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针对移动目标的简控弹制导控制方法研究
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摘 要:为降低单兵制导火箭弹的成本,同时确保其具有较远的作用距离和较高的命中精度,针对移动目标,进行单兵火

箭弹简易制导控制律设计。 将飞行弹道进行分段设计,分为筒内运动段、惯性飞行段和导引飞行段。 在发射前通过弹载

系统和测距仪对目标移动速度进行估计,采用比例导引法实现对目标的跟踪。 接下来对 STT控制器进行设计,基于典型

设计点处控制器参数插值得到不同飞行速度下的控制器参数,确保火箭弹在整个飞行过程中具有较高的控制精度。 通过

仿真分析可知,所设计的制导控制系统具有较高的鲁棒性。
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Research on Guidance and Control Method of Simple Control
Rocket-projectile for Moving Target
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Abstract:To reduce the cost of guided individual rocket projectile and ensure that it has a longer striking distance and higher accuracy at
the same time,the simple guidance control law of the individual rocket projectile is designed for moving target. The flight trajectory is
segmented,including barrel movement segment,inertial flight segment and guiding flight segment. Before launching the speed of the tar-
get is estimated by the onboard system and rangefinder,to achieve the goal of tracking by the proportional guidance method. Then the
STT controller is designed to ensure the rocket has higher control accuracy based on the controller gains of the typical design points,and
the controller gains under different speed are obtained using the interpolation method. Through he simulation analysis,the result shows that
the designed guidance control system has high robustness.
Key words:rocket projectile;simple guidance;proportional guidance;STT

0 引 言
单兵无控火箭弹命中精度低,作用距离短,为了改

善单兵火箭弹的作用距离和命中精度,将火箭弹与制

导控制系统相结合,在保证命中精度的前提下,大大增

加了火箭弹的作用距离[1-4]。 制导火箭弹一般都安装

有导引头,根据导引原理的不同,可分为电视导引、激
光导引、雷达导引,导引系统使得制导火箭弹对静止目

标和运动目标都具有较好的打击效果[5-7]。 如美国洛

马和雷锡恩公司合作研制的标枪( Javelin),采用红外

焦平面阵列技术,能在浓密的烟雾和黑暗环境中发现

并锁定目标进行攻击,有效射程 2 000 m,命中精度

92% [8]。 以色列的长钉采用光纤图像制导,发射后可

修正目标数据或转换攻击目标[9]。
采用先进的导引技术保证较高命中精度的同时也

大大提高了单兵有控火箭弹的成本,作战效费比难以

控制。 为了降低成本,同时追求高生存力,实现“打了

不管”,洛马公司研制的掠夺者(Predator SRAW)采用

纯惯性导航技术,利用激光 /磁双模近炸引信确定目标

位置并引爆战斗部,精度高、成本低廉[10]。 文中基于
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纯惯性制导体质,探讨了简控弹打击地面慢速移动目

标的可行性。 将弹道分成筒内运动段、惯性飞行段、导
引段三个飞行阶段。 在发射筒上安装观瞄系统和激光

测距仪,通过跟随瞄准的方法,由弹载设备和激光测距

估算出目标的移动速度。 采用比例导引方法[11]进行

制导律设计。 在弹道上选取四个能够表征各个弹道段

特点的设计点进行俯仰、偏航、滚转三通道 STT 控制

器[12]设计,通过速度插值得到不同飞行速度下的控制

器参数,确保单兵攻坚简控火箭弹从发射到命中目标

的整个过程中具有较高的控制精度。 最后考虑风干扰

的影响,对所设计的制导控制系统的可行性和鲁棒性

进行了验证。

1 动力学模型
发射坐标系 Onxnynzn 定义: On 为发射原点, xn 轴

指向初始瞄准方向, yn 轴指向上且与当地铅垂线重

合, zn 轴与 xn 、 yn 轴成右手正交坐标系;弹体坐标系

Oxbybzb 定义:原点 O 在弹体重心, xb 沿弹体纵轴指向

前, yb 在导弹纵对称平面内与 xb 轴垂直并指向上方,
zb 轴与 xb 、 yb 轴成右手正交坐标系。

单兵火箭弹的六自由度运动方程如下所示[13]:
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其中, (Vx,Vy,Vz) 为火箭弹在发射坐标系下的速

度分量; (棕 x,棕 y,棕 z) 为角速度在弹体坐标系下的分

量; (x,y,z) 为火箭弹在发射坐标系下的位置坐标; 兹
为俯仰角; 鬃 为航向角; 渍 为滚转角; m 为全弹质量;
mc 为质量流量; P 为发动机推力; (Jx,Jy,Jz) 为火箭

弹转动惯量; (Mx,My,Mz) 为空气动力产生的力矩在

弹体坐标系下的分量; Cn
b 为弹体坐标系到导航坐标系

转换矩阵; Cb
V 为速度坐标系到弹体坐标系转换矩阵;

Q 为动压; Sc 为弹翼参考面积; g 为重力加速度; CX 为

阻力系数; CY 为升力系数; CZ 为侧力系数。

2 弹道方案设计
单兵简控火箭弹采用肩扛式发射筒发射,火箭弹

采用两级发动机:助推发动机和续航发动机。 助推发

动机工作时间短,产生的推力大,能够保证火箭弹出筒

后具有一定的初速度;续航发动机推力小,工作时间

长,能够提供持续的续航动力。 根据单兵简控火箭弹

飞行的特点以及所采用的制导体制,可将飞行弹道分

成三个阶段:
(1)筒内运动段:从助推发动机点火到火箭出筒

这一阶段;
(2)惯性飞行段:从火箭出筒到续航发动机点火

这一阶段,该阶段按惯性弹道飞行;
(3)导引段:从续航发动机点火到命中目标这一

段弹道。

3 目标的位置和速度信息估计
单兵简易制导火箭弹在水平面内制导过程如图 1

所示。

图 1 制导过程示意图

当射手发现目标在 T0 处且在射击范围内时,制导

系统完成初始对准工作。 然后射手通过瞄准系统不断

跟踪瞄准目标,即图中 OnT0T1 区域,跟瞄时间一般不

大于 2 s。 在目标运动到 T1 处,跟瞄结束,射手扣动扳

机,发射火箭弹。 此后,火箭弹经过短暂的惯性飞行段

后进入导引攻击段,按照设计的制导规律命中目标。
在跟瞄阶段,目标在 T0 到 T1 之间运动时,射击位

·221·                     计算机技术与发展                  第 26 卷

万方数据



置 On 与目标的距离 R 可以通过瞄准系统获得,如图 2
所示。 瞄准线从 OnT0 到 OnT1 的转动角 鬃 T 和角速度

鬃
·

T 可以通过弹载惯导解算出来。 假设目标在水平面

内做匀速直线运动,那么目标的速度为:

VTx = Rcos鬃( )
T

忆 = R
·
cos鬃 T - R鬃

·

Tsin鬃 T

VTz = Rsin鬃( )
T

忆 = R
·
sin鬃 T + R鬃

·

Tcos鬃 T

VT = R
·
2 + (R鬃

·

T)
2

渍 T = arctan(VTz / VTx
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(6)

其中, VT 为目标在水平面内的移动速度; VTx 为目

标沿着发射坐标系 xn 轴的速度分量; VTz 为目标沿着

发射坐标系 zn 轴的速度分量。

图 2 目标速度估算示意图

4 制导律设计
(1)计算目标位置。
在火箭弹发射时刻,目标的初始位置可由式(7)

计算得到:
xT0 = Rcos鬃 T

zT0 = Rsin鬃 T

yT0 = xT0 tan(谆 - 谆0
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(7)

其中, 谆 为发射筒与地面的夹角; 谆0 为瞄准镜与

发射筒的夹角,观瞄系统安装在发射筒上。
在火箭弹发射后,目标位置可由式(8)计算得到:
xT = xT0 + VTx t

zT = zT0 + VTz t

yT = yT
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其中, t 为火箭弹出筒后的飞行时间。
由于假设目标在水平面内移动,有 yT = yT0 。
(2)计算视线角速度。
在发射坐标系下,目标与导弹之间相对位置分量

可由式(9)计算得到:

rx = xT - x

ry = yT - y

rz = zT

ì

î
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êê

êê - z

(9)

基于目标与导弹之间的相对位置,利用相对运动

学计算视线角速度,如下所示:

q
·

y =
r
·

yrx - ryr
·

x

r2x + r2y
(10)

q
·

z =
- r
·

xrz + r
·

zrx
r2x + r2z

(11)

其中, r = r2x + r2y + r2z 为目标和导弹间的相对距

离; q
·

y 为导弹—目标视线高低角角速度; q
·

z 为导弹—
目标视线方位角角速度。

(3)计算制导指令。
纵向采用带重力补偿的比例导引律,侧向采用比

例导引律,形式如下所示:

酌
·

c = Kyq
·

y

nyc = V酌
·

c / g + K兹cos
{

兹
(12)

字
·

c = Kzq
·

z

nzc = - V字
·

c /
{

g
(13)

其中, V 为导弹速度; 酌
·

c 为弹道倾角角速度指令;

字
·

c 为弹道方位角角速度指令; K兹 为重力补偿系数; Ky

为纵向导引系数; Kz 为侧向导引系数; nyc 为纵向平面

内过载指令; nzc 为侧向平面内过载指令。

5 弹道控制律设计
采用 STT方法进行控制律设计,将俯仰、偏航、滚

转三通道进行解耦控制。 俯仰通道控制器包含三个反

馈回路。 其中,俯仰角速度 棕 z 直接反馈到内回路起到

阻力增稳作用; 棕 z 经过一阶惯性环节生成伪姿态,然
后反馈到中回路,起到姿态增稳作用;外回路反馈法向

过载 ny ,使得火箭弹实时跟踪法向过载指令。 可以得

到俯仰通道控制律为:

啄 z = - k棕 z
棕 z - k棕 z

k兹乙棕 zdt - k棕 z
kny

k兹乙(ny - nyc)dt

(14)
由于火箭弹采用轴对称布局,偏航通道控制器结

构与俯仰通道控制器结构一致,且具有相同的控制器

参数。 这里直接给出偏航通道控制律为:

啄 y = - k棕 z
棕 y - k棕 z

k兹乙棕 ydt - k棕 z
kny

k兹乙(nz - nzc)dt

(15)
火箭弹在飞行过程中始终保持滚转稳定,滚转角
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指令等于零。 滚转通道控制律为:
啄 x = - k渍渍 - k棕 x

棕 x (16)

6 仿真分析
由于火箭弹在飞行过程中,飞行速度变化较大,为

了确保火箭弹在整个飞行过程中的控制精度,在标准

弹道上选择速度最低、最大及两个中间状态点进行控

制器参数设计,然后通过插值得到火箭弹在飞行过程

中对应的控制器参数。 典型设计点处控制器参数如表

1 所示。
表 1 典型设计点处控制器参数

特征点
飞行速度

/ (m / s)
kny k兹 k棕y k渍 k棕x

1 45 0. 28 4. 8 -1. 2 -5. 6 -0. 32

2 80 0. 53 10. 9 -1. 1 -12. 3 -0. 32

3 200 0. 45 20. 3 -0. 9 -15. 6 -0. 32

4 300 0. 35 25. 3 -0. 8 -15. 2 -0. 31

  风在火箭弹使用环境中是普遍存在的[14],为了验

证所设计的制导控制系统抵抗风干扰的能力,分别在

无风、顺风(沿着发射坐标系 Onxn 轴正方向)、侧风(沿
着发射坐标系 Onzn 轴正方向)、逆风(沿着发射坐标系

Onxn 轴负方向)的条件下进行仿真,风速为 14 m / s。
在发射坐标系下,令航向初始对准误差 0. 06毅,瞄准系

统的测距误差为 1 m。
根据工程经验,取射角 谆0 为 7毅。 设火箭弹初始发

射位置为(0,0,0),初始瞄准时目标位置为(1 000,0,
0),目标沿着 Onzn 轴以 10 m / s 速度移动,跟瞄 2 s 后
发射点火。 仿真结果如图 3 所示。

在存在顺风和逆风干扰时,除了末端着靶速度外,
风对整个飞行弹道参数的影响较小。 由于顺风时,飞
行过程中受到的阻力较小,会使得末端速度较大;逆风

时,受到的阻力较大,会使得末端速度较小。 两者末端

速度相差达到了 5 m / s,但相对于末端速度可以忽略。
侧风干扰时,从图 3(c)可以看出飞行初始段出现较大

侧滑,但所设计的制导控制系统能够在短时间内及时

修正火箭弹飞行轨迹,表明所设计的制导控制系统能

够较好地抑制风干扰带来的影响。 无风时,由于发射

时存在传递对准误差、测量误差和解算误差,脱靶量为

2. 65 m,侧风时脱靶量最大,为 2. 9 m。 该命中精度对

于大型车辆和运输车队来说能够达到较理想的毁伤效

果。 同时该简控弹可实现发射后不管,因此具有较高

的军事应用价值。

7 结束语
根据单兵简控火箭弹飞行特点以及所采用的制

图 3 弹道仿真曲

导体制,将飞行弹道分成三个阶段:筒内运动段、惯性

飞行段、导引飞行段。 在弹载制导控制系统初始对准

后,通过观瞄系统跟随和测距方法估算出目标的移动

速度,采用比例导引法计算跟踪目标所需的法向过载

和侧向过载指令。 采用 STT 控制体制将俯仰、偏航、
滚转三通道进行解耦控制。 通过仿真分析可以看到,
所设计的制导控制系统能够较好地抑制风干扰带来的

影响,具有较好的鲁棒性。 由于单兵简控火箭弹的飞

行时间较短,在打击较慢移动目标时,采用纯惯性制导

体制能够保证一定的命中精度。 但对于打击快速目标

时或者距离较远时,简控弹的命中精度会受测量误差

和解算误差的影响而大幅降低。 在以后工作中将探讨

安装捷联导引头的简控弹制导控制方法研究,实现对

(下转第 129 页)
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些数据挖掘出有价值的信息也将是系统推广和使用过

程中值得思考和解决的问题。
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