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摘　 要：针对空间目标的轨迹和姿态数据生成问题，对各类空间目标的特性进行了深入的分析，将其

基准弹道分为 ４ 种类型并分别给出了设计方法，在此基础之上建立了分导弹道设计方法，该方法无需

长时间的准备工作，大大简化了系统仿真的工作量。 此外为模拟中段目标的微动特性建立了由微动

特征量直接计算姿态数据的姿态数据生成方法，该方法无需进行积分计算，加快了计算速度。 最后对

以上方法进行了仿真验证。 仿真结果表明，提出的方法能够在 １０ ｓ 内生成准确命中目标的四类基准

弹道和分导弹道。 此外，生成的姿态数据能够反映中段目标的微动特性，数据生成耗时短且无需事先

准备工作，能够较好地满足系统仿真的要求。
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　 　 弹道导弹在空间中［１］ 会释放出包括弹头、诱
饵、碎片在内的多种空间目标，这些目标形成了目标

群。 在攻防对抗系统仿真中不论是对目标群进行跟

踪、识别还是拦截，都需要其较为精确的轨迹［２］ 和

姿态数据，因此对空间目标的轨迹和姿态数据生成

方法进行研究是非常必要的。
在大多数相关研究中，目标的轨迹数据一般根

据椭圆弹道原理计算得到［３⁃４］。 但这类方法忽略了

地球扁率和自转的影响，生成的轨迹数据不够精确。
与真实场景类似，目标的弹道由发射诸元确定，因此

轨迹数据生成问题实际上是发射诸元的计算问

题［５⁃６］。 发射诸元的计算方法主要有弹道积分、对
射表拟合、解析算法［７⁃８］ 和轨迹优化［９］ 等，但这些方

法在计算诸元之前需要进行大量的计算作为准备。
除此之外，目标群还还包括分导弹头和诱饵。 这类

目标在中段由母舱释放并作被动飞行［１０］，因此只需

计算出释放后的初始状态即可得到轨迹数据。 诱饵

的初始状态可根据其具体类型设定释放相对速度矢

量后计算得到。 而分导弹头的初始状态则需满足命

中指定目标点的要求，需按照一定的分导策略进行

计算［１１］。 文献［１２］对若干种不同分导策略进行了

研究并得出了最优分导策略。 文献［１３］则应用极

小值原理推导了分导速度增量的近似解析解，但无

法得到能够精确命中设定目标的轨迹数据。 随着诱

饵技术的不断发展，单纯的轨迹信息难以识别出真

弹头，必须考虑目标运动细节信息［１４］。 文献［１５⁃
１６］将目标除质心平动以外的微小运动定义为微动

并分析了其特点，建立了振动、旋转、翻滚和锥旋四

类典型微动的模型，并发展成为中段目标识别的重

要手段［１７］。 但相关研究只关注雷达信号的结果，缺
少对目标姿态数据生成方法的研究。 本文从目标数

据生成的角度出发，根据弹道导弹的动力学特性和

飞行程序设计了 ４ 种类型的基准弹道并给出了对应

的诸元计算方法。 并在此基础之上，提出了一种分

导弹头最优速度增量的实时计算方法。 最后针对目

标的微动特性，设计了姿态数据的快速生成算法。

１　 数学模型

１．１　 质心运动模型

考虑地球扁率和自转，在发射系内建立弹道导

弹质心的运动模型［１８］如下
ρ̇ ＝ ｖ
ｍｖ̇ ＝ Ｐ ＋ Ｒ ＋ ｍｇ － ｍａｅ － ｍａｋ

{ （１）
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式中， ρ 为导弹相对发射系的位置；ｖ 为导弹相对发

射系的速度；Ｐ 为推力；Ｒ 为气动力；ｇ 为引力加速

度；ａｅ 为牵连加速度；ａｋ 为哥氏加速度。
气动力在速度坐标系中分解为如下形式

Ｒ ＝
－ Ｘ
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Ｚ
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（２）

　 　 引力加速度沿地心矢径 ｒ 方向和地球自转角速

度 ω ｅ 矢量方向分解如下

ｇ ＝ ｇｒｒ ＋ ｇωｅ
ωｅ （３）

式中， ｇｒ 和 ｇω ｅ
的表达式分别为

ｇｒ ＝ －
μ
ｒ２
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（４）

式中， μ 为地球的引力常数；ｒ为地心距；ａｅ 为地球赤

道平均半径；Ｊ２ 为带谐系数；φ 为地心纬度。
１．２　 主动段飞行程序

弹道导弹的轨迹主要由其主动段决定，由于弹

道导弹的轨迹近似位于射面以内，因此其飞行程序

主要由其俯仰角变化规律决定。 工程上将其主动段

飞行程序分为 ３ 段［１８］：
第 １ 段为垂直上升段，导弹俯仰角保持 ９０°不

变。 第 ２ 段为转弯段，该段内攻角变化规律如下：

α（ ｔ） ＝
－ ４αｍｅ

－α（ ｔ －ｔ１）（１ － ｅ －α（ ｔ －ｔ１））
０

，ｔ１ ＜ ｔ ＜ ｔ２
，ｔ２ ＜ ｔ ＜ ｔ３{

（５）
式中， αｍ 为攻角绝对值的最大值，称为限制攻角。

第 ３ 段为瞄准段，此段中攻角保持固定值 α ｘ 不

变，称为瞄准角。

２　 基准弹道设计

２．１　 弹道类型分析

在没有瞄准段能量管理，即瞄准角为零的情况

下，导弹的射程随限制攻角的增大呈现先增大后减

小的变化趋势。 因此某个中间射程会对应 ２ 个限制

攻角值，但这两个值所对应的弹道高度是不一样的，
一高一低，分别对应高弹道和低弹道。

而在瞄准角不为零时，弹道高度下压，起到了调

整弹道高度的作用，称为固定高度弹道。 此外，同一

个射程对应着多个限制攻角和瞄准角的组合，其中

存在导弹关机点机械能最小的组合，该组合对应的

弹道即为最小能量弹道。
２．２　 发射诸元计算方法

考虑到弹道导弹主要在射面内飞行且其射程随

限制攻角先增大后减小的特点，采用大步长遍历粗

搜索与精确迭代相结合的方法计算发射诸元，如图

１ 所示。 首先通过球面三角算出发射方位角的粗搜

索值，然后进行限制攻角和发射方位角的遍历，最后

通过精确迭代计算出发射诸元。

图 １　 发射诸元计算流程

３　 分导弹道设计

３．１　 理论分析

为便于分析和仿真计算，本文采用脉冲变轨的

方式并忽略再入段。 这样分导弹道的设计就简化为

经典 Ｌａｍｂｅｒｔ 问题［１９］。
由分导点扫过地心角 θ 至目标点的时间 ΔＴ 可

由拉格朗日转移时间方程表示［２０］

μ
ａ３ ΔＴ ＝ α － β － （ｓｉｎα － ｓｉｎβ） （６）

式中， μ 为引力常数；ａ为轨道半长轴；α 和 β 为拉格

朗日参数，ｃｏｓα ＝ １ － ｓ ／ ａ，ｃｏｓβ ＝ １ － （ ｓ － ｃ） ／ ａ，ｓ ＝
（ ｒｋ ＋ ｒｂ ＋ ｃ） ／ ２，ｃ 为分导点与目标点之间的距离。

·９７３·
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因此飞行时间ΔＴ与半长轴 ａ之间的关系如图２
所示。

图 ２　 ΔＴ 与 ａ 的关系

在 ΔＴ ＜ ΔＴｍ 时，ΔＴ 随 ａ 增大而单调递减；在
ΔＴ ＞ ΔＴｍ 时，ΔＴ 随 ａ 增大而单调递增。

而轨道偏心率为［１９］

ｅ ＝ １ －
４（ ｓ － ｒｋ）（ ｓ － ｒｂ）

ｃ２
ｓｉｎ２ α ＋ β
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è
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ê
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１ ／ ２

（７）

　 　 记分导点处基准弹道的速度为 ｖｃ１，分导弹道的

速度为 ｖ１，则机动速度增量为

ΔＶ ＝ ｖ２１ ＋ ｖ２ｃ１ － ２ｖ１ｖｃ１ｃｏｓφ１ （８）
式中

φ１ ＝ ａｒｃｔａｎ
ｅｓｉｎｆ１

１ ＋ ｅｃｏｓｆ１
æ

è
ç

ö

ø
÷ 　 ｃｏｓｆ１ ＝

ａ（１ － ｅ２） － ｒｋ
ｅｒｋ

　 　 因此增速 ΔＶ 与半长轴 ａ 之间的关系如图 ３
所示。

图 ３　 ΔＶ 与 ａ 的关系

由图 ２ 和图 ３ 可知：在 ΔＴ ＜ ΔＴｍ 时，ΔＶ随 ａ 增

大先减小后增大；在ΔＴ ＞ ΔＴｍ 时，ΔＶ随 ａ增大而单

调递增。 因此存在飞行时间 ΔＴｖｍｉｎ 使得增速 ΔＶ
最小

ΔＶ（ΔＴｖｍｉｎ） ＝ ｍｉｎΔＶ（ΔＴ） （９）
３．２　 增速计算方法

根据 ３．１ 节的分析结果，本文设计了一种搜索

最小增速的双层迭代策略。
对某一固定飞行时间，构造如下指标函数

Ｊ（Ｘ） ＝ （ＧＴ（Ｘ） ＴＧ（Ｘ） （１０）
式中， Ｇ（Ｘ） 为残差，取为

Ｇ（ΔＶｘ，ΔＶｙ，ΔＶｚ） ＝ ［ ｒｂｘ － ｒｆｘ，ｒｂｙ － ｒｆｙ，ｒｂｚ － ｒｆｚ］ Ｔ

（１１）
式中， ［ ｒｂｘ，ｒｂｙ，ｒｂｚ］ Ｔ 为 ｂ 点的地心矢径，［ ｒｆｘ，ｒｆｙ，ｒｆｚ］ Ｔ

为分导弹头由分导点 Ｋ 飞行 ΔＴ 时间后的地心矢

径。
采用如下迭代格式使（１２）式中指标最小

Ｘｋ＋１ ＝ Ｘｋ － Ａ －１Ｂ （１２）
式中

Ａ ＝
（∂Ｇ（Ｘｋ）） Ｔ

∂Ｘｋ

∂Ｇ（Ｘｋ）
∂Ｘｋ

Ｂ ＝
（∂Ｇ（Ｘｋ）） Ｔ

∂Ｘｋ
Ｇ（Ｘｋ）

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１３）

经过迭代后可得增速为

ΔＶ（ΔＴ） ＝ ΔＶ２
ｘ ＋ ΔＶ２

ｙ ＋ ΔＶ２
ｚ （１４）

对于外层迭代，在增速最小时有

ΔＶ′（ΔＴ） ＝ ０ （１５）
运用牛顿迭代法有迭代公式

ΔＴｋ ＝ ΔＴｋ－１ －
ΔＶ′（ΔＴｋ－１）
ΔＶ″（ΔＴｋ－１）

（１６）

　 　 如此反复迭代即可计算得到最小增速 ΔＶｍｉｎ 及

其对应的飞行时间 ΔＴｖｍｉｎ。

４　 微动姿态数据生成

４．１　 理论分析

由于中段目标一般为自旋稳定，因此其微动特

征主要是其受干扰力矩作用产生的进动。 在释放过

程中，中段目标会受到冲量 Ｑ 的作用［２１］，可将其按

横向和纵向分解为

Ｑｔ ＝ Ｑｃｏｓη
Ｑｃ ＝ Ｑｓｉｎη{ （１７）

式中， η 为冲量 Ｑ 与目标对称轴的夹角。
进动周期和进动角为

·０８３·
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Ｔ ＝
２πＩｔＩｚ

ＩｚＱ２ｃｏｓ２η ＋ Ｉ２ｓ Ｑ２ｃｏｔ２η

θ ＝ ａｒｃｔａｎ
Ｉｚｓｉｎη
Ｉｓｃｏｓη

æ

è
ç

ö

ø
÷

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１８）

式中， Ｉｔ 为目标横向转动惯量，Ｉｓ 为目标纵向转动

惯量。
由（１７） 式和（１８） 式可知，虽然进动特性涉及

参数很多，但主要特征为进动周期和进动角。 因此

数据生成算法应根据这 ２ 个量生成目标的姿态

数据。
４．２　 姿态数据计算方法

在仿真中目标姿态一般以相对于地球固联坐标

系姿态角的形式给出，具体如图 ４ 所示。 其中 ｏ －
ＸＥＹＥＺＥ 为地球固联坐标系，ｏ － ｘ１ｙ１ｚ１ 为目标的弹体

坐标系，ψ ｅ 为偏航角，ϕｅ 为俯仰角。 而滚转角 γ ｅ 为

ｏｚ１ 轴与 ｏｘ１ 轴、ｏＺＥ 轴所确定平面的夹角。 由于本

文考虑的目标均做自旋运动，因此根据自旋角速度

计算滚转角即可。

图 ４　 姿态示意图

记沿 ｏｘ１、ｏｙ１ 轴的单位向量为 ｉ，ｊ，经坐标转换

后在地固系的坐标分别为 ［ ｉｘｅ，ｉｙｅ，ｉｚｅ］ Ｔ、 ［ ｊｘｅ，ｊｙｅ，
ｊｚｅ］ Ｔ。

则俯仰角、偏航角为

ϕｅ ＝ ａｒｃｓｉｎｉｚｅ

ψｅ ＝ ａｒｃｔａｎ
ｉｙｅ
ｉｘｅ

ì

î

í

ïï

ïï

（１９）

　 　 为便于计算建立角动量惯性坐标系，以角动量

方向（即进动轴方向）为 Ｘ 轴，任意选择与 Ｘ 轴构成

右手坐标系的 Ｙ轴和 Ｚ轴。 与体系间的姿态角分别

为进动角 θ、章动角ψ 和自转角ϕ。 体系到角动量惯

性系的坐标变换矩阵为

Ｃｐ１ ＝
ｃｏｓθ ｓｉｎϕｓｉｎθ

ｓｉｎθｓｉｎψ ｃｏｓϕｃｏｓψ － ｓｉｎϕｃｏｓθｓｉｎψ
－ ｓｉｎθｃｏｓψ ｃｏｓϕｓｉｎψ ＋ ｓｉｎϕｃｏｓθｃｏｓψ

é

ë

ê
ê
êê

ｃｏｓϕｓｉｎθ
－ ｓｉｎϕｃｏｓψ － ｃｏｓϕｃｏｓθｓｉｎψ
－ ｓｉｎϕｓｉｎψ ＋ ｃｏｓϕｃｏｓθｃｏｓψ

ù

û

ú
ú
úú

（２０）

　 　 角动量惯性系到释放瞬时弹体系的坐标转换矩

阵为

Ｃａｐ ＝
ｃｏｓθ ０ － ｓｉｎθ

ｓｉｎθｓｉｎβ ｃｏｓβ ｃｏｓθｓｉｎβ
ｓｉｎθｃｏｓβ － ｓｉｎβ ｃｏｓθｃｏｓβ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（２１）

　 　 释放瞬时弹体系到地固系的转换阵为

Ｃｆａ ＝
ｃｏｓϕｅｃｏｓψｅ ｓｉｎϕｅｓｉｎγｅｃｏｓψｅ － ｃｏｓγｅｓｉｎψｅ

ｃｏｓϕｅｓｉｎψｅ ｓｉｎϕｅｓｉｎγｅｓｉｎψｅ ＋ ｃｏｓγｅｃｏｓψｅ

ｓｉｎϕｅ ｓｉｎγｅｃｏｓϕｅ

é

ë

ê
ê
ê
ê

－ ｃｏｓγｅｓｉｎϕｅｃｏｓψｅ ＋ ｓｉｎγｅｓｉｎψｅ

－ ｃｏｓγｅｓｉｎϕｅｓｉｎψｅ － ｓｉｎγｅｃｏｓψｅ

ｃｏｓγｅｃｏｓϕｅ

ù

û

ú
ú
ú
ú

（２２）

　 　 释放瞬时地固系到地固系的转换关系只与自转

角 λ ＝ ω ｅΔＴ 有关

Ｃｅｆ ＝
ｃｏｓλ ｓｉｎλ ０
－ ｓｉｎλ ｃｏｓλ ０

０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（２３）

　 　 由以上坐标变化关系可计算弹体系到地固系的

坐标转换矩阵

Ｃｅ１ ＝ ＣｅｆＣｆａＣａｐＣｐ１ （２４）
　 　 至此已求出了 ｉ，ｊ 在地固系中的坐标，代入

（１９）式即可计算出姿态角。

５　 仿真分析

５．１　 基准弹道设计

对基准弹道设计方法进行仿真验证，以某导弹

为仿真对象，发射点设为（１５５．４６２°Ｗ，１９．６５３°Ｎ），
目标点设为（１１６．３９５°Ｅ，３９．９２２°Ｎ），初步计算目标

射程为 ８ ４８１．８８ ｋｍ。 本文提出方法（方法 １）的弹

道设计结果分别如表 １ 和图 ５ 所示。 为便于比较，
文献［８］中方法（方法 ２）的弹道设计结果如表 ２
所示。
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表 １　 基准弹道设计结果（方法 １）

弹道类型 纵程偏差 ／ ｍ 横程偏差 ／ ｍ 弹道高度 ／ ｋｍ 限制攻角 ／ ° 瞄准角 ／ ° 发射方位角 ／ ° 计算时间 ／ ｓ
高弹道 ８．３６ ０．８ １ ８６１．５ ６．７４ ０ －５６．１３ ３．２２１
低弹道 ４０．２５ ２．７８ ６５９．２ ９．９９ ０ －５５．３５ ２．５３６

固定高度 １０．８４ ０．９７ ９６８．１ ９．１３ ５．７５ －５５．４３ ７．１８９
最小能量 １９．４３ １．６２ １ ３０５．９ ７．１７ １０．８５ －５５．７８ ６．７２３

表 ２　 基准弹道设计结果（方法 ２）

弹道类型 纵程偏差 ／ ｍ 横程偏差 ／ ｍ 弹道高度 ／ ｋｍ 限制攻角 ／ ° 瞄准角 ／ ° 发射方位角 ／ ° 计算时间 ／ ｓ
高弹道 １０．２１ ０．４２ １ ８７０．０ ６．７５ ０ －５６．１４ ２０７．４９０＋０．９０４
低弹道 １６．６１ ２．０７ ６６２．１ ９．９８ ０ －５５．３５ ２０７．４９０＋０．８２７

固定高度 １２．０９ １．１４ ９６５．４ ９．１３ ５．７４ －５５．４３ ２０７．４９０＋１．１７９
最小能量 ２２．３７ １．９４ １ ２９５．１ ７．１８ １０．８４ －５５．７７ ２０７．４９０＋１．０４７

图 ５　 基准弹道

由表 １ 和表 ２ 可知，２ 种方法计算出的诸元非

常相近，说明本文提出的方法能够给出足够准确的

弹道数据。 而在计算时间上，虽然方法 ２ 的迭代时

间小于方法 １ 的总耗时，但方法 ２ 事先需要大量时

间计算弹道进行拟合，在处理不同的多个发射点时

计算耗时会进一步增大，因此方法 １ 在应用灵活性

和计算耗时上优于方法 ２。 由图 ５，４ 种类型的弹道

均以较高的精度命中目标点，且由于弹道类型不同

其弹道高度也不同，其中固定高度弹道和最小能量

弹道的弹道高度位于高弹道和低弹道之间。
５．２　 分导弹道设计

以 ５．１ 节中的高弹道为基准弹道进行分导弹道

设计的仿真。 设置分导时刻为发射后 ３５０ ｓ，分导目

标点为（１１７．２１６°Ｅ，３９．１２８°Ｎ），设计结果如图 ６ 所

示。 其中横程偏差为 ０．８ ｍ，纵程偏差为 ８．３６ ｍ，计
算耗时为 ０．８９４ ｓ。 利用最优分导方法计算分导弹

道，其横程偏差为 ３５．４ ｍ，纵程偏差为 ２４７．６ ｍ，计算

耗时为 ０．１１５ ｓ。 虽然该方法计算耗时更短，但由于

该方法未使用精确模型迭代计算，因此精度不如本

文提出的方法，难以用于系统仿真中。

图 ６　 分导弹道

可以看到分导弹道以较小偏差命中分导目标

点，且计算耗时较少，能够满足仿真需求。
５．３　 姿态数据生成

同样以 ５．１ 节中的高弹道为基准弹道进行诱饵

姿态数据生成的仿真。 设置进动角为 ４°，自旋周期

为 ０．１ ｓ，锥旋周期为 ０．５ ｓ，释放时间为发射后 ４００
ｓ。 分别使用本文方法（方法 １）和传统的姿态动力

学方程积分方法（方法 ２）计算姿态数据，仿真结果

如图 ７ 和图 ８ 所示。

图 ７　 偏航角

可以看到本文提出的方法与直接积分动力学方
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图 ８　 俯仰角

程的计算结果一致，但本文方法无需进行积分计算，
在计算时间上有优势，适于系统仿真使用。

６　 结　 论

以系统仿真中的目标数据生成为研究对象，考
虑仿真的特点，对各类目标的特性进行分析并建立

了相应的模型，给出仿真数据的生成方法：
１）根据导弹飞行程序特点和弹道特性将基准

弹道分为 ４ 类，并设计了相应的弹道诸元计算方法。
该方法

将诸元计算分为粗搜索和精搜索两部分，无需事先

准备工作即可快速准确地生成基准弹道数据。 仿真

结果表明，该方法能够生成准确的轨迹数据；虽然总

计算耗时大于传统方法，但传统方法在迭代前的准

备工作需要耗费大量时间，而本文提出的方法并不

需要任何准备工作，因此该方法能够更好地满足系

统仿真的要求。
２）将分导弹道的设计问题转化为 Ｌａｍｂｅｒｔ 问

题，分析了飞行时间与分导增速的关系。 基于此关

系，提出了一种最小增速分导弹道规划方法。 这一

两层迭代算法能够计算处分导弹头的最小增速。 利

用这一增速即可计算出分导弹头的弹道数据。 与传

统方法相比，该方法虽然计算耗时小幅增加，但精度

明显提高，更适合系统仿真使用。
３）分析了中段目标的姿态微动特性，设计了一

种通过坐标转换矩阵计算姿态数据的方法，能够快

速准确的生成包含目标微动特性的姿态运动数据。
仿真结果表明，该方法计算得到的姿态数据与动力

学模型积分计算的结果一致，能够准确反映目标微

动特性，且计算耗时短，使用方便，符合仿真的要求。
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