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地基拦截弹对真目标进行拦截时

的制导方案分析
‘

部振云 赵汉 元

(国防科技大学 自动控制系 长沙 41 0 0 7 3)

摘 要 讨论 了地基拦截弹 对真 目标 (中近 程弹道式导弹 ) 进行拦截时的制导方案
。

根

据拦截弹的 飞行特点
,

将拦截过程分 为初始段
、

中间段和拦截段
,

并采取 了相应的制导方案
。

仿真结果表明
,

拦截具有较高的精度和 良好的弹道特性
,

此方案是可行的
。
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为了拦截 中近程弹道式导弹 (即 目标 )
,

要求地基拦截弹具有较大的飞行速度及较强

的机动能力
。

通常
,

地基拦截弹 由运载器和拦截器组成
。

设运载器为两级发动机
,

第一

级为大推力发动机
,

可提供较大 的飞行速度
,

其工作飞行段称为初始段
;
从第二级发动

机工作至拦截器分离
,

称为中间段
,

拦截弹在导 引律作用下飞行
;
拦截器分离后的飞行

段称为拦截段
。

由于拦截段利用弹上发动机进行机动控制
,

其机动能力较小
,

对初始视

线转率要求较高
,

因此初始段和 中间段所选择的制导方法对拦截器运动的影响较大
。

因目标飞行速度较大
,

不宜采用后半球拦截
,

而采用前半球拦截时
,

相对速度大
,

有

可能带来较大的脱靶量
,

因此常引入
“

预测点
”

的概念
,

将高速运动的真 目标转换成低
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速运动的假 目标即
“

预测点
”

来考虑
,

以减小拦截弹的需斌过载
‘

提高拦截精度
。

若拦截

时间较短
,

目标的速度及速度倾角变化 不大
, ;汀直接对 真 J标进行拦截

。

而发动机技术

的进步使拦截器可用过载增大
,

为直接拦截提供
一

r 有利条件
。

经弹道仿真表 明
.

对真 目

标的拦截是可行的
,

能保证足够的命中精度
。

各飞行段的制导方案分析

L I 初始段制导方案

设拦截弹垂直发射
,

利用 大推力发动机提供较大 的飞行速度
,

同时为拦截弹进入中

间段飞行提供有利条件
。

如果在 中间段采月于比例导引进行制导
,

则一级分离时
,

应使拦

截弹相对于 目标的速度指向目标
,

因此在初始段
,

需要对拦截弹进行转弯控制
。

由于初始段飞行时间短
,

为使控制机构简单
,

可采用平面内的转弯程序来控制
一

飞行
,

即通过发射初始方位 角 a.( 和程序攻角 a( t )
,

来确保初始段结束时相对速度指向目标
。

很

显然
,

认 。

和 a( t) 须经迭代计算确定
。

通常
,

攻角的变化趋势是事先选定的
,

仅需确定其最大值
a 二

、 。

初始时刻攻角
a 一 O

,

而

为减小分离时的干扰影响
,

一般也要求分离时有
(万
一 。

,

因此攻角 a( t) 可选择为

a (t ) - 一 0
.
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其中 认 叹
、 。。

为拦截弹速 度及其方向叁数
:

几
、 , , v

为过载 系数分童
,

是关于攻角 a 的函数 ;

g 。

为地面引力加速度常数
。

在初始段利用转弯程序控制后
,

能够使拦截弹较好地完成拦截
,

且对拦截器的机动

性要求不高
,

需用过载较小
。

虽然采用平面 内的程序转弯控制较为方便
,

但若保持垂直飞行则更简单
,

因而有必

要研究初始段垂直飞行后拦截弹的运动特性
。

初始段垂直飞行结束时
,

导弹速度是垂直

向上的
,

引起的视线转率很大
,

拦截的需用过载很大
,

也就是说在以后的飞行中
,

需要

很大的法 向过载
。

当拦截弹的可用过截较小
,

满足不了需用过载要求
,

会 引起较大的脱

靶量
。

因此
,

如果初始段不采用转弯控制
,

为完成对真 目标的拦截
,

要求拦截弹有较强

的机动能力
,

拦截过程中实际过载很大
,

拦截弹道较为弯 曲
,

拦截效果不太理想
。

1. 2 中间段制导方案

一级分离后
,

进入中间飞行段
,

需要选择制导方法以控制视线转率
。

不 同的制导方

法所对应的拦截弹道特性是不同的
,

对拦截弹的机动能力要求也各不相同
。

通常一种较

好的方法是比例导 引法
,

其表达式为
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其中 宾、
,

八
切

为视线高低角与方位角的变化率
,

即视线转率
;

I{.
,。

为沿视线的相对速度分量
,

即接近速度
;

K
。 ,

K ,
为法向与横向的导引系数

。

采用比例导引法时
,

在导引过程中拦截弹道趋向于平行接近碰撞轨道
,

命中点附近

的需用过载趋向于零
,

因而弹道特性较好
,

拦截效果较为理想
。

为使拦截时具有较小的接近方位角
,

可以引入视线方向的修正信号
,

使视线方向与

目标速度反方向一致
,

处于逆轨状态
,

以减小拦截段的视线转率
。

其表达式为
n J 一 [K

:
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其中 编
,

戊
阴

为视线高低角和方位角
;

火
,

嵘 为预计拦截高度上 目标速度的反方向方位角
;

尺
2 ,

K
3

为修正系数
; T

;

一 }凡 /瓦
阴

}
,

为预计
一

飞行时间
。

系数 K
。 、

K , 和 K
: 、

K
。

的取值可根据实际情况进行调整
,

发动机推力及气动力的大

小
、

对弹道特性的要求等都可 以影响到系数的选取
。

按照比例导引法定义
,

当 K
:

较小时

近似为速度追踪法
,

K
。

~ 二时为平行接近法
,

因此增大系数 K
。 ,

可使拦截过程中的过载

分布较为合理
,

即在前段完成大部分机动
,

后段仅作少量机动
,

以减小脱靶量
。

在同样

的视线转率 宾,

下
,

如果导引系数 人
f

大
,

则要求的需用过载就大
,

对拦截弹的机动能力要

求就高
。

但若导引系数 K
。

过大
,

而 编较小
,

则会因需用过载大而使拦截弹所作机动过大
,

引起 氏
。

的振荡变化
。

修正系数 K
:

的大小决定
一

了进入逆轨状态的时间早晚
,

其值大则早
,

值小则晚
。

通常系数 K
。

与 K , 可取为 6
,

而 入
:

与 K
3

相对较小
,

可取为 2
。

1
.

3 拦截段制导方案

经过初始段和 中间段飞行后
,

拦截弹 (器 ) 进行拦截段
,

按相对距离的远近分为中

制导段和末制导段
,

当相对距离 夕小于给定值 只 时
,

由中制导段转入末制导段
。

两段的

控制方式相同
,

均采用视线转率开关控制
,

使视线转率保持在允许的范围内
。

如果中间

段结束时
,

视线转率仍较大
,

而可用过载相对较小
,

则整个拦截就失败了
。

2 仿真分析

弹道仿真时目标为中近程弹道导弹
。

在整个拦截过程中
,

目标高度在一百干米以上
,

可认为 目标弹道为椭圆弹道
,

不考虑 目标的机动
。

处于 自由段的降弧段
,

图 1 为拦截过 程中

拦截弹与目标的飞行弹

道情况
,

图 2 为拦截弹

与 目标的速度倾角变化

情况
。

由仿真结果 可以看

出
,

在初始段采用程序

攻角转弯控制后
,

使相

· ·

⋯ 目标参数

—
拦截参数

[YJ 1

⋯⋯ 目标参数

—
拦截参数

X

拦截 飞行弹道图

0
.

O t

图 2
一

飞行速度角变化图



对速度基本上沿视线方向
,

减轻了中间段及拦截段对拦截 弹的机动要求
,

较小的机动能

力就可保证拦截的成功
。

同时在命中点附近
,

拦截器和 目标的速度倾角值是非常接近的
,

因此拦截时基本处于迎面碰撞状态
。

而通过干扰弹道的仿真可知
,

在误差干扰 (如发动

机的秒耗量
,

比冲偏差及拦截弹与 目标参数的测量误差等 ) 作用下其拦截精度仍可满足

要求
。

如果初始段不进行转弯控制
,

拦截弹保持垂直飞行后进入中间段
,

利用比例导引法

进行导引
、

控制拦截弹的飞行状态
,

则由弹道仿真结果表明
,

在给定的拦截弹总体参数

及给定的导引控制参数作用下
,

即使加上中
、

末制导控制
,

拦截弹仍无法完成拦截任务
,

必须改变某些参数
,

提高拦截弹的机动能力
,

以改善拦截弹道的运动特性
。

图 3 表示 当初始段垂直飞行时
,

不同的拦截器推力 P 作用下
,

拦截弹与目标的飞行

弹道情况
,

可以看出推 力小时脱靶量大
,

无法完成拦截任务
,

只有推力足够大时才能保

证一定的拦截精度
。

而对于小质量的拦翻器来说
,

长时间的大推力控制是不现实的
。

尸 ~
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.
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图 3 推力对弹道的影响

0
.

0

图 4

X

导引参数对弹道的影响

图 4 表示当初始段垂直飞行时
,

不同导引参数 K
、

下的拦截弹道情况
,

可以看出
,

若

导 引参数 K
。

大
,

则拦截弹道较为弯曲
,

拦截弹机动性增大
,

可达到拦截的 目的
,

但弹道

特性不好
。

3 结 论

通过上述的分析表明
,

在合理选择的导引控制方案下
,

采用直接拦截是可行的
。

在

初始段利用转弯程序控制其转弯
,

可以在较小的拦截器机动能力下保证拦截的精度及良

好的拦截弹道特性
。

若在初始段保持垂直
一

飞行
,

则给中间飞行段和拦截段的机动性提 出

了较高要求
,

必须提高拦截弹性能
,

才能保证拦截的实现
。
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