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本发明的一种飞行器末端直接力脉宽调制

方法，包括以下步骤：分析现有飞行器轨控式直

接力控制方式特点，提出直接力脉宽调制控制方

法，即直接发动机喷口采用十字分布，直接推力

大小不可调节，通过打开对面阀门达到控制直接

力持续时间的目的；所述控制方法的直接力控制

策略，包括针对所述控制方法特点提出推力等效

原则，并推导直接发动机开机时间；所述控制方

法根据推力等效原则，需要计算剩余飞行时间、

预估脱靶量，设计了基于扩张状态观测器对目标

的机动估计；所述控制方法根据推力等效原则存

在的位移纠偏极限问题，设计了基于零脱靶量的

变结构导引律。
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1.一种飞行器末端直接力脉宽调制方法，其特征在于，直接力发动机的喷口位于导弹

质心所在的平面，且采用十字型分布，所述平面垂直于导弹的中心轴，直接力发动机提供的

直接力大小固定，通过控制直接力发动机工作时间控制直接力末端冲量，其步骤包括：

步骤一、设计冲量控制产生的纠偏位移等于预估脱靶量的等效原则，确定直接发动机

开启策略，计算直接力持续时间；

步骤二、根据所述的等效原则，利用弹目相对运动方程，基于扩张状态观测器估计目标

运动信息，计算预估脱靶量值；

步骤三、根据所述的等效原则，设计基于零脱靶量的变结构制导律。

2.依据权利要求1所述的一种飞行器末端直接力脉宽调制方法，其特征在于，所述步骤

一包括：

步骤1.1、满足开机条件时，以纵向平面内为例，预估脱靶量为：

其中，ZEM表示目标不做机动的零效脱靶量、Tgo表示剩余飞行时间、Rt表示t时刻开机时

的弹目相对距离、VRt表示t时刻开机时弹目相对速度，aRy表示纵向平面内弹目相对加速度

垂直于相对速度的分量；Tgo为开机时刻剩余飞行时间，由式

确定，其中VR为导弹目标相对速度、μ为导弹目

标相对速度与视线方向的夹角；

步骤1.2、直接力位移纠偏量ΔS等于预估脱靶量， nt为直接

力产生的过载大小，直接力发动机持续时间Δt按以下方法获得：

(1)当 时，Δt＝Tgo；

(2)当 时，Δt由下式确定： 直

接力开机时间达到Δt后，通过打开对面喷口达到关闭直接力效果。

3.依据权利要求2所述的一种飞行器末端直接力脉宽调制方法，其特征在于，所述步骤

二包括：

步骤2 .1、建立原始方程，为简化处理，只考虑纵向平面内弹目相对运动方程：

式中， 为视线角速度、 为视线角加速度、q为视线角、R为弹目相对距离、 为弹目径

向相对速度、Vt为目标速度、 为目标速度倾角速度、 为导弹速度倾角速度、θt为目标速

度倾角、θm为导弹速度倾角；
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步骤2 .2、令 且假设 建立状

态方程：

步骤2.3、根据ESO方法，建立扩张状态观测器： 通过观测值z2

得到目标切向加速度

步骤2.4、建立弹目相对运动方程

设计扩张状态观测器，得到目

标法向加速度

步骤2.5、根据目标法向加速度与目标切向加速度，获得纵向平面内的目标加速度于弹

目连线法线分量估计值

步骤2.6、同理可以得到横向平面内的目标加速度于弹目连线法线上分量估计值

4.依据权利要求3所述的一种飞行器末端直接力脉宽调制方法，其特征在于，所述步骤

三包括：

步骤3.1、在纵向平面设计含有变结构项的过载指令

其中，Nv为导航比、nx1为弹上测得的纵向过载、εbm为导引头光轴转角、aym为导弹加速度

于弹目连线法线上的分量、ε为变结构项中比例系数、s变结构导引律的切换面、g为重力加

速度；

步骤3.2、在横向平面设计含有变结构项的过载指令

其中，Nh为导航比、ψvm弹道偏角、qβ为横向平面内视线角、azm表示横向平面内导弹加速
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度于弹目连线法线上的分量。

权　利　要　求　书 3/3 页

4

CN 110095990 A

4



一种飞行器末端直接力脉宽调制方法

技术领域

[0001] 本发明涉及一种飞行器末端直接力脉宽调制方法，尤其涉及一种直接推力大小恒

定、推力时间可调节的直接力冲量控制技术。

背景技术

[0002] 目前已有的轨控式直接力/气动力复合控制技术主要集中于两种推力方式：一种

以欧洲Aster-15、Aster-30为代表，直接推力发动机通过燃气开关阀进行调制，直接推力大

小连续可调；第二种以是俄罗斯S-400防御系统中的9M96E、9M96E2为代表，在导弹的质心位

置沿周向遍布一定数量喷口，通过在控制特定方向上开关一定数量喷口来调节直接推力的

方向和大小，这种调节方式的合成推力大小及方向均存在一定的最低分辨率，不能实现连

续可调节，为方便描述，将其定义为直接推力离散可调的控制方式。

[0003] 直接推力离散可调的控制方式，为了提高推力调节的分辨率，须沿弹体周向排布

一定数量的喷口，而同一时间只能打开指定数量喷口提供需用超载。由于多个喷口在合成

推力时在垂直于需要推力的方向上存在力抵消，因此受弹体能携带燃料限制，能提供的最

大推力不高。直接推力连续可调的控制方法能够实时提供需用超载，其最大挑战是快响应、

高可靠性的高温燃气调节阀。虽然降低燃气温度可简化阀门结构，提高可靠性和工艺性，但

同时也降低了发动机的能量质量特性。因此这两种主要的传统意义上的轨控式直接推力方

式，都存在各自的优缺点，并且这些优缺点可以互相弥补。

发明内容

[0004] 本发明在综合分析已有的两种轨控推力方式基础上，提供一种飞行器末端直接力

脉宽调制方法。

[0005] 本发明提供的飞行器末端直接力脉宽调制方法中，直接力发动机的喷口位于导弹

质心所在的平面，且采用十字型分布，所述平面垂直于导弹的中心轴，直接力发动机提供的

直接力大小固定，通过控制直接力发动机工作时间控制直接力末端冲量，其步骤包括：

[0006] 步骤一、设计冲量控制产生的纠偏位移等于预估脱靶量的等效原则，确定直接发

动机开启策略，计算直接力持续时间；

[0007] 步骤二、根据所述的等效原则，利用弹目相对运动方程，基于扩张状态观测器估计

目标运动信息，计算预估脱靶量值；

[0008] 步骤三、根据所述的等效原则，设计基于零脱靶量的变结构制导律。

[0009] 进一步，所述步骤一包括：

[0010] 步骤1.1、满足开机条件时，以纵向平面内为例，预估脱靶量为：

[0011]

[0012] 其中，ZEM表示目标不做机动的零效脱靶量、Tgo表示剩余飞行时间、Rt表示t时刻开
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机时的弹目相对距离、VRt表示t时刻开机时弹目相对速度，aRy表示纵向平面内弹目相对加

速 度 垂 直 于 相 对 速 度 的 分 量 ；T g o 为 开 机 时 刻 剩 余 飞 行 时 间 ，由 式

确定，其中VR为导弹目标相对速度、μ为导弹目

标相对速度与视线方向的夹角；

[0013] 步骤1.2、直接力位移纠偏量ΔS等于预估脱靶量， nt

为直接力产生的过载大小，直接力发动机持续时间Δt按以下方法获得：

[0014] (1)当 时，Δt＝Tgo；

[0015] (2)当 时，Δt由下式确定：

[0016] 直接力开机时间达到Δt后，通过打开对面喷口达到关闭直接力效果。

[0017] 进一步，所述步骤二包括：

[0018] 步骤2.1、建立原始方程，为简化处理，只考虑纵向平面内弹目相对运动方程

[0019]

[0020] 式中， 为视线角速度、 为视线角加速度、q为视线角、R为弹目相对距离、 为弹

目径向相对速度、Vt为目标速度、 为目标速度倾角速度、 为导弹速度倾角速度、θt为目

标速度倾角、θm为导弹速度倾角；

[0021] 步骤2.2、令 且假设 建

立状态方程：

[0022] 步骤2.3、根据ESO方法，建立扩张状态观测器： 通过观测

值z2得到目标切向加速度

[0023] 步骤2.4、建立弹目相对运动方程
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[0024] 设计扩张状态观测器，得

到目标法向加速度

[0025] 步骤2.5、根据目标法向加速度与目标切向加速度，获得纵向平面内的目标加速度

于视线法线上分量估计值

[0026] 步骤2.6、同理可以得到横向平面内的目标加速度于视线法线上分量估计值

[0027] 进一步，所述步骤三包括：

[0028] 步骤3.1、在纵向平面设计含有变结构项的过载指令

[0029]

[0030] 其中，Nv为导航比、nx1为弹上测得的纵向过载、εbm为导引头光轴转角、aym为导弹加

速度于视线法线上分量、ε为变结构项中比例系数、s变结构导引律的切换面、g为重力加速

度；

[0031] 步骤3.2、在横向平面设计含有变结构项的过载指令

[0032]

[0033] 其中，Nh为导航比、ψvm弹道偏角、qβ为横向平面内视线角。

[0034] 本发明的优点包括：

[0035] 导弹轨控直接力发动机按十字分布，直接推力大小不可调节，开关阀控制直接力

开启时间，采用冲量调节的控制方式。这种推力方式，发动机物理结构简单工程易实现，产

生的推力稳定，由于不存在推力合成过程，因此能产生的最大推力大。

[0036] 上述飞行器末端直接力脉宽调制方法，其中，轨控发动机采用十字型布置直接喷

管，可以在8个方向提供直接力，制导末端直接力开启后，推力大小恒定不可调节，通过打开

对面阀门达到关闭效果，控制推力持续时间，一个方向只可开关一次，利用冲量调节方式，

达到末端修正脱靶量的目的。用位移等效的原则，通过估计剩余飞行时间、目标机动大小，

来预估脱靶量，再由修正距离等于预估脱靶量，计算直接力发动机持续时间；所述控制方法

由于位移纠偏存在极限距离，故设计基于零脱靶量的变结构导引律，保证导弹在直接力发

动机开机时刻，预估脱靶量在位移纠偏极限范围内。

附图说明

[0037] 本发明的飞行器末端直接力脉宽调制方法由以下的实施例及附图给出。

[0038] 图1是本发明实施例中轨控发动及模型图。

[0039] 图2是本发明实施例中弹目相对运动关系图，以纵向平面内为例。
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具体实施方式

[0040] 以下将结合图1～图2对本发明的导弹直接力冲量控制方法作进一步的详细描述。

为方便描述，以下均以纵向平面内为例。

[0041] 本发明实施例的飞行器末端直接力脉宽调制方法包括以下步骤：

[0042] 步骤1，弹上计算机根据雷达导引头给出的弹目相对信息，包括视线角速度 弹

目相对距离R，弹目径向相对速度 以及根据捷联解算得到的导弹运动状态信息，利用弹

目相对运动方程估计目标运动信息：

[0043]

[0044] 式中Vt为目标速度、 为目标速度倾角速度、 为导弹速度倾角速度、θt为目标速

度倾角、θm为导弹速度倾角；目标切向加速度信息未知，是需要估计的。

[0045] 因此可令 且假设 则可

建立状态方程：

[0046]

[0047] 根据ESO方法，建立扩张状态观测器：

[0048]

[0049] 通过观测值z2则可以得到目标切向加速度信息。

[0050] 同理通过对弹目相对运动方程：

[0051]

[0052] 设计扩张状态观测器，可以得到目标法向加速度信息，综合可得纵向平面内目标

加速度信息。利用ESO的方法可获得横向与纵向平面内目标加速度估计值。

[0053] 步骤2，以纵向平面为例，设计含变结构项的过载指令

[0054]

[0055] 令 取状态变量 干扰量为

表示状态观测器估计值误差，控制量 故弹目相对运动方

程可化为：

说　明　书 4/6 页

8

CN 110095990 A

8



[0056]

[0057] 需要取预估脱靶量作为滑模切换面：

[0058]

[0059] 设计趋近律为：

[0060]

[0061] 根据变结构导引律到达条件要求 其中δ为任意小的正数，可得

[0062]

[0063] Nv为导航比、nx1为弹上测得的纵向过载、εbm为导引头光轴转角、aym为导弹加速度

于视线法线上分量、ε为变结构项中比例系数、s变结构导引律的切换面、g为重力加速度。

[0064] 同理可得横向平面内过载指令为

[0065]

[0066] Nh为导航比、ψvm弹道偏角、qβ为横向平面内视线角。

[0067] 步骤3，按照步骤2的过载指令设计的末制导律是基于零脱靶量的变结构导引律，

目的是确保直接力开启时刻预估脱靶量小于位移纠偏极限。在末制导段时刻判断 的发散

情况，当满足开机条件时，计算此时预估脱靶量：

[0068]

[0069] 其中，ZEM表示目标不做机动的零效脱靶量、Tgo表示剩余飞行时间、Rt表示t时刻开

机时的弹目相对距离、VRt表示t时刻开机时弹目相对速度；aRy表示弹目相对加速度，利用

IMU解算值与状态观测估计值得到；Tgo为开机时刻剩余飞行时间，由式：

[0070]

[0071] 步骤4，在得到预估脱靶量ZEM条件下，由直接力位移纠偏：

[0072]

[0073] nt为直接力产生的过载大小，则直接力发动机持续时间Δt按以下方法获得：
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[0074] (1)当 时，Δt＝Tgo；

[0075] (2)当 时，Δt由下式确定：

[0076]

[0077] 直接力开机时间达到Δt后，通过打开对面喷口达到关闭直接力效果。从上式可看

出要得到预估脱靶量需要估计目标机动信息；同时直接力位移纠偏量有最大距离，因此需

要设计符合的导引律。这种飞行器末端直接力脉宽调制方法，其发动机与开关阀的物理结

构均简单易于实现，并且发动机工作和提供的推力稳定，最大推力大，极具现实及理论研究

意义。本发明设计的推力等效原则、基于零脱靶量的变结构导引律对其他类型导弹都具有

借鉴意义。
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图1

图2
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