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摘 要 本文研究了固体弹道导弹耗尽关机制导方法
,

提出 了 一种适用于无推力终止

系统工作的固体弹道导弹
.

在要求能量随机耗尽条件下的混合制导模型
,

并进行仿真分析
,

论

证了方案的可行性
。
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弹道式导弹的制导控制
,

是保证其准确命中目标的重要条件
,

它能确保导弹命 中目

标的精度在允许的范围内
。

对于有推力终止系统工作的系统来说
,

不论其推进剂是液体

的
,

还是固体的
,

其制导控制技术已 日臻完善
。

然而对于固体导弹来说
,

要终止推力则

需在导弹上加上一个 比较复杂的推力终止系统
,

这一方面影响系统工作的可靠性
,

同时

也影响了导弹的射程
。

显然取消推力终止系统是提高固体导弹的最大射程的重要技术途

径之一
。

本文以固体弹道式导弹的末级为背景
,

运用显式制导的基本原理
,

提出了将导弹的
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末级飞行分为两大部分
,

即能量耗散段和 闭路 导引控制段
。

从理论上探讨 了一种适用于

取消推力终止系统后
,

在燃料随机耗尽的条件下
,

对系统进行能量耗尽管理和闭路导引

控制的耗尽关机制 导方法
。

1 耗尽关机制导模型

1
.

1 闭路制导模型

通常导弹在有推力终 止系统工作的条件下
,

其闭路制导可依据增益速度

v 、 一 v 。

一 , ,

(1 )

按矢量积控制

衅
,

又 v ;

~ O (2 )

当 v、一 O 时给出发动机关机指令
,

推力终止
。

这里的 。孚即为发动机推力方向
, v 为导弹的

实际飞行速度
, , 二

为需要速度
,

所谓需要速度是指导弹在当前位置矢量
r ,

应 该以什么样

的速度
, 。

关机
,

才能完成制导任务
。

显然对于取消推力终止系统的固体导弹
,

其情况具有特殊性
。

首先是在上述模型下
,

当 v g

一 O 时
,

能量往往并非完全耗尽
,

推力并不能准确终止
。

那么对此应如何继续进行导

引控制 ? 其次是若仍按上述模型进行导引控制
,

其需要速度应如何确定
,

从而保证在剩余

能量随机耗尽的情况
一

下
,

导弹命中 目标时的精度
。

为了解决上述 问题
,

本文在有推力终止系统工作的闭路制导模型的基础上
,

提出了一

种适用于无推力终 止系统工作的闭路制导模型
。

该模型主要是对于
, 、一 。后的需要速度

的确定提出 了一种修正方法
。

若假定某时刻导弹的位置
r 和 目标位置 斤

,

则需要速度 可表示为
v 二

= v 二

(r
, r 7

, ,

曰
厂

) (3 )

式中 日
r

为所要求的速度倾角
。

对于有推力终止系统的弹道 导弹来说
,

需要速度的确定
,

已 有成熟的方法
,

这方 面的

文献也较多
,

本文不加讨论
。

然而对于无推力终止系统的固体导弹而言
,

闭路制导的核心

问题在于解决当
v 、
一 。后

,

如何确定需要速度
v 二 ,

本文提出 了对需要速度倾角进行修正
,

给 出了一种确定 已 的技术途径
,

即速 度倾角 已 的确定模型为

旧
。

臼
二

一 拭
_

{臼
:

+ △臼 ,

当 v 、 半 O 时

当 v 、 = O 时
(4 )
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为当前的速度倾角
,

a 为某给定值
。

△日
*

定义为当前速度倾角修正量
,

它可根据下述模型进行迭代确定
。

即 由

几
_

_ _ _
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迭代确定 白

从而得到速度倾角修正量

。日
:
一 白△t (7 )

式中 二 为推力加速度
,

g 为地球引力加速度
,

由 为计算步长或采样步长
。 a
为飞行攻角

,

夕

为飞行路径 角变化率
,

P 为 飞行 轨道半通径变化率
, r 为飞行位置地心距变化率

,

它 们可

用差分法求得
。

L Z 能量耗散模型

上述 闭路制导模型
,

主要解决 了能量耗尽的随机性问题
。

即当满足
v 、一 O 后

,

在不知

道燃料何时耗尽的条件下
,

按上述模型继续进行导引控制
,

能较好地保证导弹命中 目标的

精度要求
。

然而对于用同一型号的导弹来完成不同的飞行任务的情况
,

尤其是对于用远程导弹

来完成中近程 的飞行任务的情况
,

如果仍用上述模型
,

将所有的剩余能量完全放在
v 、
一 O

后去继续进行耗尽
,

那么由此会造成推力终止点的速度倾角 日
丧

较大
,

难 以满足导弹再入

飞行的要求
。

为了解决这一问题
,

需要进一步建立闭路制导前的能量耗散模型
。

由飞行力学原理可知
,

主动段终止点飞行状态与射程间的关 系为

厄
一 S ‘n ‘

(8 )

与八一+

C O S a
e o s (2日 一 J )

和飞行动力学模型
v 一 a :

,

e o s a 一 9 5 1一1日

式中 月
二

为被动段程角
, 。 由下式确定

口 一 a r C t 日 11

介从n 八
r 孟
一

r T c o s

双

(9 )

(1 0 )

分析研究上述模型易知
,

在进行闭路制导前
,

通过改变弹体姿态角或攻角
a 可进行部

分剩余能量的耗散
。

当忽略重力 gs in 日 的影响时
,

由 (9 )式可得速度增量为
:

。份 一 」
, 。 “了七 U s u u (1 1 )

若假定推力加速度 御一常值
,

则耗散的能量即为

△? 乞,

一{
t() + 含

了 , 、 1
,

气1 一
C (J S “ 少U 石

, 。

(1 2 )

式 ( 12) 表 明 }al 愈大
,

(当 日的变化较 小时
,

亦即姿态角 }列愈大 )
,

则耗散 的能量愈多
,

亦

即 {al 愈大
,

则 △饥 愈大
,

而 △: ,

则愈小
。

据此
,

本文提 出了如下耗能模型
,

即在进行闭路制导前
,

通过改变姿态角 笋
,

按程序飞

行导引控制
,

以实现部分剩余能量的耗散
。

另一方面
,

由关系式 (8) 分析易知
,

将 曰
*

取大于 司 2
,

或小于 司 2 时
,

均恒有
v *

> 。mi
。 ,

考虑到本文所分析讨论 问题的特点
,

显然取 日
走

小于 a/ 2 为宜
。

综合上所述
,

可选取
a < o

的方案
,

亦即姿态角在负方向变化
,

其模型可表示为
:

「叭
,

一 沪 t o 簇 t 毛 tl

沪(‘) 一 ⋯
价)

一 △沪 ‘1 < ‘镇 ‘2 (‘3 )

娇 一 △沪 + 抓 t 一 t Z
) t :

< t 镇 九



式中 外 为初始姿态角
,

少为姿态角速度
,

△沪为姿态 角的最大 调整增量 t , ,
t Z ,

t :

为时间参

数
,

它们可以预先根据飞行任务要求在发射前较方便地确定
。

1
.

3 耗尽关机显式制导混合模型

综上所研究的闭路制导模型和能量耗散导 引模型
,

即可得到无推力终止系统工作的

固体弹道式导弹在要求能量随机耗尽条件下的混合制导模型
,

如图 1 所示
。

图 1 耗尽关机显式制导混 合模型示 意图

该模型应用中的几条基本原则为

(l ) 当 t镇 t。 时
,

按程序导引飞行
,

其 中 沪 (t ) 的变化规律
,

按能量耗散模型确定
。

(2) 当 t> t 。 时
,

进入闭路 导引飞行
,

其中 t4 依据闭路制导模型确定
,

即当满足
, ;

一

0 或 △L 一 O 的时刻为 t 4 。

(3) 当 t 3

簇t< t。 时
,

叹 的变化可按最佳速度倾角或给定值确定
,

这样需要的姿态角

外 + △件 可按 必t 变化去实现
。

2 仿真结果分析

本文以某远程弹道式导弹为例进行了仿真分析
。

假设用以攻击射程为半程或最小射

程的目标
,

并改变对命中 目标影响较大的干扰参数秒耗量误差 △台一 士 10 % G
,

其数字仿

真结果如表 1 所示
。

仿真结果表明
:

按该混合制导模型进行导引控制
,

在能量随机耗尽

的条件下
,

其射程偏差 △L 均能控制在 10 m 左右的范围
,

而且推力终止点的速度倾角偏

差 △日
走

和姿态角偏差 △叭均 比较小
。

显然这满足导弹再入飞行的条件
。

3 结束语

本文提出的混合制导模型初步解决 了剩余能量的随机耗尽条件下的导弹的制导控制

问题
,

初步解决了同一型号的导弹用来完成不同的飞行任务的剩余能量的耗尽管理问题
,

从 而为解决远程导弹用来完成 中
、

近程飞行任务的制导控制的问题提供了一种思想方法
。

由于本文主要是从方法上对耗尽关机显式制导问题进行探讨和研究
,

所以为研究问

题方便起见
,

对条件和问题均作了一定的假设和简化
,

尽管如此
,

本文所讨论方法
,

对

解决上述问题仍具有一定的参考价值和应用意义
。



表 1 仿真结果

目目 标标 △台/( 双 % ))) △L (m ))) △曰; (d e 名 ))) △中沌(d e g )))

最最 小小 1 000 一 888 一 0
.

6 0 000 1
.

1 3 777

射射 程程程程程程程程程程程程程程程程程程程程程程程程程程 一一一 1 000 一 999 0
.

9 6 000 一 0
.

1 7 999

半半 程程 1 000 一 666 一 0
.

0 3 000 0
.

1 9 666

射射 程程程程程程程程程程程程程程程程程程程程程程程程程程 一一一 1 000 一 777 一 0
.

1 3 888 一 0
.

4 1 333
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