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摘!要!在大气层外远距离拦截中!基于二体理论的U+PO0)2制导方法可以用于固定时间拦截的初 始 变 轨 段

制导!但由于实际存在的各种轨道摄动因素影响!会产生较大拦截偏差$提出一种基于微分改正算法的U+PQ

O0)2拦截摄动修正方法!在初始变轨制导段补偿轨道摄动因素对零控脱靶 量 的 影 响!以 避 免 在 末 制 导 段 进 行

过大的偏差修正$仿真结果表明!该摄动修正方法合理%有效!可以在只增加较少燃料消耗 的 情 况 下!快 速 进

行初制导修正!大大提高远距离拦截的制导精度$

关键词!U+PO0)2拦截&初制导&零控脱靶量&摄动修正
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D!引言

空间拦截主 要 应 用 于 国 家 空 间 安 全 防 护 等

诸多领域$一 般 把 大 气 层 外 远 距 离 拦 截 过 程 分

成三个阶段’变轨导引段%自由飞行段%精确末制

导段(%)$

对空间目标进行拦截时!U+PO0)2制导能够

根据给定拦截时间设计制导方案!以满足快速性

要求$但是U+PO0)2制导是基于二体理论!由于

各种摄动因素对自由飞行段轨道的影响!将产生

数公里的拦截偏差!制导精度不能满足要求$因

此!有必要找到一种对U+PO0)2拦截初制导进行

摄动修正的方法!以实现在摄动环境下对空间目

标的精确拦截$

一些学者对 空 间 目 标 拦 截 初 制 导 问 题 进 行

了研究$文献(!)通过引入虚拟拦截点对摄动因

素引起的拦截偏差进行修正!其缺点是由于轨道

积分路径差别 较 大!难 以 最 终 确 定 虚 拟 拦 截 点!

且修正精度并不理想&文献(X)对 速 度 增 益 制 导

方法进行改进!使用预测命中点的方法补偿地球

扁率&!项摄 动 对 制 导 精 度 的 影 响!但 是 由 于 制

导补偿计算过程复杂!且整个轨道拦截过程中均

需进行补偿计算&文献(Y)提 出 基 于 遗 传 算 法 的

空间拦截轨道优化方法!但是其算法需要反复迭

代与寻优!一般要进化X$$代后才能得到较好的

优化参数$
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文中对U+PO0)2拦截初制导进行改进!提出

了一种基于微分改正算法 的U+PO0)2拦 截 摄 动

修正方法"该 方 法 利 用 普 适 变 量 法 求 解 固 定 时

间U+PO0)2拦 截 问 题!得 到 初 始 变 轨 点 需 要 速

度!以其为迭代 初 值!利 用 微 分 改 正 算 法 修 正 由

轨道摄动因素引起的拦截偏差!以避免末制导段

进行过大的偏差修正!并设计U+PO0)2拦截初制

导方案"

E!9.KA370轨道拦截模型

U+PO0)2轨道拦截问题可以描述为#给定空

间拦截器初始时刻7%!在地心赤道惯性坐标系下

的位置矢量M% 和速度矢量N%$!空间拦截器在7!
时刻命中位置矢量为M! 的预定目标点!拦截器在

固定时间段#H)7!*7% 内的飞行轨迹为拦截轨

道^!如图%所示"如果#H固定!其初始变轨点

需要速度矢量N%!*008 可由U+PO0)2飞行时间定理

求解"

图%! 轨道拦截示意图

求 解 U+PO0)2
轨 道 拦 截 问 题 实 际

上 就 是 求 解 9+(44
问 题!可 以 用 文 献

$#%给出的普适变量

法迭代求解"其定义

为#已 知M%!M!!M% 到

M!的飞行时间#H以

及拦截器初始运动方向!求解拦截器在M% 处的需

要速度N%!*008"

当已知7% 时刻 的 轨 道 状 态M%&N%!对 于 给 定

的#H!可用圆锥曲线轨道的3&K级数进行状态

外推!求得7! 时刻的状态M!!即#

M! )3’M%+K’N% (%)

其中#3)%*/(%*1’4#Z)*U%

K)7!*7%* /X*5 )(#Z*43*#Z)

式中#)为地球引力常数+U%为7%时刻空间拦截器

的地心距+/&/Z 分别为拦截轨道^的长半轴与

偏近点角变化量"

圆锥曲线轨道的3&K级数表达式是未知数

为/&#Z的两个独立方程"由于/取某一初值并

不能唯一确定#Z!则直接用变量/来迭代求解

是很困难的!这里引入普适变量#)#Z!$#%"以

普适变量#)#Z! 表示U+PO0)2变轨飞行时间

#H的公式为#

#H) (!X(#)&(#)+E "(#5 ))*5) (!)

式(!)中的!(#)!"(#)!&(#)!E的具体表达

式详 见 文 献$#%!并 且3&K 级 数 可 以 用"(#)!

&(#)!E表示#

3)%*"(#)*U%!!K)E "(#)*5 ) (X)

则U+PO0)2轨道 拦 截 问 题 求 解 的 关 键 是 利

用牛顿迭代法从 式(!)求 解 出 普 适 变 量#"利 用

得到的变量#可以计算出级数3&K!从而可以得

到空间拦截器在M% 处的需要速度N%!*008#

N%!*008) (M!*3’M%)*K (Y)

设在7% 时刻!拦截器在初始轨道T的初始变

轨点速度为N%!进行脉冲推力的冲量变轨后在拦

截轨道^初始 变 轨 点 需 要 速 度N%!*008!则 初 始 变

轨的需要速度脉冲为#

#N)N%!*008*N% (#)

若考虑拦截器的轨控发动机为有限推力!拦

截器无法瞬时 获 得 需 要 的 速 度 脉 冲 增 益#N"因

此!可以通过对变轨需要的速度脉冲增益进行冲

量等价!进行脉冲调宽!根据拦截器每一时刻7.
的#N. 调整推力方向!以快速消除#N"重复上述

过程!直到Q#N.Q9%(%一般取%$*X 量级)关闭

轨控 发 动 机!则 拦 截 机 动 的 初 始 变 轨 导 引 段

结束"

’!拦截初制导段的摄动修正方法

U+PO0)2拦截制 导 是 利 用 迭 代 方 法 求 解 初

始变轨点的需要 速 度 脉 冲"但 是!该 迭 代 算 法 是

基于二体理论假设!忽略了各种摄动因素对拦截

轨道的影响!特别是在远距离轨道拦截中将会产

生数公里的拦截误差"在空间拦截器与目标航天

器高速相对运动情况下!末制导段难以完成如此

大的偏差修正!有 可 能 导 致 负 载 过 大 而 解 体"因

此!有必要 在 拦 截 初 始 导 引 段 进 行 制 导 误 差 修

正!以补偿轨道摄动产生的较大拦截偏差"

文中采用微 分 改 正 算 法 实 现U+PO0)2拦 截

初制导段的摄动修正"不考虑末制导!拦截器在初

制导变轨后!考虑各种摄动力影响!通过高精度轨

道预报其在设定拦截时刻7! 到达位置称为预测拦

’ZZ’
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截点"记为M!P#预测拦截点M!P 与设定拦截点M! 的

矢量差绝对值定义为零控脱靶量UP"即!

UP )QM!P*M!Q $>%

设>$N%$%)M!P$N%$%为目标函数"定义为拦

截器以初始速度N%$ 飞行"在拦截时刻7! 的预测

位置M!P#其中"N%$ 为目标函数的迭代变量"其初

值N"%$ 取 U+PO0)2拦 截 初 始 变 轨 点 需 要 速 度

N%"*008"则拦截器在时刻7! 的预测拦截点为M"!P"即

>$N"%$%)M"!P#微分改正算法的目的是通过不 断

更新迭代变量N%$"使 得 目 标 函 数 值 快 速 逼 近 期

望 值>R)M!"即Q>$N%$%*>RQ)QM!P$N%$%*M!Q

9($(为容许脱靶量"一般取%$P%#将目标函数

>$N%$%在初始值N"%$ 附近以泰勒级数展开"则!

>$N%$%)>$N"%$%+

;
k

M)%

%
M！
EM>$N%$%
ENM%$ $N%$)N

"
%$%
$N%$*N"%$%& ’M

$?%

因为目标函 数>$N%$%)M!P$N%$%是 从 考 虑

各 种摄动力的轨道动力学方程OM)*)M(U
X+2求

解的"其摄动力 模 型 非 常 复 杂"很 难 找 到 目 标 函

数的严格解析解"且其泰勒展开式也无法解析求

解#不妨将其泰勒 展 开 式 线 性 化"舍 去%阶 以 上

的高阶部分"则式$?%近似为!

>$N%$%4>$N"%$%+>Y$N%$*N"%$% $Z%

其中!>Y)E>
$N%$%
EN%$ N%$)N

"
%$
)EM!PEN%$

#

由于拦截器初始变轨点位置是固定的"只能

修正初始变轨点需要速度#将式$Z%进行变形"则

需要速度N%"*008 修正的迭代公式可以写成!

N%$$.+%%4N%$$.%+$>Y$.%%*%&>R*>$N%$$.%%’ $"%

将用式$"%计算的修正速度矢量N%$$.+%%再作

为拦截器变轨点需要速度进行反复迭代"直到满

足Q>R*>$N%$$.+%%%Q9(停止迭代"则N%$$.+%%为

进行摄动修正 后 的 需 要 速 度N"%"*008"变 轨 初 制 导

需要的速度脉冲改为/N" )N"%"*008*N%#若迭代次

数大于设定的最大迭代次数"则说明迭代失败#

需要说明 的 是">$N%$%与>Y函 数 值 求 解 是

摄动修正迭代算 法 的 关 键"下 面 给 出 求 解 方 法#

拦截器在地心赤道惯性坐标系中的运动方程为!
OM)3$M"&M"7% $%$%

其中!OM)&M)M分别为拦截器的加速度矢量)速度矢

量和位置矢量#

设初 始 速 度 矢 量3$ ) &N%$$7%%’"在 方 程

$%$%两边对3$ 求偏导!

EOM
E3$ )

EOM
EM
*EM
E3$+

EOM
E&M
*E
&M
E3$

$%%%

令)$7%) EOM
E$ %M X5X

"*$7%) EOM
E&$ %M X5X

"B$7%)

EM
E3$ %$ X5X

"式$%%%变为二阶常微分方程!

OB$7%))$7%B$7%+*$7%&B$7% $%!%

考虑各种摄动因素"上式中)$7%)*$7%的具

体表达式见文献&>’#如 果 不 考 虑 大 气 摄 动 与 相

对摄动影响"*$7%为D矩阵"则方程$%!%可以简

化为!
OB$7%))$7%B$7% $%X%

用数值积 分 方 法"同 时 对 方 程$%$%和$%!%

从初始时刻7% 到拦截时刻7! 进行数值积分"可以

得到!

>$N%$%)M!P

>Y)B$7!#
$

% %
$%Y%

虽然拦截器的初始位置矢量不变"但是由于

初始速度矢量在每次迭代过程中都进行了修正"

其确定的拦截轨迹差别较大"所受摄动力影响差

别也 较 大"因 此 需 要 重 新 进 行 数 值 积 分 求 解

>$N%$%和>Y#

对于有限推力变轨方式"通过微分改正法得

到拦截器在时刻7% 补偿拦截误差的需要速度增

量#N$7%%"则从初始时刻7% 开始"在$74*7%%时间

段内进行有限推力制导修正#要求在初制导段内

使推力加速度矢量G1 与#N$7%%共线"并预估发

动机关机时刻74"计算表达式为!

G1)QG1Q #N$7%%
Q#N$7%%Q

74)7%+Q#N
$7%%Q

QG1

#

$

% Q

$%#%

F!仿真计算及分析

考虑地球非球形摄动)日月引 力 摄 动)光 压

摄动)大 气 阻 力 摄 动 对 拦 截 轨 道 的 影 响"应 用

U+PO0)2拦 截 初 制 导 方 法 和 进 行 摄 动 修 正 的 拦

截初制导方法分别进行仿真计算#设拦截器开始

初制导的轨道参数为!长半轴/T)?$$$6P"偏心

*"Z*
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率-T)$<$$%Y!轨道倾角TT)#$c!升交点赤径9T

)"<ZYc!近地点幅角$T)%>X<Zc!平近点角DT

)X##<Zc"目标航天 器 初 始 轨 道 参 数 为#长 半 轴

/R)?!$$6P!偏心率-R)$!轨道倾角TR)"?c!

升交点赤径9R)%$c!近地点幅角$R)%?Zc!平

近点角DR )XYZc$两个航天器相距%Z#!6P!设

定拦截时间为#H)X$$4!对于拦截初制导段摄

动修正方法!选取迭代修正容许脱靶量()%$P$

图!! 拦截器飞行轨迹

%惯性坐标系&

图!给出

了 经 过 拦 截

初制 导 后!拦

截 器 与 目 标

器 的 飞 行 轨

迹$在 设 定 拦

截时 间 内!拦

截 器 对 目 标

航天器进行了有效拦截$

忽略初 制 导 关 机 误 差!且 不 进 行 末 制 导 修

正!采用基于微分改正算法的U+PO0)2拦截初制

导摄动修正方法!分别对脉冲变轨方式和有限推

力变轨方式进行初制导仿真!并与没有进行摄动

修正的拦截初制导仿真结果进行对比分析!如表

%所示$对于有限推力变轨方式!设拦截器初始质

量,$)%%$6E!发动机比冲L4)X$$<’4(6E!燃

料质量秒耗量(,)>6E(4$轨控发动机的推力加

速度矢量绝对值为QG1Q)(,L4K(%,$*(,7&!其

方向始终保持与拦 截 初 制 导 段 的 需 要 速 度 增 量

方向相同$

表E! 只进行拦截初制导的仿真结果

初制导方法
初制导

时间(4

需要速度

增量(

%P(4&

燃料消耗

(6E

零控脱靶

量(P

U+PO0)2初 制 导

%脉冲变轨&
$ !%"$<$X ( #$!<#Z

有摄动修 正 的 初

制导%脉冲变轨&
$ !%Z"<Y! ( $<$#Y

U+PO0)2初 制 导

%有限推力变轨&
Z<>ZX !%>#<! #!<% Y"$<%#

有摄动修 正 的 初

制 导%有 限 推 力

变轨&

Z<>"! !%>Z<Z #!<%# $<!>X

!! 由表%可见!有摄动修正的初制导方法得到

的零控脱靶量明显减小!有限推力变轨方式的燃

料消耗和初制导时间增加不多!而对于脉冲变轨

方式的初制导!所需要的速度增量甚至略有减少$

图X给出了在初制导后!拦截器相对于目标

器无控惯性飞行过程中!视线角速率随时间变化

情况$这里定义视线角为两个飞行器视线方向连

线与其在目标器轨道面上投影之间的夹角)?*$从

图X可以看出!在 拦 截 时 间 相 同 的 情 况 下!无 摄

动修正的拦截轨道!在末制导段视线角速率发生

突变!而进 行 摄 动 修 正 后 的 视 线 角 速 率 明 显 降

低!变化趋势平缓!并且在末制导段趋近于$!这

非常有利于空间拦截精确末制导的实施$

图X! 拦截轨道视线角速率%脉冲变轨方式&

以上面给出的初始轨道参数+拦截时间及发

动机参数为仿真条件!利用文献)Y*提出的遗传

算法进行有限推力 变 轨 方 式 的 轨 道 拦 截 初 制 导

优化$设定最大遗传代数>P+a)X$$!初始群体选

择为%$$个!选取惩罚系数!)$<X$该算法在进

化X$$代后得到该轨道拦截问题的参数最优解!

并与U+PO0)2拦截初制导摄动修 正 方 法 的 仿 真

结果进行对比!如表!所示$
表’! 仿真结果比较

初制导

方法

初制导

时间(4

迭代

次数

燃料

消耗(6E

零控脱

靶量(P

有 摄 动 修 正 的

U+PO0)2初制导
Z<>"! X #!<%# $<!>X

文 献)Y*的 优 化

初制导
Z<##$ X$$ #%<X% $<#%$

!! 从表!可以看出!与文献)Y*的优化初制导

方法相比!有摄动修正的U+PO0)2初制导方法虽

然需要的初制导时间和燃料消耗有所增加!但是

其零控脱靶量明显减小!并且迭代次数远远低于

前者!这将提高拦截器初制导的快速反应能力和

精确拦截打击能力$
!下转第"Y页"
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图Z!模型的参数估计过程

图"!用于估计的输出响应与用于校验的输出响应

如图"所示!通过参数估计最终建立起的物

理模型!其 输 出 响 应 精 确 地 匹 配 了 校 验 输 出 响

应"一个成功 的 参 数 估 计 不 仅 仅 匹 配 于 校 验 的

数据集!也应该匹配其它任意设置的数据集"

%!结论

传统方法建立的动态系统模型有很多优点!
采用基本控制理论建立的数学模型可以有效地

观察系统行为!但 缺 少 精 度#采 用 数 据 驱 动 建 立

的对应模型可以提供精确的结果!但趋向于有限

的系 统 理 解"文 中 结 合 两 者 优 点!阐 述 了 在

K3P(,3*6H 平台下建立电动舵机与其._7 驱动

器的物理模型!并 利 用 实 验 数 据 仿 真 的 方 式!精

确地对模型 参 数 进 行 了 估 计"最 终 建 立 起 的 模

型既可用作武器系统的设计与研制!也可用于其

故障诊断技术的研究与开展"
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)!结论

引入普适变 量 进 行 迭 代 求 解U+PO0)2拦 截

问题!可以用于大气层外固定时间拦截初始变轨

段制导"为减 小 各 种 轨 道 摄 动 引 起 的 较 大 拦 截

偏差!文中给出了一种基于微分改正算法的初制

导修正方法"该 初 制 导 修 正 方 法 在 仅 增 加 少 量

燃料消耗和制导计算量情况下!能基本消除轨道

摄动的影响!大 大 提 高 轨 道 拦 截 初 制 导 精 度!并

保留了U+PO0)2拦截制导的快速性!可使拦截器

在初制导段后不进 行 轨 道 修 正 或 只 需 消 耗 较 少

燃料便能完成远距离轨道拦截任务"
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