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　　摘　要：针对舰空导弹超视距拦截目标时复合制导目标交班的角度截获问题，通过建立相应的坐标系，并规

定一种新的导引头天线轴旋转顺序，采用将导弹—目标视线角矢量投影到相应旋转平面的方法，提出了一种新的

导引头天线预定指向角解算模型，有效地解决了大预定角情况下的指向角解算问题。应用方差分析方法，建立了

此指向角解算模型的误差模型，进行了指向角误差仿真分析。仿真结果验证了所提出的导引头天线预定指向角

解算模型的正确性及其在减小预定指向角误差方面的有效性。
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０　引　言

　　超视距舰空导弹采用初中末复合制导体制，在中制导

段和末制导段存在中制导和末制导的目标交班问题。目标

交班的含义是指当由中制导转入寻的末制导时，交班设备

（舰载雷达）将目标的运动参数信息交给接班设备（弹上的

雷达导引头），雷达导引头天线指向目标并预定多普勒频

率，即实现距离交班、速度交班和角度交班［１１２］。其中，角

度交班是最难实现的，其成功交班的条件要求导引头天线

预定指向角误差小于导引头的半波束宽度［１３１４］。

文献［１３ １４］在弹体坐标系中给出了导引头天线预

定指向角的定义及天线轴的旋转顺序。其中，文献［１３］

应用坐标转换矩阵对应元素相等的方法，得到了一种导

引头天线预定指向角解算模型，但这种指向角解算模型

不适用于大预定指向的情况；文献［１４］通过将单位视线

矢量投影到弹体坐标系下，利用其三轴投影来解算导引

头天线预定指向角，但当视线矢量在弹体坐标系横轴的

投影小于零时，采用此指向角解算模型天线轴会旋转过

大的角度。

为解决这两种指向角解算模型存在的问题，通过建立

相应的坐标系，并规定一种新的导引头天线轴绕弹体坐标

系的旋转顺序，采用将导弹—目标视线角矢量投影到相应

旋转平面的方法，提出了一种新的导引头天线预定指向角

解算模型；进而应用方差分析方法，建立了此指向角解算模

型的误差模型，设定仿真条件，进行了指向角误差仿真分

析，仿真结果验证了所提出的导引头天线预定指向角解算

模型的正确性以及其在减小预定指向角误差方面的有

效性。
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１　坐标系建立及其坐标变换

１．１　坐标系建立

（１）地面坐标系犗犡犱犢犱犣犱（简称犱系）

地面坐标系犗犡犱犢犱犣犱 定义见文献［１５］。

（２）弹体坐标系犕犡犫犢犫犣犫（简称犫系）

弹体坐标系犕犡犫犢犫犣犫 定义见文献［１５］。

（３）视线坐标系犕犡犔犢犔犣犔（简称犔系）

原点取在导弹的质心上；犕犡犔 轴沿视线方向，指向目

标为正；犕犢犔 轴在包含犕犡犔 轴的铅垂面内，垂直于 犕犡犔

轴，向上为正；犕犣犔 轴垂直于犕犡犔犢犔 平面，其方向按右手

定则确定。

１．２　坐标转换矩阵

（１）地面系到弹体系转换矩阵犆犫犱

地面系到弹体系的转换关系见文献［１５］。

（２）地面系到视线系转换矩阵犆犔犱

地面系与视线系相互关系如图１所示。

图１　地面坐标系和视线坐标系

图１中，视线高低角ε犔 定义为视线犕犡犔 与视线在水

平面犗犡犱犣犱 的投影之间的夹角，若视线在水平面之上，则

ε犔 为正（转动角速度方向与 犕犣犔 轴的正向一致），反之

为负。

视线方位角β犔 定义为视线犕犡犔 在水平面的投影与地

面坐标系犗犡犱 轴之间的夹角。由犗犡犱 轴逆时针方向转至

视线犕犡犔 在水平面的投影线时，β犔 为正（转动角速度方向

与犗犢犱 轴的正向一致），反之为负。

地面系到视线系转换矩阵为

犆犔犱 ＝

ｃｏｓε犔 ｓｉｎε犔 ０

－ｓｉｎε犔 ｃｏｓε犔 ０

熿

燀

燄

燅０ ０ １

ｃｏｓβ犔 ０ －ｓｉｎβ犔

０ １ ０

ｓｉｎβ犔 ０ ｃｏｓβ

熿

燀

燄

燅犔

２　导引头预定指向角解算

２．１　导引头预定指向角定义

导引头天线预定指向角定义见文献［１４］。在弹体坐标

系中，导引头天线预定指向角由导引头天线预定指向高低

角ε犫 和导引头天线预定指向方位角β犫 表示，如图２所示。

图２　导引头天线指向角

图２中，导引头天线预定指向高低角ε犫 定义为视线在

弹体坐标系的投影与犕犡犫犣犫 面的夹角，视线在弹体坐标系

的投影在犕犡犫犣犫 面之上为正，反之为负。

导引头天线预定指向方位角β犫 定义为视线在弹体坐

标系犕犡犫犣犫 面的投影与犕犡犫 轴的夹角，犕犡犫 轴逆时针转

向视线在犕犡犫犣犫 面的投影的正向为正，反之为负。

２．２　导引头预定指向角解算模型

文献［１４］通过将单位视线矢量投影到弹体坐标系下，

利用其三轴投影来解算导引头天线预定指向角。令视线单

位矢量在弹体坐标系的投影为（狓犫犔，狔犫犔，狕犫犔）
Ｔ，则

狓犫犔

狔犫犔

狕

烄

烆

烌

烎犫犔

＝犆
犫
犱犆

犱
犔

烄

烆

烌

烎

１

０

０

（１）

　　得到一种导引头天线预定指向角解算模型如式（２）和

式（３）所示：

ε犫 ＝ａｒｃｔａｎ
狔犫犔

狓２犫犔 ＋狕
２

槡 犫犔

（２）

β犫 ＝

－ａｒｃｔａｎ（狕犫犔／狓犫犔），狓犫犔 ≥０

－π－ａｒｃｔａｎ（狕犫犔／狓犫犔），狓犫犔 ＜０，狕犫犔 ≥０

π－ａｒｃｔａｎ（狕犫犔／狓犫犔），狓犫犔 ＜０，狕犫犔 ＜

烅

烄

烆 ０

（３）

　　由文献［１３］，应用坐标转换矩阵对应元素相等的方法，

即犆犔犫＝犆
犔
犱犆

犱
犫，得到第二种导引头天线预定指向角解算模型

如式（４）所示：

ε犫 ＝ａｒｃｓｉｎ（－ｓｉｎ!ｍｃｏｓ"犿ｃｏｓβ犔 ＋ｃｏｓ!ｍｓｉｎε犔－ｓｉｎ!ｍｓｉｎ"犿ｃｏｓε犔ｓｉｎβ犔）

β犫 ＝ａｒｃｓｉｎ（ｃｏｓ!ｍｃｏｓ"犿ｓｉｎβ犔 －ｃｏｓ!ｍｓｉｎ"犿ｃｏｓβ犔
烅
烄

烆 ）
（４）

　　第一种预定指向角解算模型式（２）、式（３）和第二种预

定指向角解算模型式的指向角旋转顺序为：先绕犕犢犫 轴正

向旋转β犫 角，再绕犕犣犫 轴正向旋转ε犫 角。不难发现，第一

种指向角解算模型总是认为｜ε犫｜≤π／２，且在狓犫犔＜０时，天
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线轴会旋转较大的β犫 角；而第二种指向角解算模型不适用

于β犫 角或ε犫 角大于π／２的情况。为解决这两种指向角解

算模型存在的问题，这里提出一种新的导引头天线预定指

向角解算模型。

规定导引头天线轴转向视线轴的旋转顺序为：先绕

犕犣犫 轴正向旋转ε犫 角，再绕犕犢犫 轴正向旋转β犫 角，其旋转

关系如图３所示。

图３　天线指向角旋转关系示意图

图３中，犕 表示舰空导弹，位置参数以（狓犿，狔犿，狕犿）表

示；犜表示目标，位置参数以（狓狋，狔狋，狕狋）表示。令ε犔犱表示视

线高低角在地面系纵向的投影，其表示式为

ε犔犱 ＝ａｒｃｔａｎ
狔狋－狔犿
狓狋－狓犿

（５）

　　视线方位角β犔 的表示式为

β犔 ＝－ａｒｃｔａｎ
狕狋－狕犿
狓狋－狓犿

（６）

　　令ε犔犫表示视线高低角在弹体系纵向的投影，其与ε犔犱的

关系如图４所示。

图４　ε犔犫与ε犔犱相对关系示意图

由图４得ε犔犫与ε犔犱相对关系式为

ε犔犫 ＝ａｒｃｔａｎ（ｔａｎε犔犱ｃｏｓ"犿） （７）

　　则可得导引头天线预定指向高低角ε犫 的解算公式为

ε犫 ＝ε犔犱 － !犿 （８）

　　同理，可得导引头天线预定指向方位角β犫 的解算公

式为

β犫 ＝ａｒｃｔａｎ［ｔａｎ（β犔 － "犿）ｃｏｓε犔犫］ （９）

　　式（８）和式（９）即为所提出的引头天线预定指向角解算

模型。

３　导引头预定指向角误差分析

由导引头天线预定指向角解算模型可知，导引头天线

预定指向角误差最主要的影响因素为导弹位置参数误差

（δ狓犿，δ狔犿，δ狕犿）、目标位置参数误差（δ狓狋，δ狔狋，δ狕狋）和导弹姿

态参数误差（δ!ｍ，δ"犿）。其中，导弹位置参数和目标位置参

数由制导平台提供，导弹姿态参数由弹载惯性测量单元

提供。

对式（５）和式（６）取全微分，可得角ε犔犱和角β犔 的误差

δε犔犱和δβ犔 为

δε犔犱 ＝
ε犔犱

狓狋
δ狓狋＋

ε犔犱

狔狋
δ狔狋＋

ε犔犱

狓犿
δ狓犿 ＋

ε犔犱

狔犿
δ狔犿

δβ犔 ＝
β犔

狓狋
δ狓狋＋

β犔

狕狋
δ狕狋＋

β犔

狓犿
δ狓犿 ＋

β犔

狕犿
δ狕

烅

烄

烆
犿

（１０）

　　角ε犔犱和角β犔 的系统误差Δε犔犱和Δβ犔 为

Δε犔犱 ＝
ε犔犱

狓狋
Δ狓狋＋

ε犔犱

狔狋
Δ狔狋＋

ε犔犱

狓犿
Δ狓犿 ＋

ε犔犱

狔犿
Δ狔犿

Δβ犔 ＝
β犔

狓狋
Δ狓狋＋

β犔

狕狋
Δ狕狋＋

β犔

狓犿
Δ狓犿 ＋

β犔

狕犿
Δ狕

烅

烄

烆
犿

（１１）

式中，（Δ狓犿，Δ狔犿，Δ狕犿）为导弹位置参数系统误差；（Δ狓狋，

Δ狔狋，Δ狕狋）为目标位置参数系统误差。

ε犔犱和β犔 的随机误差方差σ
２
ε犔犱
和σ

２

β犔
分别为

σ
２
ε犔犱 （＝ ε犔犱

狓 ）狋
２

σ
２
狓
狋 （＋ ε犔犱

狔 ）狋
２

σ
２
狔狋 （＋ ε犔犱

狓 ）犿
２

σ
２
狓
犿 （＋ ε犔犱

狔 ）犿
２

σ
２
狔犿

σ
２

β犔 （＝ β犔

狓）狋
２

σ
２
狓
狋 （＋ β犔

狕）狋
２

σ
２
狕
狋 （＋ β犔

狓 ）犿
２

σ
２
狓
犿 （＋ β犔

狕 ）犿
２

σ
２
狕

烅

烄

烆
犿

（１２）

式中，（σ
２
狓
犿
，σ
２
狔犿
，σ
２
狕
犿
）为导弹位置参数随机误差方差，（σ

２
狓
狋
，

σ
２
狔狋
，σ
２
狕
狋
）为目标位置参数随机误差方差。

对式（７）取全微分，可得角ε犔犫的误差为

δε犔犫 ＝
ε犔犫

ε犔犱
δε犔犱 ＋

ε犔犫

"犿
δ"犿 （１３）

角ε犔犫的系统误差Δε犔犫为

Δε犔犫 ＝
ε犔犫

ε犔犱
Δε犔犱 ＋

ε犔犫

"犿
Δ"犿 （１４）

则角ε犔犫的随机误差方差σ
２
ε犔犫
为

σ
２
ε犔犫 ＝

ε犔犫

ε犔犱
σ
２
ε犔犱 ＋

ε犔犫

"犿
σ
２
"

犿
（１５）

　　对式（８）和式（９）取全微分，可得导引头天线预定指向

高低角ε犫 和天线预定指向方位角β犫 的误差δε犫 和δβ犫 为

δε犫 ＝
ε犫

ε犔犫
δε犔犫＋

ε犫

!犿
δ!犿

δβ犫 ＝
β犫

β犔
δβ犔＋

β犫

"犿
δ"犿 ＋

β犫

ε犔犫
δε

烅

烄

烆
犔犫

（１６）

　　则导引头天线预定指向高低角和天线预定指向方位角

的系统误差Δε犫 和Δβ犫 为

Δε犫 ＝
ε犫

ε犔犫
Δε犔犫＋

ε犫

!犿
Δ!犿

Δβ犫 ＝
β犫

β犔
Δβ犔＋

β犫

"犿
Δ"犿 ＋

β犫

ε犔犫
Δε

烅

烄

烆
犔犫

（１７）

　　导引头天线预定指向高低角和天线预定指向方位角的

随机误差方差σ
２
ε犫
和σ

２

β犫
为
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σ
２
ε犫 ＝

ε犫

ε犔犫
σ
２
ε犔犫 ＋

ε犫

!犿
σ
２
!

犿

σ
２

β犫 ＝
β犫

β犔
σ
２

β犔 ＋
β犫

"犿
σ
２
"

犿
＋
β犫

ε犔犫
σ
２
ε

烅

烄

烆
犔犫

（１８）

式（１３）～式（１８）中，（Δ!ｍ，Δ"犿）为导弹姿态参数系统误差，

（σ
２
!

犿
，σ
２
"

犿
）为导弹姿态参数随机误差方差。

由于篇幅关系，式（１０）～式（１８）中各偏微分表达式这

里不再写出。

不考虑导引头预定回路指向误差，将导引头天线预定

指向角误差的系统误差和随机误差进行合成，得到导引头

天线预定指向角误差如式（１９）所示。

δε犫 ＝Δε犫＋σε犫

δβ犫 ＝Δβ犫＋σβ
烅
烄

烆 犫

（１９）

式（１０）～式（１９）即为导引头天线预定指向角的误差模型。

同理，也可以得到文献［１４］的预定指向角误差模型。

４　仿真分析

仿真参数为：导弹位置（狓犿，狔犿，狕犿）＝（０ｍ，３０００ｍ，

０ｍ），目标位置（狓狋，狔狋，狕狋）＝（１５０００ｍ，５ｍ，１０００ｍ）；导

弹的定位系统误差为１００ｍ，定位随机误差均方差为５０ｍ；

目标的定位系统误差为２００ｍ，定位随机误差均方差为

１００ｍ；导弹姿态角系统误差为０．２°，姿态角系统误差为

０．１°。将本文的预定指向角及误差解算模型称为“方法１”，

而将文献［１４］的预定指向角及误差解算模型称为“方法

２”。设定导弹偏航角为０°，当导弹俯仰角从－９０°变化到

９０°时，仿真结果如图５～图１０所示。

图５　导引头天线预定方位角

图６　导引头天线预定高低角

图７　导引头天线预定方位角误差

图８　导引头天线预定高低角误差

图９　视线在弹体系犗犡犫轴投影犡犫犔

图１０　视线在弹体系犗犢犫轴投影犢犫犔

由图５和图６可见，采用“方法２”时，当单位视线矢量

在弹体系犗犡犫 轴投影犡犫犔小于零后（见图９），导引头天线轴

要转过一个较大的指向方位角；而采用“方法１”时，只要弹

目视线角和导弹偏航角没有变化，导引头预定指向方位角

保持不变，只是导引头预定指向高低角在随导弹俯仰角的

变化而在变化。由图７和图８可见，采用“方法２”时，导引

头天线预定指向角误差随导弹俯仰角的变化而变化，并且

还出现误差幅值突变现象；而采用“方法１”时，导引头天线
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预定指向角误差不随导弹俯仰角的变化而变化，并且其误

差幅值要比采用“方法２”时的幅值小很多。

设定导弹俯仰角为０°，当导弹偏航角从－８０°变化到

８０°时，仿真结果如图１１和图１２所示。

图１１　导引头天线预定方位角误差

图１２　导引头天线预定高低角误差

由图１１和图１２可见，采用“方法１”时的导引头天线预

定指向角误差明显小于采用“方法２”时的误差。综上，图５

～图１２的仿真结果充分验证了所提出的导引头预定指向

角解算模型的正确性及其在减小预定指向角误差方面的有

效性。

５　结束语

本文针对超视距舰空导弹在大预定指向角情况下的角

度交班问题，通过规定天线轴旋转顺序和采用将视线角矢

量投影到旋转平面的方法，提出了一种新的导引头天线预

定指向角解算模型及其误差模型，有效地解决了现有指向

角解算模型存在的问题，对舰空导弹超视距拦截复合制导

目标交接班系统的设计具有一定的理论和借鉴价值。
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