 制导

对飞行弹道不可设计的问题，能有效控制弹道散布

（见图 ７），而 ＩＡＧ 方法弹道散布较大（见图 ８）。

图 ７　 ＭＴＣＧ 方法蒙特卡洛仿真弹道

图 ８　 ＩＡＧ 方法蒙特卡洛仿真弹道

　 　 从仿真结果可以看出，本文提出的 ＭＴＣＧ 方法

合理，通过绕射相关参数设计，导弹飞行弹道散布较

小，控制器具有一定的鲁棒性，蒙特卡洛仿真下末端

打击脱靶量小于 ０．１５ ｍ，与期望偏航打击角误差小

于 ２°。 检验了绕射打击目标背向弹道设计与控制

方法的有效性。

４　 结　 论

１） 本文研究了战术导弹的全向打击问题，提出

了一种多段组合的弹道设计（ＭＣＴＧ）方法，解决了

传统 ＩＡＧ 制导导弹飞行位置不可设计的问题。
ＭＣＴＧ 方法在实现战术导弹全向打击的基础上，弹
道可灵活设计，能更好地适应战场环境。

２） 提出了垂直转弯段、绕射准备段、绕射转弯

段、末段打击段的四段式弹道，建立了垂直发射战术

导弹绕射打击的数学模型，给出了三通道控制策略

与过渡方法，并根据控制策略设计了控制器。
３） 对某型垂直发射战术导弹进行了 １８０°背向

打击的数值仿真，并与 ＩＡＧ 制导方法进行了对比，
证明了所提方法有效性。 蒙特卡洛仿真统计脱靶量

小于 ０．１５ ｍ，期望打击偏航角误差小于 ２°，证明了

所提方法的鲁棒性。 本文方法实现了战术导弹

３６０°全向打击，可为新一代战术导弹的弹道设计与

控制提供技术支持。
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