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提高再入点精度的末助推级制导方法

贾沛然 汤国建

( 自动控制 系 )

摘 要 本文将需要速度运用 于导弹末助推级以提高导弹的再入点精度
,

为再 入机动及末 制导提供较好的初始条件
。

文中还考虑 到为调整推 力方向进行

姿态控 制的工程可 实现性
。

关键词 弹道
,
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,

姿 态控制
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1 基本假设及条件

假设已知导弹末助推级开始时刻 t
。
具有相对发射坐标系 O一芍歹声

,

(发射点 O的地

理纬度为 B 。 ,

经度为 久。 、

射击方位角为 A
。

) 的速度和位置参数值为
:

厂
g 。二 [ V 二 。 。 V , , 。 1

’ 2 9 。
1

? , 户
, 。 = 〔: g 。 梦。 。 : , 0〕,

及再入点位置参数
:

地心距为
, 。 ,

地心纬度为 沪
。 ,

经度为 久
。 .

研究末助推级制导方法应考虑到的条件是
:

末助推级起始重量为 o 。 ,

推 力 为 p ,

质最秒耗量为 水 ; 弹 上测量装置提供导弹在发射惯性坐标系 o , 一
肆

“ (发射瞬间与发射

坐标系重合 ) 中的视速度三个分量 W
二 、

W
, 、

W
二

的实时值
; 导弹姿态角调 整 原则

,

俯

仰角 伞 不受限制
,

偏航角实时转动的范围为 }咧 《 叻。 ,

当 }州 > 功
, 时只允许以角速率势

逐渐偏转
。

2 导弹在末助推段状态参数实时值的确定

导弹在发射惯性坐标系内的运动微分方程为

{
护

二
二 甘

二十 , 二

亡
, = 林

厂 , + , ,

广
: = 休

:
+ 产 ,

( l )

其中等式的各符号分别为导弹绝对加速度
、

视加速度和引力加速度在各轴的分量
。

在末助推段要求解该微分方程
,

只需将已知相对参数 F
。 。 及 户

, 。
转换为绝 对 参 数

犷
。 、

户
。
这可通过下列关 系式完成

:

1. a色年 4 月 2 日收拼
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以及

其中

…):{一})十{:蒸热亥创

}
·

:
犷。

1一卜〕)
夕。

」

( 2 )

( 3 )

:

( 1 ) 厢。 = [R
。二 R 。 , R 。二

]
T 二 R 。 [ 一 s i n 群e o s A 。 e o s声 s i n 拜s i n A 。

]
,

R
。

为地球中心 O E 至发射点的距离
;

拼为发射点地理纬度 B 。 与地心纬度 功
。
之差

。

(2 ) 口 = 〔g
二

g , g
二

]
r 二 g 【g 呈 g 另 g 宝〕

,

= g [
e o s B o e o s A 。 s i n B 。 一 e o s B o s i n A 。〕,

口为地球旋转角速度
。

( 3 ) A 。为 0 一 : ,夕声 , 与 O , 一 x夕名 之方向余弦阵

( 4 )

( 5 )

` 一

孟
`“ ’ 一 “ , ,“ n

, .

I n o
J ,

一 “
“ ` ” 十

一

玄“
, “ ’ ` 6

。
, .

l o n
, ,

“ “ ` 。 十 百 “ , “
’ ` 石

灿 一

从
0t +

钾
· “ 端

一 “ · 。̀ +

合
“ 二“ ·

“

` 一

合
( “ ’ 一 “ : ) `:

“ · `。 +

一
“ · “ ·

“

n
」 ,

l 。 。
」 ,

一 “ , ` o 十葱 “ ’ “ ’ ` 石 ( 6 )

` 一

都
“ ’ 一

码 ,
川

( 4 ) N 为发射点的卯酉半径 ( = R o e o s
价

。 /co
s B。 )

。

将通过 ( 2 )
、

( 3 )式得到的 V二 。 、

V , 。 、

V z 。
及 : 。 、

夕。
、 : 。 作 为 初始参数

,

对 ( 1 ) 式进

行两次积分即可得到导弹在末助推段的实时值
。

关于引力加速度 , 的各分量 , 二 、
, , 、

,
: ,

可通过先将 , 分解为沿矢径 于及地球旋

转角速度 口 的分量
,

然后再投影到 口
, 一

xy
之 的三个坐标轴上

。

即

尹 一 尹
,

产 十 产 g 甜
。

( 7 )

注意到

, 。 一 。· :
·。 ·

: :一 !鱼挤
` R o ,

+ 夕 R o二
+ 之

( 8 )
r r

9
0

见 ( 5 )式
产

, 、
, 。
根据需要将引力考虑扁率修正项取至几项 而定

,

计算公式可参考文献 〔3 ]
。

对 ( 1) 式的积分
,

可导出递推公式
,

便于弹上运算
。

设将 ( l) 式从 “ 积分至 t ` 十 ; ,

记

」` = t `
十 1 一 t

: .

首先将 , 在积分间隔血内视为常数
,

取为 产 (t
`
)

,

将 ( l) 式积分可得 t
` 、 1

时

位置参数
:
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r. ..,.rLeswe
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十刀d一一
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勺 2 一 一 叼 番

F
· :

十

{ (评
· ` + l 一 W

· ` + , · ` “ ` )

V一 干

省
` W

· : 月 1 一 ` y 粼`
+ , 梦` / , ` )

F一 月
一

言
( W

一
”
一

, 一 “ ` ,

根据所得位置参数即可求得 , (t `十 1

)
,

然后 取 , ( t
*

)与 尹 (t
` + ,

)的平均值作为积分限内的

尹
,

则可由 (功式积分求出 t
` 、 ,

时刻的速度分量
:

二 : 」
: 一 卜

、
干 W气

F 扩 、 、 一

卜 不犷 , * l

一 V
二 、 + W

“ ` * -

一 W一 +

羞
` , · ` + , + , · `

,“ `

一 卜F, , +

;
` , , ` 、 , + , , `

,” `

一 ”
· `

+

省
( z

· `
一

卜 ,
+ ,

· `
, J `

( t o )

因此
,

有 了末助推段起点 ` 。
时的参数值及弹 上实时测得的视速度在坐标 各 轴 上的

分量值
,

即可利用递推公式 ( 9)
、

( 10 )得到导弹任一时刻的实时参数值
。

3 需要速度的确定

为使下面讨论对末助推段任一时刻都适用
,

设已知 t 时刻导弹实 际 参 数 为 犷 (t )
、

犷以 )
,

或表示为 可 )t
、

V (t )
、

口 (t )
。
口 ( 0 为该时刻速度倾角

,

由下式计算
:

口 ( t ) = a r e s i n
尹 ( t )

·

V ( t )
r

( t ) V ( t )
( 1 1 )

运用弹道学知识
,

由 二 (不)
、

V ( t )
、

口 ( t )

可计算 出导弹飞行至地心距 为
, 。

处所需 的

时间
,

记为 ` : 。 .

在 t 时刻导弹弹下点 t 的纬度为

功
: 二 a r e s i n (于

o
·

勇0
) ( 1 2 )

将 艺点所在的绝对子午面与发射惯性坐标系

原点 o , 所在子午 面之间的绝 对 经 差 记 为

叼
. ,

见图 1 。

为求取该值
,

引入地心 惯 性

坐标系 O
, 一 工 Y z ,

它 与 口 A 一 x
好 有 方 向

余弦关系式

一 e o 5 B o s i n
」

4 0

5 i n 方。 s i n A 。

` o s A
、 .

x C

!I
o

~ 0

( ] 3 、

ù

l
.L

!
.IJ

一一

, .......
.
t毛」no八

112
..lr,.....L

据此不难得到 ” (￡)在 y
、

e 。 “ B o C o s A o s i n B

s i n 粉 。 c o s A 0 f o s B

s
m 」 。 O

Z 轴上的分量
:
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{ ( 14 )

则可得 口小

r ; “ 一 s i n B o c o s A 。 ( R o二 + 劣 ) + c o s B o ( R o , + 夕) + s i n B o s i n A 。 ( R o :

+ 之 )

, : 二 s i n A 。 ( R 。二 + 劣 ) + c o s A 。
(斤。 : + 名 )

t 两子午面的绝对经差

“ “ 一 a r c` g

李: ( 1 5 )

已给定再人点
e
在旋转地 球 上 的 经

、

纬度为 久。 、

价
。 ,

它与 发射点 O 的相对经 差

为 久
。 。 .

现若给出导弹 由发射点飞行至再人点
e 的时间为 t 十艺: 。 ,

则发射点 O 沿纬 度 为

功。 的平行圈转动经角为 g (t 十 t
` 。

)
,

这样 e 点对 O , 点绝对经差即为

久宫
。

= 几
。 。

+ g ( t + z `
e

) ( 1 6 )

而 e 点与 ` 点间的绝对经差由图 1 可得

久了
,

二 久留
。 一 久公一 几

。 。
+ 甜 ( t + ` : e

) 一 几普
。

( 2 7 )

由图 l 中球面三角形 N et 可求解 t
、 e 两点的绝对射程角 刀

: 。

为

刀
. 。 = a r c c o s { s i n 功

` s i n 功
。

+ e o s
功

: c o s势
。 e o s [久

。 。 + 。 ( ` + :
` 。

) 一 几尝
,

] } ( z a )

由弹道学知
,

被动段射程角的大小
,

取决于被动段起始的 , 、 。 、

日
.

现已知声
. 。 ,

从制导的工程实现考虑
,

取现时刻 t 导弹所在点的地心距 叹约及速度 倾 角 口 (约
,

来求

满足 刀
: 。

的速度值
。

根据命中方程可导得椭圆半通径 p 与 ,
(匀

、
口 (句

、

声
: 。

及再人 点地

心距
: 。

的关系式
:

, 一 、 、 碳是湍长纂
` 。

)
` 。 t s口 ( t ) }

( 1 9 )

从而算得所要求的速度为

V 刀
二 丫 f M

·

尹

r (̀ ) e o s口 ( t )
( 2 0 )

若 V :
与现时导弹实际速度 V (动不等

,

则要通过动力装置工作
,

使导弹速度改变到 V : ,

则可满足射程角 声
` 。 .

但用 叹 )t
、
公 (的及 V :

计算得的时间 t
。。

将发生变 化
,

由 ( 1 8) 式可

见
,

这将使实际 t
、 。 两点对应的射程角亦随之改变

。

从 ( 1 8) 式可分析 知
,

`
。

的 变 化

引起的 声
` 。

改变量比较小
,

因此若以 t 时刻导弹实际参数算得的 自由段飞行时间 〔记 为

t
. e。 ) 作为初值

,

经过 ( 1 8) ~ ( 2 0 )式运算得 V : ,

用 V :

代替 V ( )t 再算出飞行时 间 (记

为 t
` 。 ,

)
,

如此重复迭代可得到收敛的解
。

迭代的终止 条 件 选 为 }̀
。 ` 、 , 一 儿司 《 e ,

艺

反映迭代的次数
, 。

则根据再人点精度要求来选定
。

将满足迭代终止条件时的 V
:

称 为

需要速度
。

应注意到 V :

在 t 时刻的方向应在 几
。

的平面内
,

并与 t 点 当 地 水 平 面 成

口 (t )夹角
。

声
: 。

对应大圆弧的方向可用 t 点的该大圆弧切线方向与 t 点子午北方向的 夹

角记为 a , ,

显然可由图 1 的球面三角形 N et
,

建立关系式
:

s i n a `
= c o s

必
。

S i n 〔又。 。
+ 。 (` + t

: 。

) 一 几甘
:

〕
s i n刀

` e

( 2 1 )

C O S 口 ` =

s i n
价一

e o s声, 。 s i n功
。

s i n刀
` 。 e o s

功( t )

尹尹
卫l
.

wel
j

l
;

由此可求得 a 二
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为将 犷: 分解到惯性坐标系各轴上
,

在 忿时刻导弹弹下点 t 处建立北 天 东 坐 标 系

一
份升k*

.

先将 护 , 投影到 ` 一 ￡,夕活
; 坐标系中

:

{竺
· ,

1
;

{
c o s

旦
(
夕三

o s a ·

1
}二

” ”

}
一 ` “

} 翌望
L` ,

}
L F 盈久 J Lc o s 廿 又乙 ) s l n a `

J

( 2 2)

卜 份j
,

k
*

与 0 ` 一
叼 : 两坐标系方向余弦关系可找到为

( 2 3 )

,

l
..J00一U

劣公`名
r百

l
..L,百...

!
1.

a 1 2 a 一3

a 2 2 口 Z a

C 3 2 0 3 3

aaa
r叮...I....L

一一

, .........
.

J0适0ro
魂人。

多
。

,Jl̀几r. ....t,.̀.L

仁式方向余弦阵中 9 元素为
:

· a l , 二 [甜呈一 s i n 沪( t ) ,
全〕/ e o s价( t )

{ a ; 2 = 19 盆
一 s i n功(` ) ,

; ] /e o s功( t )

} a : 。 = 〔g 竺
一 s i n功(` ) ,

旦] /
e o s价( t )

a Z I = ,
呈

, a 2 2 二 ,
;

, a : 3二 ,
旦

{ 。 : : = (口 ;
,
旦
一 g 全

,
; ) /e o s

砂( t )

~

a 3 : = ( g 呈
,
呈
一 g 旦

,
旦) / e o s功( ` )

一

a 。: = (夕旦
二

;
一 g ;

,
呈) /co

s
功( t )

式中口
。 、

, 0 ( t )在 O J 一 : 犷:
中各分量见 ( 5 )

、

( s )式
。

由 ( 2 2 )
、

( 2 3 )式可得 V a 在 O ` 一 : y :
中各分量

( 2 4 )

0 1 2 0 1 3

口 2 2 口 2 3

a s Z a 3 3

e o s日 ( t ) e o s a `

s i n 日 ( z )

e o s 日 (才) s i n a `

( 2 5 )

rl
.

eel
l

eewe
l

T,...1.̀.. .̀J

,l比̀3aaa
一

l
.l..L

R
V

ì一

, .̀
t

.......J
工犷名BRR犷VV

..r......lL

4 制导的实现

由导弹现时实际速度 犷 (t )及上面计算出的需要速度 犷
R ,

可求得速度改 变 量 」犷

f
: 一 f (幻

,

它在发射惯性坐标系内的投影为
:

}:){}
一

}){)
二

:)} ( 2 6 )

现以该三分量组成制导信息
,

末助推级发动机轴线与弹轴重合
。

显然
,

调整推力的

方向即是调整导弹姿态的方向
。

姿态转动的原则是按先俯仰后偏航的次序进行
。

由于偏

航角砂
,

在 侧 > 叻
。 时

,

偏航角的调整需按角速率 势逐渐偏转
,

现 记 gt 砂, = K
,

制 导

分下列两种状态进行
:

吃门 当 {」f
:

{ ( K 、 吐1犷圣+ 丽云
,

且 }护` t) }《 护。 时
,

俯仰角 甲
、

偏航角 砂的 控 制

式为
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不超过 07 米
。
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