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运 用 速 度 增 益 制 导 实 现 对

目标 卫 星 的 拦 截

贾沛然 汤国建

( 自动控制系 )

摘 要 本文对运用速度增益制导实现对目标卫星的拦截方法进行了研究
.

其特点是

在拦截器运动参数初值及目标轨道参数给定的条件下
,

首先确定考虑地球扁率占 项影响下

的拦截 目标的预测命中点
,

然后采用 L am ber t 方法确定给定碰撞时间下拦截器的需要速度
,

最后实现对目标的拦截
。

用该方法可保证向未制导转换时有较高精度的转换条件
。

关锐词 拦截
,

弹道
,

速度增益制导

分类号 T J 8 6 1

本文试图将速度增益制导方法用于拦截器对 目标卫星的拦截
,

重点讨论了考虑地球

扁率 了
2

项影响后的预测命中点的确定以及制导方法实现中应考虑的几个问题
。

设在以射击方位角 A 。 、

地理纬度 B
。

确定的发射惯性坐标系中
,

于 t l 时刻拦截器在空

间 D 点具有的运动参数为

多石t
,
) 二 【x石t , ) 少否t , ) z

否t , )〕T ( 1 )

莎石t l
) 二 [

v * ( t , ) v 。 ( t
,
) v * ( t

;
)〕

T
( 2 )

要求经过时间 T 与通过轨道计算给出的 目标在 t , 十T 时刻所在的空间位置 M 点

声, ( t
,
+ T ) 一 [ x , ( t

,
+ T ) 夕, ( t ; + T ) z , ( t , + T )〕T ( s )

相遭遇
。

相应地
,

在 t , 时刻和 t ; + T 时刻拦截器位置的地心点经分别为

几 ( t l
) 一 〔x n ( t

l
) + R

。二
y 。 ( t l ) + R

。, z D ( t
l
) + R ot 〕

T
( 4 )

声, ( t
:
+ T ) ~ 〔x , ( t

`
+ T ) + R 。二

y , ( t
,

+ T ) + R o z , ( t
,

+ T ) + R 。二

j
T

( 5 )

式中
,

灵
。
~ 〔R0

二

R0
,

R0
二

〕
T

为发射点的地心矢径
。

1 预测命中点的确定

根据椭圆理论
,

对空间两点可在飞行时间给定的约束下确定出一条椭圆弹道
,

并可

确定出在起点所需要的速度
。

实际上
,

拦截器并非在平方反比引力场中飞行
,

经过给定

的飞行时间并不能碰撞 目标
,

从而影响向未制导段转换时的转换条件
。

为减小地球扁率
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造成的误差
,

考虑采用预测命中点的方法
:

我们将遭遇点经过扁率影响修正后的那点称

为预测命中点
。

在考虑到 J :

项的引力场中
,

若拦截器具有根据预测命中点确定的需要速

度
,

那么经过飞行
“
正好

”
到达原要求的遭遇点

。

首先不考虑 J
:

项的影响
,

根据九
、

声M 和飞行时间 T 确定出一条椭圆弹道及瞬时需要

速度 艺
,

(包括速度大小仰
,

速度倾角氏 和椭圆弹道平面的方位角 A
:
)

。

同时可以得到 九

点与粉 点所对应的地心纬度和 和 知 以及这两点之间的径差 又胡
、

地心角瓜
.

然后以此为

标准弹道采用摄动理论 3l[ 求出 J
Z

项对遭遇点的影响和对飞行时间的影响
,

即可导得拦截

器到达遭遇点乱所决定的球壳上与遭遇点相距的等高射程角偏差 八儿
、

等高侧向偏差

角 gM 以及到达球壳上的时间偏差 4 T
。

将 八人
、

如 换算成以 D 点星下点射向为 X 轴的

右手惯性坐标系的 笋M 点的线性偏差量为

( 6 )

它在 D 点星下点的北天东坐标系中各偏差量为

阴
一

瞪
公 J 乞孟 J L S i n 拄只

0 一 s i n A

( 7 )

e o s A 况

门亡门

再将其转换成发射惯性坐标系中的偏差量为

阳 {rll 怜些令
1份}

一
1少,,?c

s

竺
r

于
口。 芯 J LJ 13 /c o s甲。 r bt

几
;

/c o s

af
Z

/e o s

几
3

/e o s

叫阴
物
1}兮

y
r

}
物」 ` 。 2孟 J

( 8 )

式中
,

了
1,
一 口呈一 si n物 r趾

人
:
一 粼 一 si n孙 r

笃

人
:
~ 耀 一 s ni 肠峨

九
,
一 代唯 一 口竺r骂

九
:
~ 口少抚一 口呈r入

九
:
~ 口少踩一 Q ;

r跳

阵
。

光眨
十 x 万

- L
` . 。

:
` ”

}
月的 Z D J

)

阶阶

最后将遭遇点人 减去扁率引起的偏差量
,

即可得到预测命中点位置参数瑞 为

端 ~ 〔疏 弋 井爪〕T 一 [ R
。二

+ 成 R
。,

+ 城 R 。二
+ z寿〕了

式中
,

( 9 )

( 10 )

( 1 1 )

( 1 2 )

7 3



x& r )阶 一
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y 扁 }

一
}
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由于在非平方反 比引力场中拦截器飞行至遭遇点的时间有偏差 4 T
,

故也应进行修

正
,

即要求拦截器在 T 一 T 一 4 T 时间内
,

在平方反比引力场中飞抵瑞
.

2 固定拦截时间的需要速度的确定

现在的间题是根据拦截器的实时位置 礼 及预测命中点位置 瑞 来确定在 T
`

时间间

隔内
,

拦截器在平方反比引力场中去碰撞预测命中点时所需要的速度议
.

这一点可利用

L a m b e rt 方法川来获得
。

同时由地心矢径礼 和 瑞 可以得到地心纬度 物
、

呱 和两点之间

的经度差 又石材
。

由几 和 瑞 所构成的椭圆轨道平面的大圆弧方位角 A 夏的正弦和余弦值为

映是
一

.pocas 州
M /

吵
_ 、 , , . 。 .

):cs
” ’

一 L c

瞥 丁
.

?csj
尸M

{臀
’ ` 、 “ `n p M c o s

孙,

LP 材 =
a r c c o s L r D ` r“ / 气Dr

r “ j 」

( 1 4 )

这样
,

需要速度 截 在发射惯性坐标系中的投影为

卜! 阶ocs/
物 x8r 粼Ocs 叫卜

}
” 心1

一 ”
; 1丸

2

/ c o s肠 心 九
2

/ c o s

叫 {
Lv 孟」 队

3

c/ os 孙
r

入 九a/ oc s

列 Lc

0 5

暇
e o s A夏

s in暇 ( 1 5 )

0 5

氏
s in A定

式中
,

民 为需要速度 截 的倾角
。

3 速度增益制导方法的实现

一般我们称拦截器的瞬时需要速度 截 与其实时速度 礼 之差

弓
,
= 弓夏一 弓D ( 1 6 )

式中
,

莎
,

为增益速度
。

原则上
,

将拦截器推力加速度方向与增益速度方向一致
,

在发动机工作时间
: 后

,

拦

截器测量装置又提供新时刻的速度和位置参数
,

再重复上述步骤继续进行制导
。

需要指

出的是若从制导起点规定的拦截器飞抵遭遇点的时间为 T
,

那么重复
,
次就在 T 中扣除

n
个 .r

除上述基本思想外
,

在具体工程中可考虑下列几个问题
。

3
.

1关机点需要速度的预估及增益速度的改进

为节省燃料及使拦截器在关机点附近本身姿态比较平稳
,

故考虑在制导时用预估关

机点需要速度 截
二
来代替瞬时需要速度 截

.

将增益速度 弓
, 、

需要速度 截 在现时刻 t` 处进行级数展开
,

近似取

弓
,

.
,
= 艺

,
(` ) = 弓

,
( t

`
) + 弓

x
(` ) ( t

,
一 t 、 ) ( 2 7 )

政
, 。

= 弓扁( t
.
) 二 砂孟( t

`
) + 艺孟( t

f
) ( t

;
一 t

,

) ( 18 )

式中
,
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弓
;

(t`
)、 〔弓
`

(t、
)一 弓

,
( t

`一 ;
) J /

r

砍 ( t
`
) 、 [艺孟( t

`
) 一 魂 ( t

、一 1
) j /

r

r = t` 一 t`一 z

又知道当 `一 t , :时
,

}几
,
.

}~ 0,
·

因此由 ( 1 7 )式可知

t一 t̀ = 一 〔艺
,
( t

`
)

·

艺
g
( t` )〕/ ! 弓

,
( t

`
) l

’

( 1 9 )

” *
一

` :
`

(右̀ ) 一

令〔̀
: ( :

`
) 一 `、 ( ,

`一 ,
)」〔。

`
( :

、
)

·

云
,
(,

、
)〕 / l会

,
( ,

`
) }

2
( 2 0 )

式 (2 o )即为对关机点需要速度进行预估的矢量方程
。

考虑到 t` 至 t* 时间间隔内引力的影响
,

并将该时间内引力加速度视为 t` 时刻之值 矛
D

(t
`
)

,

则拦截器的改进增益速度可表达为

蒸 = 旅袱一弓
。 ( t

`
) 一乳 ( t

、
) ( t

,
一 `!

)

= 芯孟( t` )一艺。 ( t
`
) 一

3
.

2 拦截器姿态的确定

[迎气擎里
一、 · ,̀ `

,」〔̀
·
(:

`
,

·

会
·

`:
、
, 〕 /,会

·

`!
`
, ” ( 2` ’

设拦截器的推力装置是 由垂直于拦截器主轴 ol x ,

在其质心周 围十字型安装在 ol yl

轴和
。 , z ,

轴上的四台常值小推力发动机组成的
。

在利用礼方向进行推力矢定向时
,

拦截

器的姿态控制方案是多样的
。

如根据姿态角变化最小原则
,

由几矢量方向来确定选用单

一的
。 1夕,

轴和
。 1二 ,

轴方向的发动机提供推力
,

或按使
。 yl

,

轴与
。 , 二 ,

轴的合成推力同礼

共面同时启动两台发动机工作实现制导控制等
。

一个简单的方案就是用 ol y ,

轴上产生的

正推力与蒸方向一致来进行制导
。

若假设制导起始点挂截器休坐标系与平台坐标系重

合
,

则拦截器的姿态控制角为

* 一 a r 。 ` g `v茹/ v卜, 一
` g n `V

卜
·

晋
,

,

一 `
成 * 镇 `

沪兰 0

7 一 。 cr t , ( v认/了
v认十 二;

,

)
,

一 粤成 , 蕊 粤
-

一
。

、 一 ` · , , 一

“
’ 一 ` y ’

2 ~ ~ 2

( 2 2 )

.3 3 关机点的控制

拦截器上计算机在进行关机条件计算时有延时误差
。

设计算步长为
r ,

则关机时间的

误差可在
r
与 Z r 之间

。

为减小关机点的控制误差
,

可考虑采取下列两条措施以提高制导

精度
。

( 1) 对关机时间进行线性预报
,

并判别何时转入制导方程的简化计算

在关机点附近 , 时刻的式可看成是时间的线性函数
,

则可由式 ( 1 9 )确定出由 t 到关

机点时刻 t . 的时间间隔 ( t
,
一 )t

。

考虑到未转入小步长
r

’

之前
,

拦截器上计算的延时误差为

原计算步长
r ,

故选择转入制导方程简化计算的时刻为第一次满足

t* 一 t 镇 Z r + Z r
`

( 2 3 )

的 t 时刻
。

( 2) 关机点附近进入小步长计算的制导方程的简化公式

在满足 ( 2 3) 式的时刻 t 确定后
,

实际上拦截器上的发动机已工作了一个步长
r ,

记 行
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一 t十 r,

因此从 行才开始转入小步长计算
。

一般来说
,

此后发动机还需工作的时间不会超

过
r + Z f

,

这是很短的时间
,

因此可简化计算一般性的制导方程
。

若以 t 时刻参数为基础
,

则可得到拦截器实时速度 乱
、

需要速度 截 以及瞬时增益速度 莎
:

的外推值为

`。
( ,
二

+ n ` ) 一 `。 (, ) +

令〔̀
。 ( , ) 一 ` ( :

一
) j (

r + n ` )

、 (才
·

+ , · `

) 一 “ (君) +
令〔
弓; ( , ) 一 ` , (,

一
)〕(

r + n r ` )

瓦 ( rt + , Ir ) = 必夏 ( t二 + n 尸 ) 一 彩。 ( t T + , 尸 ) ( 2 6 )

式中
, n = 1 , 2

, 二 `
为转入小步长后的重复计算次数

.

这样可按 ( 1 9 )式算出 O
,
一衍一。

’

)值
。

注意
,

在关机点附近很短的时间内不必对拦截器进行导引
,

此时的姿态即为最后一个大

步长时的姿态
,

原因是在很短的时间内拦截器姿态的微小变化对其质心运动没有多大影

响
。

另外把变化缓慢的如 取成常值
。

考虑到计算
“

时延
”
和关机时间线性预报的精度及

预报的可实现性
,

把第一次出现

t , 一 t : 一 , r ` 簇 Z r ` ( 2 7 )

作为发出线性预报的判别条件
。

那么当上式一经成立
,

关机时刻计算公式为

“ 一 ` T
+ ” ` 一

涂 ( 2 8 )

4 数字仿真结果及讨论

4
.

1仿X 结果

设每台发动机产生的常推力加速度为 0
.

5 9
。 ,

采用上述方案对某一典型拦截弹道的

仿真结果是
:

制导工作时间为 21
.

1 96 秒
,

在拦截器与目标卫星相距 1 5 k0 m 处
,

即转人末

制导段时
,

两者相对运动的视线转率为 3
.

0 96 x 10 一 6

/秒
,

完全满足末制导的初始条件
。

4
.

2 分析和讨论

( 1) 利用考虑扁率 J
:

项修正后的预测命中点进行速度增益制导
,

且采取预报关机时

间和在关机点附近简化计算及改用小步长计算等措施
,

由仿真结果表明其制导的方法误

差是很小的
。

在没有外界干扰的作用下
,

其制导过程中发动机仅启动一次
。

可见
,

用速

度增益制导方法完成其制导任务是可行的
。

( 2) 在工程实现中
,

若采用此制导方法遇到计算机容量和速度方面的间题
,

则可考

虑不采用修正后预测命中点的方法
,

而是用给定的遭遇点求出平方反比引力场中的需要

速度 芬
,

来进行制导
,

也即用多次启动发动机不断修正因制导中未顾及扁率影响而引起的

误差以提高制导精度
。
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