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弹道导弹中段突防弹道设计与验证
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摘要：针对中段多脉冲弹道规划及评价问题，提出了一种新的弹道设计及评价方法。借鉴轨迹规划中节点搜索及扩展的

思想，将多脉冲弹道的脉冲点火点视为节点，建立了多脉冲机动变轨模型。基于该模型，对突防弹道进行了设计及优化。

运用“博弈论”的思想，在考虑敌方防御系统的探测机理、性能及部署基础上将敌方预测弹道与实际弹道的差值作为评价

函数，以尽量降低敌方预测弹道的精度。最后，设计了导弹突防效能地面验证平台以验证所设计弹道的突防效率与弹道

评价方法的有效性。选取了一个例子进行分析及验证，结果表明：相比最省能量弹道，设计的 导 弹 防 御 系 统 对 突 防 弹 道

的预测误差提高了５到１５倍，达到了１００～３００ｋｍ，飞行时间缩短了８．５３％，而且规划 时 间 不 到１４０ｓ。实 验 显 示 本 文

提出的弹道设计方法，能够在很短时间内规划出一条突防概率很高的弹道。
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１　引　言

弹道导弹中段机动突防是针对防御系统中段

拦截的一种有效对抗 措 施［１－４］。一 般 中 远 程 弹 道

导弹的飞行时间为１２～４５ｍｉｎ不等，其中中段无

动力飞行占 总 飞 行 时 间 的９０％以 上。在 这 段 时

间内进行拦截对导弹防御系统（下文称防御系统）
来说性价比极高。因通过多批次多层次的拦截可

大大降低突防导弹的突防概率。为了缩短导弹防

御系统的预警时间，提高突防弹突防概率，科研工

作者提出了很多理论与方法，譬如中段机动变轨、

隐身导弹、高 超 音 速 滑 翔 弹、多 弹 头 等［５－８］。本 文

针对导弹 中 段 机 动 变 轨 展 开 研 究 并 进 行 了 实 验

验证。
公开资料显示，美国学者最早系统地论述了如

何利用脉冲改变弹道导弹射程及缩短导弹的预警

时间［９］，但他们只考虑了从弹道最高点机动的特殊

情况。以后，Ｅｒｅｚ等人将其推广到任意两条相交弹

道上［１０］。国内国防科技大学的高云普等人借鉴卫

星多脉冲变轨思想，首先提出了在被动段利用多脉

冲变轨来突防的方法，并从理论上对该方法进行了

论证，给出了脉冲点火的条件［１１－１２］。北京航空航天

大学的张斌等人研究了点火时间、发动机工作时间

对射程的影响［１６］。哈尔滨工业大学的高扬等人在

多脉冲弹道的研究基础上，从敌方探测误差的角度

展开研究，推导出了多脉冲变轨方向及次数与敌方

探测误差的关系［１７－１８］。

公开资料显示，利用多脉冲进行机动 变 轨 的

理论不少，但是如何规划及优化多脉冲弹道的研

究很少，甚至可以说基本没有。公开的研究成果

都是借鉴卫星多脉冲变轨的轨道规划，而且也仅

从突防导弹本身来评价和衡量其性能，譬如最省

燃料、最短时间等［１９］。

针对上述情况，本文主要从３个方面 对 多 脉

冲弹道规划进行了研究。首先，借鉴无人机路径

规划中节点扩展搜索思想将多脉冲弹道的每个脉

冲点火点视为节点，采用遗传算法与序列二次规

划相结合的方法进行多脉冲弹道的设计与优化。
其次，受“博弈论”思想的启发，将弹道导弹防御系

统的探测机理、性能及部署情况的影响考虑进来，
将变轨后的实际弹道与防御系统得出的预测弹道

的差值（下文为预测误差）作为评价指标。最后，
根据上述 原 理 搭 建 了 导 弹 突 防 效 能 地 面 验 证 平

台，同时模拟多脉冲导弹的突防轨迹及防御系统

的 探 测 系 统，对 设 计 的 机 动 弹 道 进 行 了 验 证 与

分析。

２　多脉冲机动变轨模型推导

为了简化研究对象，本文不考虑大气 阻 力 及

地球形状引起的Ｊ２摄动对中段弹道造成的影响。
采取文献［１１－１３］的坐标系建立方式，即以地球球

心为原点，球 心 与 被 动 段 起 始 点 的 连 线 为ｙ轴，
过球心并且垂直ｙ轴的直线为ｘ 轴，建立直角坐

标系，同时以 地 球 球 心 为 原 点，以ｙ轴 为 极 轴 建

立极坐标系。
设ｒ０ 是导弹被动段起始点的极半径，ｖ０ 是导

弹在被动段起始点的速度，θ０ 是导弹在被动段起

始点的弹 道 倾 角，落 地 点 为 ｘｔｆ，ｙｔｆ，ｚ（ ）ｔｆ ，目 标 坐

标为 ｘｔ，ｙｔ，ｚ（ ）ｔ 。导弹 在 时 刻Ｔ 点 火，最 后 到 达

落地点 ｘｔｆ，ｙｔｆ，ｚ（ ）ｔｆ ，如图１所示［１１－１５］。

图１　单脉冲变轨示意图
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图中１、ｎ分别为起始点与落地点，中间的点

为脉冲点火 点，ｒ为 这 些 点 的 极 半 径。借 鉴 无 人

机轨迹规划中节点扩展搜索的思想，可以将这些

点视为轨迹规划节点，将点火间隔时间ｔ（射程角

ψ）视为搜索步长。导弹脉冲点火时，速度增量为

Δｖ，其与弹道 平 面 的 夹 角 为γ１，在 弹 道 平 面 内 的

投 影 与 ｘ－轴 的 夹 角 为 σ１，落 地 点 坐 标 为

ｘｔｆ，ｙｔｆ，ｚ（ ）ｔｆ 。这样，根据轨迹规划中节点搜索扩

展的思想就可将多脉冲弹道设计转变为一个变步

长的轨迹规划问题。下面对轨迹规划模型进行分

析，本文以间隔时间ｔ为搜索步长。

２．１　参考弹道及坐标的建立

为了保证突袭导弹在机动后还能击中目标点

ｘｔ，ｙｔ，ｚ（ ）ｔ ，本文选 取 同 一 关 机 点 能 击 中 目 标 的

最省能 量 弹 道 为 参 考 弹 道。以 地 球 球 心 为 原 点

ｏ，以地心与最省能量弹道关机点的连线为ｙ０ 轴，

在最省能量弹道平面内取过地心且垂直ｙ０ 轴的

直线为ｘ０ 轴，ｚ０ 轴满足右手螺旋法则，建立参考

坐标系ｏ－ｘ０ｙ０ｚ０。根据假设可得参考弹道在关

机点的参数为：

Ｙ０（ｔ０）＝ ０，ｒ０，０，ｖｒｃｏｓθｒ，ｖｒｓｉｎθｒ，［ ］０ ． （１）

式中：ｒ０ 表示 关 机 点 到 地 心 的 距 离，θｒ 表 示 弹 道

倾角。
求出参考弹道后，可以求得整个弹道 的 飞 行

时间ｔｒ。本文根据防御 系 统 的 反 映 时 间，合 理 规

划点火次数。

本文假设在关机点突防弹道的能量参数等于

最省能量弹道的能量参数。突防弹道在关机点与

参考弹道的弹道倾角差值为θｃ，方位角差值为ηｃ。
以地球球心ｏ为原点，以地心与实际关机点的连

线为ｙ１ 轴，在由关机点速度ｖ０ 与ｙ１ 轴确定平面

内取过地心且垂直ｙ１ 轴的直线为ｘ１ 轴，ｚ１ 轴满

足右手螺 旋 法 则，建 立 直 角 坐 标 系ｏ－ｘ１ｙ１ｚ１。根

据上面描述可知ｙ０ 与ｙ１ 重合，两坐标系共原点，

两坐标系的夹角为ηｃ，两者之间的转换关系式为：
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ｓｉｎηｃ ０ ｃｏｓη

熿

燀

燄

燅ｃ

ｘ０
ｙ０
ｚ

熿

燀

燄

燅０

＝Ｌ０ η（ ）ｃ

ｘ０
ｙ０
ｚ

熿

燀

燄

燅０

．

（２）

２．２　一次点火模型

根据初始关机点参数 ｘ０，ｙ０，ｚ０，θ０，ｖ（ ）０ 可得

与弹道有关的轨道参数。

υｋ１＝
ｖ２０ｒ０
μ

ｅ１＝ １＋υｋ１ υｋ１（ ）－２ｃｏｓ２θ槡 ０

Ｐ１＝ｒ０υｋ１ｃｏｓ２θ０

ａ１＝
Ｐ１
１－ｅ

烅

烄

烆 ２
１

， （３）

式中：υｋ１代表能量参数，ｅ１ 代表离心率，Ｐ１ 代表半

通径，ａ１ 代表长半轴。后文参数的物理意义与此

类似，不再说明。
利用上面得到的椭圆弹道的轨道参 数，结 合

开普勒运动方 程 可 得，导 弹 在ｔ时 刻 飞 过 的 真 近

点角Δｆ１ 及偏近角Ｅｔ。根 据 上 面 得 到 的 轨 道 参

数及动能守恒 定 理，可 以 得 到 关 机 后ｔ时 刻 导 弹

的运动状态：

ｒ１ｔ＝ａ１－ｅ１ｃｏｓＥ（ ）ｔ

ｖ１ｔ＝ ｖ２０＋２μｒ１ｔ－
２μ
ｒ槡 ０

θｔ１＝ａｒｃｔａｎ
ｅ１ｓｉｎＥｔ
１－ｅ槡（ ）

烅

烄

烆 ２
１

， （４）

式中：μ代表地球引力常数，θｔ１、ｒ１ｔ、ｖ１ｔ分别为ｔ时

刻导弹点火前的弹道倾角、极半径、速度。
根据式（３）、式（４）可 以 得 出ｔ时 刻 导 弹 的 运

动位置 ｘ１ｔ，ｙ１ｔ，ｚ（ ）ｉｔ 及速度 ｖｘ１ｔ，ｖｙ１ｔ，ｖｚ１（ ）ｔ 。
导弹在ｔ时刻脉冲点火，速度增量Δｖ与弹道

平面的夹角为γ１，在弹道平面内的投影与ｘ－轴的

夹角为σ１，为 了 使 每 次 点 火 都 增 加 导 弹 射 程，令

－π２≤γ１≤
π
２
，－π２≤σ１≤

π
２
。根 据 上 面 假 设 可

以得出在导弹点火前坐标系下的表达式：

ｖｘ１＝Δｖ１ｃｏｓγ１ｃｏｓσ１＋ｖｘ１ｔ
ｖｙ１＝Δｖ１ｃｏｓγ１ｓｉｎσ１＋ｖｙ１ｔ
ｖｚ１＝Δｖ１ｓｉｎσ１＋ｖｚ１
烅
烄

烆 ｔ

， （５）

式中：ｖｘ１、ｖｙ１、ｖｚ１为 点 火 后 导 弹 速 度 在 点 火 前 坐

标系下的分量。
令点火后形成的新的弹道平面与原来弹道平

面的夹角为η１。以 地 心 为 原 点ｏ，以ｏ与 点 火 点

的连线为ｙ－轴，ｘ－轴在由ｙ－轴与点火后的速度ｖｔ１
决定的平 面 内，且 与ｙ－轴 垂 直，ｚ－轴 满 足 右 手 法

则，垂直于ｏｘｙ平面，新的坐标系为ｏ－ｘ２ｙ２ｚ２。可

知两坐标系的夹角为 Δｆ１，η（ ）１ ，从而得到坐标系

ｏ－ｘ１ｙ１ｚ１ 与ｏ－ｘ２ｙ２ｚ２ 的转换矩阵Ｌ１ Δｆ１，η（ ）１ 。

根据式（５）及转换矩阵Ｌ１ Δｆ１，η（ ）１ 可得点火

后导弹的弹道参数（ｘ２，ｙ２，ｚ２，ｖｘ２，ｖｙ２，ｖｚ２，θ２），θ２
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为点火后导弹的弹道倾角。将得到的（ｘ２，ｙ２，ｚ２，

ｖｘ２，ｖｙ２，ｖｚ２，θ２）作为初始参数，采用前面的计算方

法得出下 一 次 点 火 前 导 弹 在ｏ－ｘ２ｙ２ｚ２ 下 的 弹 道

参数。

２．３　多次点火模型

假设导弹每次点火前的飞行时 间 分 别 为ｔ１，

ｔ２，ｔ３，…，ｔｎ，这样就形成了由ｎ＋１个弹道平面组

成的多脉冲弹道。假设第ｉ次点火前导弹的运动

状 态 为 （ｘｉ－１，ｙｉ－１，ｚｉ－１，ｖｘ（ｉ－１），ｖｙ（ｉ－１），ｖｚ（ｉ－１），

θｉ－１），脉冲点火的两个角度为 γ１，σ（ ）１ 。按照前面

推导的一次点火模型，可得点火后导弹的弹道参

数在ｏ－ｘｉ－１ｙｉ－１ｚｉ－１的 投 影 为（ｘ－ｉ ，ｙ－ｉ ，ｚ－ｉ ，ｖ－ｘｉ，

ｖ－ｙｉ，ｖ－ｚｉ，θ－ｉ ），并 可 得 到ｏ－ｘｉ－１ｙｉ－１ｚｉ－１坐 标 与ｏ－
ｘｉｙｉｚｉ 的转换 矩 阵Ｌｉ Δｆｉ，η（ ）ｉ 。之 后，可 得 点 火

后导弹的 弹 道 参 数 在ｏ－ｘｉｙｉｚｉ 下 的 投 影（ｘｉ，ｙｉ，

ｚｉ，ｖｘｉ，ｖｙｉ，ｖｚｉ，θｉ），从而算出点火后弹道的轨道六

根根数：

υｋｉ＝
ｖ２ｉｒｉ
μ

ｅｉ＝ （１＋υｋｉ υｋｉ（ ）－２ｃｏｓ２θ０槡 ）

Ｐｉ＝ｒ０υｋｉｃｏｓ２θｉ

ａｉ＝
Ｐｒ
１－ｅ２

烅

烄

烆 ｉ

． （６）

进一步 可 以 得 知 飞 行ｔｉ＋１后，导 弹 下 一 次 点

火前 的 弹 道 参 数（ｘｉ＋１，ｙｉ＋１，ｚｉ＋１，ｖｘ（ｉ＋１），ｖｙ（ｉ＋１），

ｖｚ（ｉ＋１），θｉ＋１）。以此类推，最后导弹经过多次变轨

后击中目标的弹道参数为 ｘｔ，ｙｔ，ｚ（ ）ｔ 。
这样，以脉 冲 点 为 搜 索 节 点，依 据 步 长ｔｉ 算

出下一个扩展节点的位置，然后以下一个节点为

基点再次搜索，最后规划出一条满足要求的弹道。

３　多脉冲机动弹道评价指标

现有的多脉冲轨道研究的优化指标通常为燃

料最省即质量最小、时间最短或时间与燃料的多

目标最优。但是现在弹道导弹的突防已经变成了

一个体系对抗，即导弹攻击体系与导弹防御体系

之间的一种“零和游戏”。因此，在设计中段突防

弹道的时 候 不 能 单 方 面 考 虑 我 方 进 攻 导 弹 的 性

能，还要考虑敌方导弹防御系统。本文运用“博弈

论”思想，将敌方防御系统也纳入考虑范围。导弹

防御系统的探测系统侦测到导弹的特征信号后，
依据各种各样的模型完成导弹运动状态的估计及

ｔ时刻后 导 弹 弹 道 的 预 测。在 发 射 前，根 据 先 验

信息（情报收集、战损评估等），可以推断出防御系

统的探测性能、距离、机理等信息，故通过有针对

性的设计多脉冲突防弹道，可使敌方探测系统对

突防导弹的预测弹道误差达到最大。

３．１　虚拟弹道法

为了简化研究，本文假设敌方探测系 统 能 够

获取我方导弹的运动状态。实际应用中可以根据

不同的探测机理譬如预警卫星、预警雷达、红外探

测器来设定产生含有不同测量误差的测量数据及

预测弹道。因此，为了有效地评估与优化机动变

轨弹道，本文借鉴“虚拟卫星法”的思想提出了“虚
拟弹道法”。其核心思想是，假设每次脉冲点火后

有一“虚拟导弹”沿着原有弹道继续飞行，其飞行

轨迹为“虚拟弹道”。“虚拟弹道”表示导弹防御系

统依据点 火 前 的 弹 道 数 据 对ｔ时 刻 后 弹 道 的 预

测。在下次点火或落地时刻，实际导弹与“虚拟导

弹”的距离为ΔＲ。以４次点火为例，如图２所示，

１、２、３、４代 表 脉 冲 点 火 点，５代 表 落 地 点，２′、３′、

４′、５′代 表 对 应 时 刻“虚 拟 导 弹”所 处 位 置，Ｒ１、

Ｒ２、Ｒ３、Ｒ４ 表示实际导弹与“虚拟导弹”的距离。

图２　变轨弹道示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

３．２　优化目标的选取

受现有脉冲火箭发动机性能的限制，导 弹 所

携带的燃料与载荷是有限制的，在整个飞行过程

中不可能进行无限次脉冲点火。此外在脉冲弹道

规划中，希望初始弹道与最终弹道的距离越远越

好，有时候根据打击目标的不同还需要导弹飞行

时间越短越好。为了满足上述要求，需要合理规

划导弹的多脉动弹道，本文在文献［９］基础上，对

目标优化函数做了改进，指标函数选取如下：

Ｊ＝－ｗ１ΔＲ１－ｗ２ΔＲ２－ｗ３ΔＲ３－ｗ４ΔＲ４＋ｗ５Ｔｔ．
（７）

式中：ΔＲ 为 相 应 时 刻 实 际 导 弹 与“虚 拟 弹 道”的
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距离；Ｔｔ 表示飞 行 时 间；ｗ１，ｗ２，ｗ３，ｗ４，ｗ５ 为 权

值，且都大于零。
在实际弹道规划中，权值ｗ 依据敌方防御系

统探测系统部署情况及探测能力的强弱来调整。

４　遗传算法与序列二次规划对最佳

机动点的寻优过程分析

　　本节主要对多脉冲机动弹道的轨迹优化问题

进行数学描述，主要包括变量取值范围的限定、边
界约束和路径约束等问题。然后以此为基础，利

用 遗 传 算 法 及 序 列 二 次 规 划 混 合 算 法 寻 找 最

优解。

４．１　多脉冲弹道优化问题的数学描述

４．１．１　优化变量的选取

本文将突防弹道与参考弹道在关机点的弹道

倾角差值θｃ 及方位角差值ηｃ、每段弹道的飞行时

间ｔ、脉冲作用方向γｉ，σｉ 作为变量。其中：γｉ 为脉

冲在弹道平面内投影与速度矢量的 夹 角，σｉ 为 脉

冲与弹道平面的夹角。这些参数作为优化变量，
假设一共点火ｎ次，则变量个数为３ｎ＋２即：

ｏ＝ θｃ，ηｃ，ｔ１，…，ｔｎ，γ１，…，γｎ，σ１，…，σ［ ］ｎ ．（８）

４．１．２　变量取值范围

为了保证突防导弹不被导弹防御系 统 拦 截，

突防弹每隔一段时间就得变轨一次，由于导弹每

次变轨前都需要时间进行姿态调节，以便下次脉

冲点火，因此本文对脉冲间隔时间的取值范围做

了如下要求：

６０ｓ≤ｔｉ≤３００ｓ． （９）

速度增量Δｖ与 弹 道 平 面 的 夹 角 为γ１，其 在

弹道平面内的投影与ｘ－轴的夹角为σ１，为了使每

次点火导弹的射程都增加，有：

－π２≤γｉ≤
π
２ －

π
２≤σｉ≤

π
２．

（１０）

根据实际情况，在关机点多脉冲弹道 与 参 考

弹 道 的 弹 道 倾 角 差 值 及 方 位 角 差 值 的 取 值 范

围为：

－π４≤ηｃ≤
π
４ －

π
６≤θｃ≤

π
６．

（１１）

４．１．３　边界约束

多脉冲弹道轨迹设计及优化问题中的边界约

束为初始与终端约束，用Ｅｉ 来代表边界约束。根

据前面叙述有，初始约束与参考弹道的关机点参

数一致，即：

Ｙ０（ｔ０）＝ ０，ｒ０，０，ｖｒｃｏｓθｒ，ｖｒｓｉｎθｒ，［ ］０ ．（１２）

为 了 能 击 中 目 标，导 弹 最 后 要 到 达 目 标 点

ｘｔ，ｙｔ，ｚ（ ）ｔ ，所以终端约束为：

Ｙ０（ｔｆ）＝ ｘｔｆ，ｙｔｆ，ｚｔｆ，ｖｘｔｆ，ｖｙｔｆ，ｖｚ［ ］ｔｆ ．（１３）

４．１．４　路径约束

多脉冲弹道在最后一次点火后，会沿 着 惯 性

弹道飞行直至击中目标，从最后点火开始到击中

目标，时间间隔为Ｔｆ。为了保证导弹在这段飞行

时间内不被防御系统拦截，其飞行时间需要小于

防御系统的反应时间。综上所述，多脉冲弹道在

飞行过程中的路径约束为：

ｘ２ｉ＋ｙ２ｉ＋ｚ２槡 ｉ≥Ｒ
Ｔｆ≤
烅
烄

烆 τ
， （１４）

式中：Ｒ为地球半径。

４．２　基于遗传算法的初值生成

遗传算法是模仿生物进化的一种自适应的全

局优化算法，其不需要初值就能获取全局最优解，

但是搜索不确定性会导致其具有搜索盲目性，且

效率很低。为了提高运算效率及计算精度，本文

采取实数编码的方式对变量进行处理。每一个基

因代表一组解，基因的长度就是解的长度，这样就

省略了编码与解码的过程。

通常遗传 算 法 只 能 处 理 无 约 束 的 最 优 化 问

题，然而本文研究的问题是一个有约束的非线性

规划问题。因此优化目标函数不仅包含防御系统

的预测误差还应包括根据约束得来的罚函数。本

文不考虑轨迹终端速度，只考虑位置约束，即：

Ｃ１＝Ｒ－ ｘ２ｉ＋ｙ２ｉ＋ｚ２槡 ｉ≤０
Ｃ２＝Ｔｆ－τ≤０
Ｅ１＝ｘｔ－ｘｔｆ＝０
Ｅ２＝ｙｔ－ｙｔｆ＝０
Ｅ３＝ｚｔ－ｚｔｆ

烅

烄

烆 ＝０

． （１５）

根据上文分析可得基于遗传算法优化问题的

性能指标函数为：

ＪＧＡ ＝－∑
ｎ

ｉ＝１
ｗｉＲｉ＋ｗｎ＋１Ｔ＋

Ｍ ∑
２

ｉ＝１
ｍａｘ［０，Ｃｉ］＋∑

３

ｉ＝１
Ｅ［ ］ｉ ， （１６）

其中：Ｍ 为惩罚系数。

根据前面所述，利用遗传算法可以初 步 获 得

一个全局最优解。
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４．３　基于序列二次规划的最优解计算

序列二次规划是一种基于梯度的非线性规划

问题求解方法，但是只能在提供初值的前提下在

初值周围寻找一个局部最优解。将前面遗传算法

得出的解作为初值，其变量取值、边界约束、路径

约束与前面所述的遗传算法相同，得出的最终解

即为最优多脉冲弹道的变量，将其代入前面推导

的 多 脉 冲 弹 道 模 型 中，则 可 以 得 到 一 条 多 脉 冲

弹道。

４．４　优化流程

求解多脉冲机动变轨问题的优化流程如图３

所示。

图３　优化流程图

Ｆｉｇ．３　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｆｌｏｗｃｈａｒｔ

５　地面验证系统设计

真实的突防弹机动突防飞行具有大空间尺度

和小时间尺度，其在几秒钟内的飞行距离可达几

十公里，飞行速度可以达到每秒几公里，机动过载

可以达到几个ｇ甚至十几个ｇ，这样的 弹 头 机 动

飞行在实验室内很难进行。因此需要对真实的时

空进 行 等 效 变 换，将 时 间 尺 度 延 长，空 间 尺 度 缩

小，分 别 达 到 几 十 秒 和 几 米 到 几 十 米 的 范 围，即

“相似缩比原理”。这样突防弹的机动飞行就可以

在实验室内的仿真平台上进行。本节对导弹突防

效能模拟平台进行了设计及原理分析。

５．１　地面实验验证原理

通过物理仿真实验来验证本文提出方法的正

确性，以更直观地考察突防弹道的突防能力。本

文采用气悬浮模拟器作为实际物理仿真平台，用

于模拟突防导弹的飞行弹道。为了能够在空间有

限的物理仿真平台上形象直观地模拟弹道导弹的

飞行弹道，需要将实际的时空变量进行缩比。

由于本文主要研究的是导弹多脉冲弹道对敌

方预测误差的影响，所以本文只是模拟导弹的飞

行弹道，而不模拟其飞行过程中的动力学。因此

在模拟过程中需要关注的弹道参数为导弹的位置

及飞行时长：

ｘｇ＝ｋｘｘｓ

ｙｇ＝ｋｙｙｓ
ｚｇ＝ｋｚｚｓ
Ｔｇ＝ｋｔＴ

烅

烄

烆 ｓ

， （１７）

其中：ｘｇ、ｙｇ、ｚｇ 为导弹在惯性地心坐标系中的坐

标，ｘｓ、ｙｓ、ｚｓ 为导弹模拟器特征 发 生 器 在 模 拟 平

台上的坐标。ｋｉ（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ，ｔ）表示两者之间的缩

比关系，称为时空缩比系数。由于模拟器移动速

度在０～０．１ｍ／ｓ之间，因此需要选择合理的缩比

系数。

在实验过程中，模拟器通过执行机构 在 平 台

表面模拟导弹在ｏ－ｘｚ面内运动，通过调节特征发

生器的高度模拟导弹飞行高度的变化。这样就可

通过特征发生器在空间位置模拟导弹的实际飞行

位置。

测量系统 测 得 特 征 发 生 器 在 空 间 中 的 坐 标

ｘｓ、ｙｓ、ｚｓ 后，乘以缩比系数就得 出 导 弹 在 空 间 中

的真实位置ｘｇ、ｙｇ、ｚｇ。在得到导弹真实位置后，

就可添加噪声来模拟探测系统的探测值。最后基

于 卡 尔 曼 滤 波 得 到 探 测 系 统 对 导 弹 位 置 的 探

测值。

５．２　地面实验验证

本文通过导弹突防效能模拟平台来验证本文

提出的弹道优化设计方法，模拟平台如图４所示。

平台由导弹模拟器、拦截弹模拟器、探测系统模拟

系统、地面控制平台组成。其中导弹及拦截弹模

拟器如图５所示，通过一系列姿态调节与喷气控

制模拟来 袭 导 弹 及 拦 截 导 弹 在 某 一 个 平 面 内 的

轨迹。
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图４　导弹突防效能模拟平台

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｐｌａｔｆｏｒｍ　ｏｆ　ｍｉｓｓｉｌｅ　ｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

图５　五自由度导弹模拟器

Ｆｉｇ．５　Ｍｉｓｓｉｌｅ　ｓｉｍｕｌａｔｏｒ　ｗｉｔｈ　ｆｉｖｅ　ｄｅｇｒｅｅ　ｆｒｅｅｄｏｍｓ

探测模拟系统由外部测量系统与导弹特征信

号模拟器组成，如图６所示。外部测量系统用于

模拟敌方的导弹探测指挥系统，其由相机、多普勒

仪、差分ＧＰＳ组成。导弹模拟器上的特征发生器

通过产生红外线、可见光波等来模拟导弹的特征

信号。两者组合在一起可用于模拟导弹防御系统

对来袭导弹的监测与测量［２０］。

图６　探测模拟系统组成示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｅｘｔｅｒｎａｌ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｓｙｓｔｅｍ

５．３　敌方弹道预测模型

在探测模 拟 系 统 测 得 模 拟 导 弹 的 运 动 轨 迹

后，将其导入模拟敌方指挥系统中。然后采用卡

尔曼滤波对模 拟 导 弹 位 置 进 行 跟 踪 并 预 报Ｔ 时

刻后导弹 的 位 置。本 文 采 用 最 常 用 的Ｓｉｎｇｅｒ模

型来估计导弹的机动飞行［６－７］。

Ｓｉｎｇｅｒ用一阶时间相关模型来表示导弹的机

动，即：
ａ（）ｔ ＝－αａ（ｔ）＋ｗ（ｔ）． （１８）

式中：α表 征 目 标 机 动 特 性 参 数，ｗ（ｔ）是 均 值 为

零、方 差 为２ασ２ａ 的 高 斯 白 噪 声。本 文 采 取 的

Ｓｉｎｇｅｒ模型为：

ｘ（ｔ）＝

０６×３ Ｉ６×６

０３×３ ０３×３

－αｘ ０ ０

０ －αｙ ０

０ ０ －α















…………………………………
熿

燀

燄

燅ｚ

ｘ（ｔ）＋

０６×１熿

燀

燄

燅

１

１

１

ｗ（ｔ）． （１９）

　　
建立探测模型后，选用离散型卡尔曼 滤 波 对

突防导弹在ｔ０ 时刻的运动状态来估计ｘ（ｔ０），在

估计出ｘ（ｔ０）后，根 据 二 体 运 动 轨 道 动 力 学 对Ｔ
时刻后的导弹运动状态Ｘ（ｔ０＋Ｔ）进行预测。令

ｚ（ｔ０＋Ｔ）为ｔ＝ｔ０＋Ｔ 时 刻 导 弹 实 际 飞 行 位 置

ｘ（ｔ０＋Ｔ）与弹道预测值Ｘ（ｔ０＋Ｔ）的差值，即：

ｚ（ｔ０＋Ｔ）＝ ｘ（ｔ０＋Ｔ）－Ｘ（ｔ０＋Ｔ）．（２０）

６　多脉冲弹道设计优化及试验

本文选取文献［１５］作为对比，假设某远程弹

道导弹要打击距被动段起始点４　６６６ｋｍ远处的

目标，每次脉冲点火速度的增量为０．３ｋｍ／ｓ，目

标点坐标为（２９８，４　２４８．２１３　４，４　７３７．１６６　９）。先

利用 能 量 最 省 弹 道 计 算 出 关 机 点 参 数：ｖｋ＝

５．６９１　２ｋｍ／ｓ，ｒｋ＝６　４９０ｋｍ，θｋ＝３４．５０７　７０。

１５６２第９期 　　　　　　　周啟航，等：弹道导弹中段突防弹道设计与验证



本文采取四脉冲变轨方法，根据前面 的 分 析

可知一共有１４个变量：

ｏ＝ θｃ，ηｃ，ｔ１，ｔ２，ｔ３，ｔ４，γ１，γ２，γ３，γ４，σ１，σ２，σ３，σ［ ］４ ．
（２１）

地面仿真模拟平台中探测模拟系统中的卡尔

曼滤波参数见 表１，仿 真 优 化 计 算 机 及 地 面 模 拟

平台计算机的配置见表２。

表１　卡尔曼滤波参数

Ｔａｂ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　Ｋａｌｍａｎ　ｆｉｌｔｅｒ

Δｖ／

（ｍ·ｓ－１）
Ｔ／ｓ　 ａｉ，ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ　 Ｑ　 Ｒ

３００　 ２４０　 ０．０５　 ２ａｉＩ３×３ ２　０００Ｉ３×３

表２　仿真电脑配置表

Ｔａｂ．２　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｃｏｍｐｕｔｅｒ

类型 ＣＰＵ 主频／ＧＨｚ 仿真软件 操作系统 内存／Ｇ硬盘／ＴＢ

仿真电脑 ｉ７－３４７０　 ３．７ Ｍａｔｌａｂ　２０１４ａ Ｗｉｎ　８．１　 ８　 １

综控计算机ｉ７－２６００　 ３．４ — Ｗｉｎ　７　 ４　 １

６．１　仿真及试验验证算例

利用遗传算法及序列二次规划混合算法可得

多脉冲弹道的最优变量如表３。

表３　最优解

Ｔａｂ．３　Ｏｐｔｉｍａｌ　ｓｏｌｕｔｉｏｎｓ

点火顺序 时间／ｓ
与弹道平面

夹角γ／ｒａｄ

投影与Ｘ轴的

夹角σ／ｒａｄ

１　 １４２．８３ －０．５６１　２ －１．１４９　５

２　 ４３４．６４６　６　 １．５７０　２ －０．８４８　６

３　 ５８８．１８４　６ －１．０５４　５ －０．９０２　９

４　 ８７０．３９６　２　 ０．２９８　５　 ０．８８９　９

弹道倾角：０．２７２　３ 方位角：０．１１４　８

单次遗传算法优化时间：２８ｓ 单次序列二次规划优化时间：０．０１４ｓ

遗传算法计算次数：１０次 遗传算法计算成功次数：７次

遗传算法计算时间：１３７ｓ 序列二次规划优化时间：０．０１４ｓ

图７是根据优化结果得到的多脉冲 弹 道 图，
图８表示基于导弹突防效能模拟平台得到的模拟

导弹的机动弹道及预测弹道。同理，图１０表示模

拟的参考弹道及其预测弹道。将得到的数据进行

处理，可得图９所示的多脉冲弹道的预测误差及

如图１１所示的参考弹道的预测误差。表４为多

脉冲弹道与参考弹道的弹道参数对比结果。

图７　变轨弹道仿真示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｂａｌｌｉｓｔｉｃ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｗｉｔｈ　ｏｒｂｉｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ

图８　导弹弹道预测示意图

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｂａｌｌｉｓｔｉｃ　ｍｉｓｓｉｌｅ

图９　弹道预测误差

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｅｒｒｏｒ　ｏｆ　ｂａｌｌｉｓｔｉｃ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
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图１０　参考弹道预测示意图

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ｂａｌｌｉｓｔｉｃ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图１１　参考弹道预测误差

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｅｒｒｏｒｓ　ｏｆ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ｂａｌｌｉｓｔｉｃ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

表４　参考弹道和机动弹道的参数对比

Ｔａｂ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｆｏｒ　ｂａｌｌｉｓｔｉｃ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

序号
飞行

时间／ｓ

燃料比

（最省能量弹道燃料为基准）
弹道预测

误差／ｍ

参考 １　４２７　 １　 １×１０４～２×１０４

机动 １　３０７　 １．２　 １×１０５～３×１０５

６．２　试验结果分析

通过以上实验结果可以看出，利用本 文 提 出

的方法可以在不到１４０ｓ的时间内规划出一条最

优 多 脉 冲 弹 道，使 敌 方 探 测 系 统 的 预 测 误 差 为

１００～２５０ｋｍ。这说明利用本文方法可以在每次

发射导弹前根据不同目标及敌方防御系统的不同

情况快速规划出最优弹道。规划出的多脉冲弹道

由５段圆弧组成，而不再是一条传统的椭圆弹道。
图７、８为根据地面仿真模拟平台数据处理得到的

导弹模拟轨迹及预测弹道。可以看出相比参考弹

道而言，机动弹道的预测弹道在实际弹道附近有

激烈振荡，这说明导弹脉冲点火对敌方防御系统

的预测弹道会产生影响。图９为预测弹道与实际

弹道差值随时间的变化关系，可以看出，由机动造

成的预测误差能 达 到１００～２５０ｋｍ，远 远 超 出 了

现有拦截弹的机动范围。通过对比参考弹道及多

脉冲机动弹道可以看出，通过多脉冲弹道可以将

敌方导弹预测系统的预测误差提高５～１０倍，而

且相比参考弹道，其飞行时间缩短了８．５３％。

７　结　论

本文将多 脉 冲 弹 道 点 火 点 视 为 路 径 规 划 节

点，从而利用无人机轨迹规划中的节点搜索扩展

方法来优化设计弹道，使多脉冲弹道设计简单、方
便。在优化设计中，将敌方预测弹道与实际弹道

的差值作为评价函数，从而能够尽量降低敌方预

测弹道的精度。最后依据上面原理设计了地面导

弹突防效能仿真平台，对本文所提方法进行了验

证。实验结果表明：本文提出的中段突防方法可

使敌方探测系统 的 预 测 误 差 达 到１００～３００ｋｍ，
相 比 不 采 用 机 动 飞 行 的 弹 道，预 测 误 差 提 高 了

５～１５倍，而且飞行时间缩短了８．５３％，能在１４０ｓ
内规划出一条最优弹道。
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