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采用高抛弹道的反临拦截器制导律设计

杨　佳，尉建利，闫　杰
（西北工业大学 航天学院飞行控制研究所，西安　７１００７２）

摘要：针对临近空间高超声速巡航飞行器拦截所面临的制导策略，由于相对速度极快，机动能力、速度均不占优势，因此需要进

行高精度的中、末制导研究；在合理假设的基础上，建立了相对运动的数学模型，为了给末制导预留足够的机动过载，创新地提出了

采用高抛弹道拦截的设计思路，根据不同的制导段飞行性能指标要求设计高抛弹道的复合制导律：初制导形成了一个初始抛射角，将

拦截器抛射到较高的空域；中制导采用比例导引法，根据目标信息修正弹道倾角；末制导采用修正比例导引法，完成末段拦截的任务；

为了保证各个制导律的平滑过渡，分别应用一次函数平滑算子和二阶平滑的三角函数平滑算子进行交接，针对临近空间高超声速巡航

飞行器的弹道特征和机动性能，并对目标不同机动模式的拦截效果进行分析，仿真结果表明，所设计的制导方法能够对临近空间高超

声速飞行器进行有效拦截，且制导律算法简单，有利于工程实现。

关键词：高抛弹道；临近空间飞行器；拦截制导
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０　引言

随着临近空间高超声速巡航导弹、助推滑翔导弹和空

间轨道机动平台等高超声速临近空间飞行器技术的大力发

展，现有的防空反导体系将会面临着巨大的挑战［１］。对于

临近空间高超声速飞行器，飞行速度快、突防能力强，具

备一定的机动能力，给拦截带来了巨大的难题，目前尚缺

乏有效的拦截策略和制导方法，必须针对高超声速临近空

间飞行器开展特有的拦截策略和反临制导方法方面的

探索［２］。

临近空间高超声速飞行器末段机动能力强，且轨迹无

法预测，对其进行拦截难度较大，在巡航段受超燃冲压发

动机的限制，高超声速飞行器机动能力较弱，因此最佳拦

截段在临近空间高超声速飞行器的巡航段。为了对临近空

间高超声速飞行器进行有效的拦截，国外实际上大量使用

的拦截制导仍然以比例导引及其各种以比例导引为基础的

改进型制导律为主。文献 ［１］通过对比比例导引律和微分

对策制导律，可以看出在高超声速飞行器的拦截问题上比

例导引制导律很难达到较高的制导精度要求。文献 ［２］研

究了ＴＢＭ拦截器的制导与控制问题，设计微分几何制导

律，但是需要已知目标的运动信息；弧长域内的研究，需

要转入时域方可实用化；制导曲率和挠率形式复杂等不足。

文献 ［３］研究了动能拦截系统的拦截模式、导引头对目标

的捕获概率、拦截机动目标的末制导律以及目标机动信息

估计方法等问题。文献 ［４］研究了微分对策制导律，但是

若对抗双方一方采取，一方不采取时，会因采取微分对策

的一方过于保守，而使得微分对策导引的性能下降。同时，

求解微分对策制导律要用极大值原理，需要解两点边值问

题，难以在实际的拦截场景中应用。
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本文以临近空间高超声速巡航飞行器为拦截对象，提

出了采用高抛弹道拦截的设计思路，针对临近空间飞行器

的弹道特征和机动性能，设计高抛弹道的复合制导律：初

制导形成了一个初始抛射角，将拦截器抛射到较高的空域；

中制导采用比例导引法，根据目标信息修正弹道倾角；末

制导采用修正比例导引法，完成末端拦截的任务。为了保

证各个制导律的平滑过渡进行了制导交接班的研究，本文

提供了一个新思路利用高抛弹道进行拦截，并对目标不同

机动模式的拦截效果进行分析验证。

１　问题的提出

由于拦截弹与高速飞行的目标相比，不再具有速度上

的优势，因此，采用传统的攻击方式难以保证拦截的精度。

拦截弹的速度一般小于目标的速度，势必会引起攻击区变

得狭小，只能采用前向攻击的方式，而这种攻击方式对目

标的机动较为敏感。另外，在前向攻击的拦截方式下，导

弹和目标的相对速度更大，导致末制导时间很短；如果中

制导结束时，误差较大，由于末制导时间较短，可能来不

及消除初始误差的影响，或者消除误差所需的过载太大，

这些都会导致脱靶量增大。

目前较为常用的导引律都是在比例导引律的基础上进

行修正和完善。这些导引律都是基于导弹速度高于目标速

度，导弹的机动能力远大于目标的机动能力这一前提下实

现对目标的零脱靶量。在拦截过程中目标的速度变化和轨

迹机动对导弹来说是一个小量，在导引律中基本没有考虑

目标的加速度等运动信息。而对高超声速目标来说，拦截

导弹已不再具有速度优势，且在临近空间拦截导弹的过载

能力也大幅下降，经典的导引律已难以适应对高超声速目

标精确拦截的需要。

通过创新地提出高抛弹道拦截的设计思路，预置抛射

角能够有效的减小速度损伤，产生了更大的机动过载，有

利于增加导引头的目标捕获，使得末制导阶段依然具有较

高的速度，以便提供足够的气动力矩，减少攻击时间，能

够在保持较远射程的情况下具有较小的弹体质量，从而实

现精确拦截。

１１　拦截问题的数学模型

临近空间飞行器由于所处的特定空域，且作为非合作目

标，包括气动数据在内的很多飞行参数都是无法获得的，因

此无法采用类似大气层外拦截的方法建立准确的目标运动模

型，只能通过拦截器的导引头或数据链获取目标信息，包括

目标当前时刻的位置、速度信息和跟踪滤波获得的加速度信

息。本文选定的拦截对象为巡航式临近空间高超声速飞行

器，采用乘波体气动外形，可利用临近空间的稀薄大气进行

横向机动［３］。根据此类型飞行器的轨迹特性，并结合可探测

的目标飞行器状态量，由于临近空间飞行器的飞行高度处于

稀薄大气段，拦截器通常采用直接力控制方式，由载机发射

到预定高度后，主发动机关机，拦截器仅受稀薄大气和推力

矢量控制器的影响，整个拦截过程的动力学方程可描述为：

狓＝狓犜 －狓犵 ＝ －犞犜ｃｏｓθ犜ｃｏｓψ犜 －犞犿ｃｏｓθ犿ｃｏｓψ犿

狔＝狔犜 －狔犵 ＝犞犜ｓｉｎγ犜 －犞犿ｓｉｎγ犿

狕＝狕犜 －珔狕犵 ＝犞犜ｃｏｓγ犜ｓｉｎψ犜 ＋犞犿ｃｏｓγ犿ｓｉｎψ犿

狉犿 ＝
（狀狔犿 －ｃｏｓγ犿）犵

犞犿（狋）


ψ犿 ＝

狀狕犿犵

（犞犿（狋）ｃｏｓγ犿）

狔犜 ＝犞犜ｓｉｎγ犜

γ犜 ＝ －
（犔＋犘ｓｉｎα）ｃｏｓφ犜 ＋犿犵ｃｏｓγ犜

犿犞犜


ψ犜 ＝

（犔＋犘ｓｉｎα）ｓｉｎφ犜

犿犞犜ｃｏｓγ犜

犞犜 ＝
犘ｃｏｓα－犇－犿犵ｓｉｎγ犜

犿


φ犜 ＝μ

珔
φ狀犪狓

犿 ＝犿犜δ犜

烅

烄

烆

（１）

式中，狓犵，狔犵，狕犵 分别为拦截弹的狓，狔，狕坐标，狀狔犿，狀狕犿

分为拦截弹的狔和狕方向的过载，狓犜，狔犜，狕犜 分别为目标的

狓，狔，狕坐标，狉犿为拦截器的地心距，犞为速度，犿为质量，α

为迎角，θ为爬升弹道倾角，犵为飞行器的重力加速度，犘 为

发动机推力，犔和犇定义为飞行器的升力和阻力，μ为飞行器

的倾斜角速度指令，珔φｍａｘ为飞行器的最大倾斜角速度，ρ为大

气密度。

地面系弹目视线角速度：

狇＝
狉×犞

狉２
＝［狇狓，狇狔，狇狕］

犜
＝
１

狉２
［狔狕－狕狔，狕狓－狓狕，狓狔－狔狓］

犜

狉＝ 狓２＋狔
２
＋狕槡

２

狉＝
狓×犞狓＋狔×犞狔＋狕×犞狕

狓２＋狔
２
＋狕槡

２

烅

烄

烆

（２）

　　其中：狇 为视线角速度；狇狓，狇狔，狇狕 为视线角速度在

狓，狔，狕三个方向上的分量。

２　导引律设计

由于反临作战中，拦截器飞行时间长，作战距离远，

不同阶段拦截器获得的导引信息也不同，其导引律一般分

为初、中、末三阶段制导的复合制导律。初制导依靠载机

和数据链对目标探测，进行命中点预测，中制导使用自身

惯导＋数据链修正完成指令飞行，末制导依靠导引头捕获

目标进行自寻的制导飞行［４］。

其中在本文中使用的是发射坐标系犗－狓狔狕，该坐标系

的原点与发射点犗 固连。犗狓轴在发射点水平面内并指向发

射瞄准，方向，犗狔轴垂直于发射水平面指向上方，犗狕轴与

其余两轴成右手坐标系，也叫做地面坐标系。

２１　拦截器初制导律设计

拦截器初制导采用程序控制，通过载机和数据链探测

目标信息，并结合拦截器自身的飞行信息预测命中点，到

初制导结束时刻狋０控制拦截器达到指定的弹道倾角。狋＜狋犾狅犮犽
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时，拦截器处于舵面锁定状态，狋犾狅犮犽 ＜狋＜狋０ 时，按照三角

函数转弯程序角控制，使拦截器逐步适应过载的增加，可

采用以下公式：

θ犿 ＝
π

２（狋０－狋犾狅犮犽）
θ狅狆狋ｓｉｎ

π（狋－狋犾狅犮犽）

２（狋０－狋犾狅犮犽）
［ ］


ψ犿 ＝

π

２（狋０－狋犾狅犮犽）
ψ狅狆狋ｓｉｎ

π（狋－狋犾狅犮犽）

２（狋０－狋犾狅犮犽）
［ ］

烅

烄

烆

（３）

式中，狋０为初制导时长，狋为当前时刻，狋犾狅犮犽为舵面锁定时间，

θ犿 和ψ犿 分别为拦截器的弹道倾角和弹道偏角，θ狅狆狋和ψ狅狆狋分

别为初制导中拦截器期望的弹道倾角和弹道偏角。

由于临近空间高超声速飞行器的飞行速度比拦截器快，

所以拦截器一般采用前半球攻击的拦截策略，拦截过程的

时长通常取决于拦截器与目标的狓 轴的水平距离，命中点

在发射坐标系下的位置 狓犵、狔犵、狕犵 可采用下式进行

估算［５］：

狋ｅｘｐ＝
狉狓

犞狓犿 －犞狓犜

狓犵 ＝狓犜 ＋犞犜狋ｅｘｐｃｏｓθ犜ｃｏｓψ犜

狔犵 ＝狔犜 ＋犞犜狋ｅｘｐｓｉｎθ犜

狕犵 ＝狕犜 －犞犜狋ｅｘｐｃｏｓθ犜ｓｉｎψ犜

烅

烄

烆

（４）

式中，狓犜、狔犜、狕犜 为目标在发射坐标系下的位置，狋ｅｘｐ为拦

截器的预测飞行时间，θ犜、ψ犜 分别为目标的弹道倾角和弹

道偏角。

铅垂平面内高抛弹道的弹目相对运动关系如图１所示，为

将拦截器抛射到较高的空域，期望的弹道倾角θ狅狆狋 可表示为在

当前的视线角上预置一个抛射角θΔ 的修正预置弹道倾角。

θ狅狆狋 ＝犽θΔ＋ａｒｃｓｉｎ
狔犵－狔犿

（狓犵－狓犿）＋（狔犵－狔犿）＋（狕犵－狕犿槡 ）［ ］
（５）

图１　拦截弹－目标铅垂平面弹道示意图

　　考虑到导弹需要飞行距离越远，抛射角度应该越大。

因此，可以用下述公式估算抛射角：

θΔ ＝

０ 狋ｅｘｐ＜２０ｓ

π

６
１－犲

０．０２（狋ｅｘｐ－２０）（ ） 狋ｅｘｐ≥２０ｓ
烅

烄

烆

（６）

　　当狋ｅｘｐ＜２０ｓ时，导弹和目标距离很近，载机可能来不

及将拦截器抛送到制定高度，因此不采用高抛弹道。对于

参数犽的选取，考虑到载机飞行高度越低，需要越大的预

置角将拦截器送往预定高度，因此可将犽用下式表示：

犽＝２
狔ｍａｘ－狔犿

狔ｍａｘ

（７）

式中，狔ｍａｘ表示拦截弹最大飞行高度。

初制导中拦截器期望的弹道偏角可取为拦截器与目标

的侧向视线角：

ψ狅狆狋 ＝ －ａｒｃｔａｎ
狕犵－狕犿

狓犵－狓犿
（ ） （８）

２２　拦截器中制导律设计

中制导在纵向和侧向采用比例导引法，制导律［６７］可以

表示为：

θ＝犽１狇狕


ψ＝犽２

狇狔
｛ （９）

式中，狇狕 和狇狔 分别表示纵向和侧向视线角，导航比选取为：

犽１＝３，犽２＝３。

２３　拦截器末制导律设计

拦截器末制导采用修正比例导引法，为减小拦截器的

需用过载，降低脱靶量，在其基础上引入拦截器速度变化

和重力影响修正。

设修正项为狆， 则拦截器末制导律可表示为：

θ＝
犵

犞
（犽犳狘狉狘狇狕＋狆－ｃｏｓθ）


ψ＝－

犵

犞
（犽犳狘狉狘狇狔＋狆）

烅

烄

烆

（１０）

式中，犽犳为末制导的导航比，对拦截器与目标纵向平面内的

相对运动方程求导，得：

狉̈狇狕＋狉狇狕 ＝犞ｓｉｎ（狇狕－θ）－犞犜ｓｉｎ（狇狕－θ犜）－

犞θｃｏｓ（狇狕－θ）＋犞犜
θｃｏｓ（狇狕－θ犜） （１１）

　　将式 （１０）代入式 （１１），并定义犖 ＝犽犳犵ｃｏｓ（狇狕－θ）

整理后可得：

狇̈狕＋狉（犖－２）狇狕／狉＝ ［犞ｓｉｎ（狇狕－θ）－犵ｃｏｓ（狇狕－θ）狆＋

犵ｃｏｓθｃｏｓ（狇狕－θ）］／狉 （１２）

　　将式 （１２）进行积分求解，并进行泰勒展开，可得：

狀狔 ＝

犽犉狇狕０狘狉１－
狋

狋犳
（ ）

犖－２

犵
＋

犽犳［犞ｓｉｎ（狇狕－θ）－犵ｃｏｓ（狇狕－θ）狆］

犖－２
＋

犵ｃｏｓθｃｏｓ（狇狕－θ）１－ １－
狋

狋犳
（ ）

犖－２

［ ］
犖２

＋狆 （１３）

　　要求命中时刻拦截器法向过载不超过６ｇ，即狋＝狋犳时，

狀狔 ＝６， 带入式 （１３）可求出修正项的表达式为：

狆＝

犽犳［犞ｓｉｎ（狇狕－θ）＋犵ｃｏｓθｃｏｓ（狇狕－θ）］－６［犽犳犵ｃｏｓ（狇狕－θ）－２］

２

（１４）

３　制导交班

为保证不同阶段制导律之间的平滑过渡，避免制导律

切换过程产生过载突变，在复合制导中需要考虑制导律的

交班问题。由于初－中制导交班时，拦截器过载不会很大，
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因此初－中制导交班律采用满足一阶平滑的一次函数平滑

算子进行过渡［８］，一阶平滑过渡是指在衔接处保证两弹道

速度方向一致，其核心思想是使加速度矢量连续。此时，

交接班问题就转换为以两个常值矢量为始末点的两边值问

题。在交接段导引头已经开始工作，而中制导段导引律仍

然起作用，可以用这两种已知制导律为参量构造一个连续

函数来作为交接班的制导规律，实现弹道的平滑过渡，基

于以上思想，定义交接段导引规律即：

犪（狋）＝ １－
珋狋

狋犵犱
（ ）犪ｉｎｔ（狋）＋

珋狋

狋犵犱
犪犿犻犱（狋） （１５）

式中，珋狋表示从交班时间开始到当前时间经历的时刻，狋犵犱 表

示交班过程持续时间，犪ｉｎｔ（狋）表示初制导的指令加速的，

犪犿犻犱（狋）表示中制导的指令加速的。

零基交接强行要求在交接点弹道加速度为零，虽然它

可以保证弹道平滑过渡。但这在交接段存在大的航向误差

时会使拦截器在导引过渡段瞄准误差进一步增大，不利于

拦截器命中目标。实际上在弹道交接点，使弹道加速度为

零并无必要，其核心思想是使加速度矢量连续。这可以理

解为使得交接班的加速度在交接开始时刻等于中制导结束

时刻的加速度指令，则完成拦截器的中末制导交接班。此

时，交接班问题就转换为以两个常值矢量为始末点的两边

值问题。在交接段导引头已经开始工作，而中制导段导引

律仍然起作用，可以用这两种已知制导律为参量构造一个

连续函数来作为交接班的制导规律，实现弹道的平滑过渡。

对于中－末制导交接，由于拦截器已具有较大的速度和

过载，为提高导弹命中精度，通常采用满足二阶平滑的三角

函数平滑算子进行交接，二阶平滑过渡是指在过渡点保证两

弹道的速度矢量与法向加速度方向都一致，其表达式为：

犪（狋）＝λ１犪犿犻犱（狋）＋λ２犪狋狉犿（狋） （１６）

式中，犪狋狉犿（狋）为末制导指令加速度，λ１和λ２分别表示中制导

和末制导的三角函数算子，其表达式为：

λ１＝ｃｏｓ
π

２狋犵犱
珋狋＋０．２５ｓｉｎ

π

２狋犵犱
珋狋

λ２＝ｓｉｎ
π

２狋犵犱
珋狋＋０．２５ｃｏｓ

π

２狋犵犱
珋狋

烅

烄

烆

（１７）

４　仿真分析

本文根据Ｘ－５１Ａ飞行器的一些已知参数，并参考目前

巡航式导弹的突防策略，设计了临近空间目标的３种典型

运动模式，在发射坐标系下可表示为：

１）水平面匀速飞行：

狓犜 ＝犞犜ｃｏｓφ

狔犜 ＝０

狕犜 ＝犞犜ｓｉｎφ

烅

烄

烆

（１８）

　　２）水平面等过载侧滑：

狓犜 ＝犞犜ｃｏｓ
犪犜狋

犞狋
＋π－φ（ ）

狔犜 ＝０

狕犜 ＝犞犜ｓｉｎ
犪犜狋

犞狋
＋π－φ（ ）

烅

烄

烆

（１９）

　　３）水平面等过载爬升：

狓犜 ＝犞犜ｓｉｎ
犪犜狋

犞犜

ｓｉｎ（π－φ）

狔犜 ＝犞犜ｃｏｓ
犪犜狋

犞犜

ｓｉｎ（π－φ）

狕犜 ＝ －犞犜ｓｉｎ
犪犜狋

犞犜

烄

烆

（２０）

式中，犪犜为目标加速度，φ为目标速度方向与瞄准线的夹角，

即攻击进入角。

本节对本文提出的方法进行仿真验证，对于目标，分

别考虑等过载转弯、等速转弯、正弦机动３种突防方式，

并给出目标不同的机动时刻对脱靶量的影响。其中拦截器

与目标相关参数如表１所示。

表１　拦截器与目标相关

目标速度／Ｍａ ９Ｍａ

拦截器初速度／Ｍａ ３Ｍａ

初始弹道倾角／（°） １０°

最大飞行高度／ｋｍ ４５

气动参考面积 ０．３２４

拦截器可用过载 ８ｇ

目标可用过载 ２ｇ

表２给出了不同机动形式对拦截器脱靶量的影响。仿

真结果表明，对于目标的等过载机动，拦截脱靶量较小，

而对于目标进行等速转弯和正弦机动时，由于突防过程中

目标过载持续变化，会产生较大的脱靶量。

表２　目标机动形式对脱靶量影响

目标机动形式／ｓ 脱靶量／ｍ

无机动 ０．５２

等过载转弯 ２．９１

等速转弯 ５．１１

正弦机动 ６．８５

表３给出了目标在命中前的不同时刻进行等速转弯机

动，对拦截器脱靶量的影响。仿真结果表明，目标机动时

距离拦截器越近，产生的脱靶量就会越大。

表３　目标机动时刻对脱靶量影响

目标机动时刻／ｓ 脱靶量／ｍ

１ ７．５９

２ ５．１１

５ ４．９０

１０ ３．３０

图２给出目标进行等速转弯时，拦截器与目标的全段

纵向弹道，图３拦截器与目标的全段侧向位置随时间变化

曲线，图４为拦截器过载随时间变化曲线。

从图２可以看出，拦截器纵向平面的弹道近似抛物线，

这种制导律可以使拦截器快速接近到目标的飞行空域，使

导弹在末制导时有更大的过载用于应对目标的突防机动，



　　 计算机测量与控制　 第２６卷



·１１８　　 ·

图２　拦截器－目标纵向平面弹道

图３　拦截器－目标侧向平面弹道

图４　拦截器过载

图３可以看出，目标进行侧向机动，导弹同样能够进行有

效拦截，图４可以看出拦截器在初制导和末制导的过载较

大，其中最大过载出现在初制导段，中制导的过载很小，由

于高抛弹道可以明显增大命中速度，减小飞行时间和脱靶

量，因此在基于高抛弹道的制导律设计中，即使采用形式

简单的比例导引法和修正比例导引法，依然能够对高超声

速飞行器进行有效的拦截。

５　结论

为获得临近空间飞行器的有效拦截方法，本文基于高

抛弹道设计拦截器的初、中、末复合制导律，并分析目标

不同机动形式和机动时刻对脱靶量的影响。仿真结果表明，

这种制导方法能够对临近空间高超声速飞行器进行有效拦

截，且制导律算法简单，有利于工程实现，为反临拦截制

导方法提供了新的思路。
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