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BTT导弹三维制导控制一体化建模与仿真
马立群,段朝阳,张公平,候 冰

(中国空空导弹研究院,洛阳471009)

摘 要:针对带有一定机动能力的飞行目标,结合弹目运动关系与导弹自身的动力学特性,给出了倾

斜转弯(BTT)拦截导弹的俯仰、滚转、航向三通道独立制导控制一体化(IGC)设计。首先分别建立三

通道数学模型,并给出了指令信号的计算形式,随后设计了基于动态面的IGC反步控制算法,最后在

三维空间下进行目标拦截仿真验证。仿真结果表明,所建立的三通道模型能够充分描述目标与导弹

之间的运动关系,设计的算法能够实现导弹对目标的精确拦截,且具有一定的抗机动能力。
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ModelingandSimulationofThree-DimensionalIntegrated
GuidanceandControlDesignforBTTMissile

MALi-qun,DUANChao-yang,ZHANGGong-ping,HOUBing

(ChinaAirborneMissileAcademy,Luoyang471009,China)

Abstract:Tointerceptthetargetwithacertainmaneuvercapability,thedesignofthree-channelin-
dependentintegratedguidanceandcontrol(IGC)forbank-to-turn(BTT)missileispresentedwith
consideringthemovementbetweenmissileandtargetandthedynamiccharacteristicsofmissile.
Firstlythemathematicalmodelofthree-channelisestablishedandthecalculationformsofthe
commandsignalaregiven.ThentheIGCbacksteppingcontrolalgorithmbasedondynamicsurface
isdesigned.Finally,thesimulationoftargetinterceptioninthree-dimensionalspaceiscarriedout.
Thesimulationresultsshowthatthethree-channelindependentmodelcanfullydescribethe
motionrelationshipbetweenthetargetandmissile,andthedesignedalgorithmcanachieveanideal
missdistancewithacertainanti-maneuveringability.
Keywords:Banktoturn(BTT);Integrated guidanceandcontrol(IGC);Three-channel
independentcontrol;Backsteppingcontrol;Modelingandsimulation

0 引言

相比于 导 弹 常 见 的 侧 滑 转 弯(Skid-to-turn,

STT)形式,倾斜转弯(BanktoTurn,BTT)机动具

有以下优点:1)在主升力面具有更大的过载能力,
机动性强;2)侧向通道通过抑制侧滑角的产生使

导弹具有良好的气动稳定特性,放宽了攻角的最

大限制;3)可以为冲压发动机动力装置提供理想

的工作环境,从而有效增加飞行速度和射程;4)在
侧向具有稳定特性的基础上,可用双通道控制代

替三通道控制,减小系统的复杂性与导弹自身质

量。在BTT导弹的飞行过程中,由制导系统产生
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法向和侧向过载指令,然后解算出滚转角指令信

号,最后通过导弹自动驾驶仪实现跟踪。制导系

统、控制系统、舵系统组成的多回路系统的稳定运

行,需要内外回路之间带宽配合保证。但在遇靶

前弹目运动关系变化非常快,制导系统带宽逐渐

增大,频谱分离假设被破坏,最后的命中精度会受

到一定影响。
制导控制一体化(IntegratedGuidanceandCon-

trol,IGC)最早由 WilliamsDE等[1]提出,其核心

思想是将弹目运动与导弹自身动力学特性看成一

个整体,在此基础上进行算法设计,这样可以避免

内外回路之间出现的时延,同时可以有效节省设计

成本。文献[2]系统地综述了IGC建模与IGC算法

设计的研究现状,并给出了一种基于自抗扰控制的

三维IGC设计;ShtesselYB等[3]针对大机动目标

拦击,设计了二维平面内基于二阶滑模变结构控制

的IGC算法;舒燕军等[4]针对一种轨控式拦截弹,
给出了基于动态面反步方法的IGC设计过程,并利

用非线性干扰观测器估计系统中的不确定性,增强

系统鲁棒性;RPadhi等[5]提出了一种部分IGC概

念,将系统的快慢变状态量分解,设计了两回路的

IGC结构,并在三维空间目标拦截中进行了验证。
上述文献的研究目标多集中在二维纵向平面或

STT导弹的三维IGC设计问题,本文在前人研究的

基础上,给出一种针对BTT导弹的三通道独立IGC
设计,首先分别建立了BTT-90面对称控制导弹三

通道的IGC模型,随后设计了基于动态面方法的反

步控制算法,最后在三维空间下对模型和算法进行

仿真验证。

1 制导控制一体化模型

在IGC三通道建模过程中做出如下假设:

1)假设目标在飞行过程中的运动过程可以简

化为质点运动,便于建模分析;

2)假设在导弹拦截过程中侧滑角可以保持在

一个小量范围内,满足β≈sinβ≈0,cosβ=1;

3)假设导弹舵面面积小,忽略导弹舵面偏转产

生的气动力对弹体作用,主要考虑气动力矩。
坐标系是为了描述导弹与目标之间位置变化

与导弹自身动力学特性而选取的参考基准。在本

文建模中所选取的地面坐标系Axiyizi,弹体坐标

系Oxbybzb
[6],稳定坐标系Oxsyszs 的定义为弹体

坐标系绕zb 偏转α角产生的新坐标系,弹目相对位

置在不同坐标系之间的转换如式(1)所示。
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BTT导弹在三维空间内拦截目标的运动示意

图如图1所示。

图1 BTT导弹三维空间目标拦截示意图

Fig.1 BTTmissile3Dspaceinterception

1.1 俯仰通道模型

在拦截过程中,导弹通过倾斜弹体使纵向对称

面不断地对准目标。在纵向对称面与目标构成的

二维平面内,设计IGC算法使弹目之间的视线角速

度时刻保持在零附近,即可保证最终的拦截脱靶量

精度。针对导弹的俯仰通道,结合弹目之间的运动

关系,建立模型如式(2)所示。

x·z1=fz1(t,xz1)+bz1(t)xz2

x·z2=fz2(t,xz1,xz2)+bz2(t)xz3

x·z3=fz3(t,xz1,xz2,xz3)+bz3(t)δzcmd
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(2)

其中,系统状态变量xz =[q
·
s q̈s ωz]T 分别

为俯仰平面内视线角速度、视线角加速度与俯仰角

速度。
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r表示目标在导弹纵向对称面的投影与导弹之

间的距离,Vr 表示弹目相对速度在r 方向分量,nL
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表示导弹的法向过载,VM 表示导弹速度,F 表示导

弹所受气动力,M 表示气动力系数,Tα 为时间系

数。qs 的导数形式具体可以表示为式(3)

q
·
s =ωz +

d
dttan

-1x
b
e

yb
e

æ

è
ç

ö

ø
÷ (3)

θs 为俯仰平面内速度倾斜方向,速度与视线之

间的夹角可表示为式(4)

qs -θs =tan-1x
s
e

ys
e

(4)

在导弹拦截目标的过程中,依据经典制导思

想,需保持零视线角速度,所以对俯仰通道模型来

说,有指令信号qscmd=q
·
scmd=q̈scmd=0。

1.2 滚转通道模型

对导弹滚转通道的动力学方程进行合理的假

设和简化,可以建立滚转通道Backstepping标准设

计模型如式(5)所示。

x·x1=fx1(t,xx1)+bx1(t)δxcmd (5)
式中,xx1 为导弹绕稳定系xs 轴滚转的角速

度,fr1=
Mβ

xβ+Mωx
x ωxs

Jx
,br1=

Mδx
x

Jx
,具体可以表示

为式(6)

xx1=ωxcosα-ωysinα (6)
导弹在拦截亚音速小机动目标过程中,滚转通

道的主要控制目的是使目标与导弹的纵向对称面

始终保持在同一平面内,使弹目拦截问题可以简化

到二维平面内,发挥导弹的最大过载能力,导弹在

三维空间中的滚转角期望值可以表示为

γcmd=tan-1z
s
e

ys
e

(7)

将通过坐标变换得到的滚转角指令通过比例

系数计算,得到滚转通道Backstepping模型中所需

的滚转角速度指令如式(8)所示。

ωxcmd=kγ
x(γcmd-γ0) (8)

其中,γ0=0,kγ
x>0,同时对滚转角速度指令进

行限幅 ωxcmd ≤ωxmax,同时兼顾快速性和稳定性。

1.3 航向通道模型

导弹的航向通道主要控制目标就是使导弹的

侧滑角在飞行过程中保持在零附近,确保俯仰通道

和航向通道的解耦。在建模过程中忽略惯性耦合

项,与俯仰通道类似,建立航向通道标准的Back-
stepping控制模型如式(9)所示。

x·y1=fy1(t,xy1)+by1(t)xy2

x·y2=fy2(t,xy1,xy2)+by2(t)δycmd
{ (9)
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,导弹在飞行过程中

需保持侧滑角信号在零点附近的小范围之内,则式

(9)的指令信号可表示为βcmd=β
·

cmd=0。

2 IGC反步算法设计

在应用反步控制设计算法的过程中,由于在构

造指令信号过程中应用到了大量的微分信号,为了

防止出现微分爆炸问题,在各子系统信号传递之间

构造低通滤波器来获取指令微分。同时,在设计过

程中增加积分控制,可以保证最终的控制精度,增
加抗干扰能力。Backstepping实际上是一种状态反

馈控制方法,在建模过程中引入了视线角的高阶微

分信息对弹目相对运动进行描述,这里采用高阶滑

模观测器对视线角速度和加速度进行估计[7-8]。基

于第1节中所建立的模型,在俯仰通道内,控制指令

的解算过程如式(10)所示 。

uzv1=b-1
z1[q̈scmd+kbsp1

z∫(q·scmd-xz1)dt-

fz1+kbsp1
z (q

·
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式中,kbsp
z 为反步控制参数,kfltz 为引入的低通

滤波器参数,uzv、uzvf 与εz 以及各自导数均表示构

造最后的控制输入信号过程中所假设的中间变量,

δzcmd 表示舵面指令信号。反步控制设计过程中虚

拟指令信号与实际(舵面)指令信号是基于Lyap-
unov得到的,这样可以保证系统状态变量的半全局

一致有界性,即系统的各跟踪误差可以在有限时间

内收敛到零点任意小的范围之内。反步控制中

Lyapunov函数构造与稳定性证明可以参考文献[9-
10],文中不再赘述。与俯仰通道类似,滚转通道舵

面指令信号构造如式(11)所示。
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δxcmd=b-1
x1[ω

·
xcmd+kbspI

x∫(ωxcmd-xx1)dt-

fx1+kbsp1
x (ωxcmd-xx1)] (11)

航向通道舵面指令信号构造如式(12)所示。

uyv1=b-1
y1[β

·

cmd+kbsp1
y∫(βcmd-xy1)dt-

fy1+kbsp1
y (βcmd-xy1)]

u·yvf1=kflt1y (uyv1-uyvf1)
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y εy1+

by1(uyv1-uyvf1)
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3 仿真验证

本节对基于动态面Backstepping的IGC算法

进行仿真验证,同时为了表征算法先进性,与传统

的制导与控制分离形式进行对比,将二者同时代入

到弹目三维相对运动方程与导弹六自由度全状态

非线性模型中进行仿真计算。仿真校验中,导弹与

目标初始相对距离为5.8km,垂直视线角25°,水平

视线角0°,初始位置分别为(0,4000,0)T,(5221,

6434,0)T,导弹初始弹道倾角10°,迎角0°。在地面

坐标系下,导弹与目标的初始速度分别为(670,

120,0)T,(-220,0,60)T,目标在侧向做周期为4s,
幅值为4g 的正弦机动,假设导弹执行机构可以简

化为一阶传递函数 1
0.01s+1

,限幅为25°,导弹在

遇靶前100m锁定舵面,依靠本身的惯性飞向目标,
弹目之间的相对运动和导弹状态变化如图2所示。

图2 弹目相对位置变化

Fig.2 Positionofmissileandtarget

由图2~图6可知,导弹在拦截目标过程中,经
过初始调整后,俯仰通道视线角速率在遇靶前,可以

始终保持在0附近的小范围内,导弹的侧滑角可以抑

制在1°以内,满足通道间的解耦要求;导弹的最终脱

靶量为0.33m,满足高精度拦截要求。相比于传统方

法,导弹的迎角、侧滑角、角速度变化更加平缓,舵面

控制效率高,拦截精度也具有一定的优势。

图3 视线角速率随时间变化

Fig.3 Line-of-sightangularrateofthemissile

图4 迎角与侧滑角随时间变化

Fig.4 Attackangleandsideslipangleofthemissile

图5 导弹三通道等效舵面随时间变化

Fig.5 Controlsurfacedeflectionsofthemissile

图6 姿态角速度随时间变化

Fig.6 Attitudeangularrateofthemissile
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4 结论

本文针对BTT导弹,建立了三通道独立的IGC
模型,设计了基于Backstepping的IGC算法,仿真

结果表明针对亚音速目标BTT导弹具有较高的拦

截精度,且具有一定的抗机动能力,可为工程应用

提供一定参考。Backstepping是一种基于模型的控

制算法,在本文IGC建模过程中有诸多假设和简

化,同时在导弹飞行过程中气动参数会不断的变

化,外界也存在诸多干扰,因此如何增强算法的鲁

棒性,提高拦截过程中的抗干扰能力,是下一步需

要着重考虑研究的问题。
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