
书书书

第１３卷第３期２０１５年６月
１６７２６５５３／２０１５／１３⑶／２０５５

动 力 学 与 控 制 学 报
ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＤＹＮＡＭＩＣＳＡＮＤＣＯＮＴＲＯＬ

Ｖｏｌ．１３Ｎｏ．３
Ｊｕｎ．２０１５

２０１３０３２０收到第１稿，２０１３０５１９收到修改稿．
通讯作者 Ｅｍａｉｌ：ｈｚｌ０１０４０５０１２＠１６３．ｃｏｍ

多弹头导弹反推分离的一种组合控制方法

郝子龙１　刘新建２

（１．西北核技术研究所，西安　７１００２４）（２．国防科学技术大学航天科学与工程学院，长沙　４１００７３）

摘要　针对导弹分导或多星发射中时序分离方式的不足，提出了一种让反推分离力同时参与闭环的组合控

制策略及分离方法．通过建立分离动力学模型，运用ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ软件对分离过程进行了数值仿真，并

与最佳时序分离方法进行了比较，仿真结果表明反推分离力参与闭环的组合控制策略，在鲁棒性、方便性和

安全性方面更有优越性，实现简单，在导弹分导与多星发射分离中具有参考和应用价值．

关键词　导弹分导，　多星分离，　分离控制，　分离仿真
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引言

多体分离控制问题在“一箭多星”发射、分导

式多弹头导弹（ＭＩＲＶ）、组合航天器分离等领域具
有重要的意义．喷气反推分离是大气层外的一种主
要分离方式，分离过程不仅要求在一定的时间内达

到安全距离，而且不能发生碰撞．
国内外这种分离控制方式主要有两种：一种是

把反推分离力对被分离体的姿态影响当成小干扰，

被分离体的喷嘴姿态控制采用已较为成熟的方法，

如相平面 ＰＤ开关控制、变结构控制［１３］、最优控

制［４］、自适应控制［５］和Ｈ２／Ｈ∞控制
［６］等方法．另一

种是考虑反推分离力的影响，优选一种反推分离开

关时序，以便对被分离体的姿态扰动最小，这种方

式相比第一种的分离控制性能要好，提高了分离可

靠性，工程上常采用，但这种方式事先要就各种可

能工况进行大量的仿真优化才能得到最佳分离时

序，另外其在不可预测的大干扰下鲁棒性和可靠性

有待提高．
因为最佳分离时序对被分离体姿态的作用本

质上是一种开路，为此对最佳分离时序策略进行改

进，提出一种反推分离力参与姿态闭环控制的分离

方法，即反推分离的开关是由姿态反馈测量并与阈

值比较来决定自动打开与关闭，在开关打开的时间

段内，系统受反推力分离，关闭就没有分离力，惯性

分离，下面通过仿真算例阐明其可行性和正确性．

１　分离系统动力学模型

１．１　模型描述
为了方便分析，对模型进行简化：假设分离系

统是由两个分离体和一个被分离体组成，其中包含

两个独立的运动子系统：分离出的分离体（分离体

１）和未分离的分离体（分离体２）与被分离体组成
的结构（组合体）．

图１　分离系统受力情况

Ｆｉｇ．１　Ｆｏｒｃｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

分离过程中，组合体（被分离体）受到的反推

分离力沿未分离时组合体重心两侧均匀分布，分离

反推力假设为四个，其分布情况如图１所示：
由于反推分离力Ｔ３和 Ｔ４的力臂要大于 Ｔ１和

Ｔ２的力臂，则Ｔ３和Ｔ４对组合体质心的力矩也较大，
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组合体分离过程中向左侧偏转，可能引起与分离体

１的碰撞．
１．２　坐标系

（１）惯性坐标系Ｏ－ＸＹＺ
选取分离０时刻与组合体中心对称的体系重

合的坐标系为惯性坐标系．
（２）分离体质心坐标系 Ｏ１－ｘ１ｙ１ｚ１和 Ｏ２－

ｘ２ｙ２ｚ２

图２　分离系统坐标系情况

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

图２所示，选取各自中心对称的体坐标系为分
离体坐标系，ｘ轴为对称纵轴，按右手法则确定 ｙ
轴方向．

（３）组合体质心坐标系Ｏｃ－ｘｙｚ
选取原点为组合体重心，与惯性坐标系平行的

坐标系为组合体质心坐标系．
（４）坐标系转换
根据坐标系的转换关系［７］，对坐标系进行转换，

以使所有运动状态表示在一个坐标系中．假设分离
体１质心坐标系到惯性坐标系的转换矩阵为Ａ１，分
离体２坐标系到惯性坐标系的转换关系为Ａ２，组合
体质心坐标系到惯性坐标系的转换矩阵为Ａｃ．
１．３　受力分析

（１）分离体１受力情况
分离解锁后，大气层外分离体１只受重力的作

用，作用点为质心，重力对质心的力矩为０，则在惯
性坐标系中：

→Ｆ１＝
　０
－ｍｇ
　









０

（１）

→Ｍ１＝０ （２）
（２）组合体受力分析
组合体在分离过程中除了受到重力的影响，还

要受到反推分离力的作用．假设，受到四个反推分
离力Ｔ１、Ｔ２、Ｔ３和Ｔ４的作用，它们在组合体质心坐

标系中的位置分别为珒ｒ１ｃ、珒ｒ２ｃ、珒ｒ３ｃ和珒ｒ４ｃ．
在四个反推力和重力共同作用下，组合体的受

力为：
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
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０
０
（３）

组合体受到的对质心的合力矩为：

ＭＴ ＝∑
４

ｉ＝１
珒ｒｉｃ×

Ｔｉ








０
０

（４）

１．４　动力学和运动学方程

（１）质心运动学和动力学方程
分离体与组合体的质心运动都遵循质心动力

学与运动学方程：
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若ｍ为分离体１质量，→ →Ｆ＝Ｆ１时，表示分离体
１质心动力学方程；

若ｍ为组合体质量，→ →Ｆ＝Ｆ２时，表示组合体的
质心动力学方程．

（２）欧拉姿态动力学方程
用欧拉动力学方程来描述分离体与组合体以

质心为定点的转动．全量欧拉动力学方程组［７］为：

ｄ（Ｉω）
ｄｔ ＝ＭＴ＋Ｍｃ （７）

其中Ｍｃ为组合体的喷嘴控制力矩，ＭＴ为反推分离力
对组合体的合力矩，Ｉ为惯量张量，ω为角速度矢量．

由矢量Ａ的绝对导数公式ｄＡｄｔ＝
ｄ
～
Ａ
ｄｔ＋ω×Ａ得

到全量欧拉动力学方程为：

６０２
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ｄω
ｄｔ＝Ｉ

－１Ｍ－Ｉ－１（ω×Ｉω） （８）

为了防止大机动角控制时欧拉角引起的奇点

问题，用四元数来表示欧拉角，欧拉角与四元数ｑ０，

ｑ１，ｑ２，ｑ３的关系
［９］可表示为：

ｔａｎφ＝
２（ｑ１ｑ２＋ｑ０ｑ３）
ｑ２０＋ｑ

２
１－ｑ

２
２－ｑ

２
３

（９）

ｔａｎγ＝
２（ｑ０ｑ１＋ｑ２ｑ３）
ｑ２０－ｑ

２
１－ｑ

２
２＋ｑ

２
３

（１０）

ｓｉｎψ＝２（ｑ０ｑ２－ｑ１ｑ３） （１１）
其中，φ为俯仰角，ψ为偏航角，γ为滚动角．

２　分离体分离间距计算方法

分离体之间的最小间距计算是分离动力学与

控制仿真的一个重要环节．根据分离体模型的规范
化特点将分离体简化为圆台体，使两分离体之间的

最短距离计算简化为两个空间圆台体之间的最小

距离的计算，再转化为空间一点到圆台曲面的距离

计算，具体参考文献８．

３　组合体的分离姿态控制策略

３．１　ＰＤ开关控制
通常组合体具有喷嘴开关闭环控制系统，控制

其俯仰、偏航和滚动角．工程上常用相平面 ＰＤ关
控制，这里依然采用．

组合体姿态 ＰＤ开关控制律环节根据姿态跟
踪偏差产生对应各姿态喷管的开关控制指令．

基本控制律为：

Ｉφ＝ＰφΔφ＋ＤφΔφ

Ｉψ＝ＰψΔψ＋ＤψΔψ
·

Ｉγ＝ＰγΔγ＋ＤγΔγ
{ ·

（１２）

其中，φ为偏航角，ψ为俯仰角，γ为滚动角．Ｐ和Ｄ分
别为比例系数和微分系数，设定合适的比例微分系数

和姿控喷管的开关门限，对组合体分离过程的姿态进

行控制，使分离过程中组合体的姿态变化较小．
３．２　分离反推力参与的开环时序控制方法

为了弥补ＰＤ开关控制的不足，同时利用反推
分离力对姿态的影响，工程上一般采用分离反推力

参与的开环时序控制与 ＰＤ开关控制共同作用对
分离过程姿态进行控制．

分离反推力开环控制方法是利用网格法选取

最优时序ｔ１和ｔ２，使组合体重心两侧的反推分离喷

管Ｔ３和Ｔ４在ｔ１＜ｔ＜ｔ２时关闭，在ｔ≤ｔ１或ｔ≥ｔ２时
四个反推喷管都打开，加速分离，直到到达分离距

离反推喷管都关闭．
３．３　分离反推力参与的闭环控制策略

反推分离力参与的闭环控制策略也是在 ＰＤ
控制的基础上利用反推分离力进行姿态控制的方

法，不同的是，反推分离力由最佳开关时序策略改

为闭路反馈控制策略，作为喷嘴姿态控制的补充，

图２所示，如果 Ｔ３，Ｔ４或 Ｔ１，Ｔ２同时开启或关闭，
就只影响组合体绕ｙ轴的偏航角．

由于分离体１的姿态在初始角速度扰动下是
改变的，理论上要求出组合体对分离体１的相对姿
态角，作为反推分离力闭环控制的反馈信息．

相对滚动角和相对俯仰角在分离过程中对碰

撞的影响很小，碰撞主要是在具有较大的初始偏航

角速度的情况下发生的，因此，反推分离力的开关

闭环控制只要控制相对偏航角的状态，就能有效避

免碰撞的发生．由同时加载 Ｔ１，Ｔ２或同时加载 Ｔ３，
Ｔ４来控制组合体的偏航角．设定相对偏航角门限
ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ，控制反推分离力的加载情况．

门限情况：

当相对偏航角Δψｒ＞ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ，，则要减小组合
体的偏航力矩，需要只施加反推分离力Ｔ１，Ｔ２；

当相对偏航角 Δψｒ＜－ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ，则要增大组
合体的偏航力矩，需要只施加反推分离力Ｔ３，Ｔ４；

当相对偏航角ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ≤Δψｒ≤ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ，则分
离过程可以保证不碰撞，不需要辅助姿控，这时同

时施加反推分离力Ｔ１、Ｔ２、Ｔ３、Ｔ４，加速分离．
３．４　相对姿态角计算

以分离体与被分离体间的相对姿态角及姿态

角变化率为状态空间变量写状态空间方程，以被分

离体质心主惯量坐标系为计算坐标系列写相对姿

态运动方程．相对姿态角求解过程如图３所示：

图３　相对姿态角的求解过程

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｓｏｌｖｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｒｅｌａｔｉｖｅａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅ

惯性系（图中表示为Ｉ）中分离体角速度为ω１，
被分离体角速度 ω２，惯性系到被分离组合体质心

７０２
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坐标系（图中表示为 Ｅ）的四元数为 λ２，惯性系到
上面体１质心体坐标系（图３中表示为Ｅ′）的四元
数为 λ１．被分离体 Ｂ相对上面体１的角速度在惯
性系中表示为Ω，在被分离体质心坐标系中表示为

ΩＥ，相对四元数λ．

根据四元数坐标转换公式［９］，四元数运动学方

程，得到相对姿态角的求解公式：

λ＝λ１Ａ
¨λ２　Ω

→ ＝珝ω２－珝ω１

ΩＥ＝Ａ２Ω　λ
· ＝１２λ×ΩＥ （１３）

在扰动角速度不大情况下，也可以直接采用绝

对姿态角信号，从而简化分离反馈控制．

４　分离过程仿真与分析

利用ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模块对分离过程动力
学模型进行仿真，对不同的控制方式下分离过程结

果进行分析对比．假设组合体质心位移达到１．８米
时分离结束，关闭分离反推力．

（１）绝对姿态角反推力开环时序控制参与的姿
态控制分离过程中，通过对反推力分离时序进行优

化，得到时序为ｔ１＝０．５ｓ，ｔ２＝１ｓ时分离间距最大．
（２）相对姿态角反推力闭环控制参与的姿态

控制分离过程中，设定阈值 ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ为１°分离情
况进行仿真，分别对相对姿态角情况下和绝对姿态

角情况下的闭环分离过程进行仿真．
表１　无初始姿态偏差情况下的分离过程

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｗｉｔｈｏｕｔｉｎｉｔｉａｌａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ

ＣｏｎｔｒｏｌＳｔｒａｔｅｇｙ
Ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ
Ｔｉｍｅ（ｓ）

ＴｈｅＮｅａｒｅｓｔ
Ｄｉｓｔａｎｃｅ（ｍ）

Ｏｐｅｎ－ｌｏｏｐＴｉｍｉｎｇＣｏｎｔｒｏｌ ２．１３２ ０．６５１
Ｃｌｏｓｅｄ－ｌｏｏｐＣｏｎｔｒｏｌｕｎｄｅｒＡｂｓｏｌｕｔｅ
ＡｔｔｉｔｕｄｅＡｎｇｌｅ（ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ＝１°）

２．０９１ ０．６６３２

Ｃｌｏｓｅｄ－ｌｏｏｐＣｏｎｔｒｏｌｕｎｄｅｒＲｅｌａｔｉｖｅ
ＡｔｔｉｔｕｄｅＡｎｇｌｅ（ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ＝１°）

２．２５ ０．６６４３

表２　有初始姿态偏差情况下分离过程

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｗｉｔｈｉｎｉｔｉａｌａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ

ＣｏｎｔｒｏｌＳｔｒａｔｅｇｙ
Ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ
Ｔｉｍｅ（ｓ）

ＴｈｅＮｅａｒｅｓｔ
Ｄｉｓｔａｎｃｅ（ｍ）

Ｏｐｅｎ－ｌｏｏｐＴｉｍｉｎｇＣｏｎｔｒｏｌ ２．１３３ ０．５７６
Ｃｌｏｓｅｄ－ｌｏｏｐＣｏｎｔｒｏｌｕｎｄｅｒＡｂｓｏｌｕｔｅ
ＡｔｔｉｔｕｄｅＡｎｇｌｅ（ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ＝１°）

２．１３１ ０．６３２

Ｃｌｏｓｅｄ－ｌｏｏｐＣｏｎｔｒｏｌｕｎｄｅｒＲｅｌａｔｉｖｅ
ＡｔｔｉｔｕｄｅＡｎｇｌｅ（ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ＝１°）

２．６５７ ０．６４１８

分别对无初始姿态偏差的情况和组合体具有

初始偏航角速度为３°／ｓ，分离体具有初始偏航角速
度－３°／ｓ情况下分离过程进行仿真，仿真结果如表
１和表２所示．

由表１和表２可知，相对姿态角反推力闭环控
制的分离过程比绝对姿态角反推力开环时序控制

的分离方式和绝对姿态角反推力闭环控制的分离

过程在有初始姿态偏差的情况下更安全．

图４　大偏差情况分离时序控制方式

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｗｉｔｈｌａｒｇｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｕｎｄｅｒｔｉｍｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ

图５　大偏差情况下分离闭环控制方式

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｗｉｔｈｌａｒｇｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｕｎｄｅｒｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｃｏｎｔｒｏｌ

在分离过程中出现大的扰动时，可能会有大的

初始姿态偏差出现．假设，分离体１初始偏航角速
度为－１５°／ｓ，组合体初始偏航角速度为２０°／ｓ．分
别对两种姿态控制方式下的分离过程进行仿真．

绝对姿态角反推力开环时序控制方式的分离

过程如图４所示．
分离过程中分离体与组合体之间相对分离距

离出现了零值，即分离过程发生了碰撞．
阈值为１°的相对姿态角反推力闭环控制方式

分离过程仿真如图５：
即使在偏差较大的情况下分离过程也没有出

８０２
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现碰撞，显然较开环时序控制的分离过程更加安

全，鲁棒性更好．

５　结论

为了解决反推分离力时序控制方式鲁棒性较

差的问题，提出了一种反推分离力同时参与组合体

姿态闭环的控制策略．仿真分析表明，这种策略比
最佳时序控制方式的鲁棒性要好、对分离时序不需

要事先进行大量的参数优化，安全性更高，鲁棒性

更强，而且方法简单，工程可实现性好，可应用于导

弹分导，“一箭多星”发射等的分离控制中．
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