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采用状态转移矩阵的拦截中段制导方法
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摘　要：基于相对运动理论提出拦截中段制导方法。方法原理为，将拦截器初始轨迹与施加修正后的轨
迹视为一主一从两空间目标，以相对运动理论描述从目标相对于主目标的运动规律，于是初始的修正量可由

终点处相对状态求解。给出了一般形式的相对运动模型，运用几何法与变分法推导得到了 Ｊ２摄动影响下相
对运动的状态转移矩阵，在此基础上，提出了采用状态转移矩阵的拦截中段制导方法。仿真算例表明，提出

的方法能够为工程实际中的拦截中段制导提供有效支持。
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　　在导弹防御作战中，中段制导是指拦截器在
助推段结束之后、末段导引开始之前，为消除环境

噪声等因素造成的飞行状态误差，采用脉冲推力

等方式实施一次或多次状态修正的过程。中段制

导的效果好坏直接关系到拦截器能否捕获目标并

在末段导引中占据优势的拦截几何，因而具有十

分重要的作用［１－３］。脉冲推力式的中段制导事实

上可以抽象为一固定时间拦截问题，即给定初、终

位置与飞行时间，求解初始需用速度的问题。在

二体假设下，求解固定时间拦截问题有许多经典

方法，如 Ｈｅｒｒｉｃｋ方法［４］、Ｇｏｄａｌ方法［４］、Ｌａｍｂｅｒｔ
飞行时间定理［５］等。然而，当引入更为精确的引

力场模型时，上述方法不再适用，需要探索更为有

效的求解方法。

考虑到对于拦截中段制导这一特定的固定时

间拦截问题而言，飞行时间较短（约２００ｓ）、速度
修正量较小（约１００ｍ／ｓ），本文提出基于相对运动
理论的求解方法。相对运动理论广泛地应用于卫

星编队飞行、空间交会对接等领域，涌现出了 ＣＷ
方程、ＴＨ方程等经典模型。通过引入三大假设：
参考轨道偏心率为０，地球引力为中心引力场，两
目标距离远小于地心距，Ｃｌｏｈｅｓｓｙ与 Ｗｉｌｔｓｈｉｒｅ［６］

将非线性的相对运动模型简化为便于解析求解的

线性时变微分方程组，即ＣＷ方程（亦称Ｈｉｌｌ［７］方
程）。舍弃圆参考轨道假设，Ｔｓｃｈａｕｎｅｒ与 Ｈｅｍｐｅｌ
推导得到了适用于椭圆参考轨道的线性相对运动

模型，给出了以参考轨道真近点角／偏近点角表示
的解析解，其相对运动模型被称为 ＴＨ方程。
Ｙａｍａｎａｋａ与 Ａｎｋｅｒｓｅｎ［８］引入变量替换，简化了
ＴＨ方程的求解过程，推导了一种形式简洁的状
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态转移矩阵，并探讨了其与 ＣＷ方程的一致性。
尽管ＣＷ方程与ＴＨ方程在工程实际中得到了广
泛应用，但两者均以二体中心引力场为前提，因此

难以满足要求。Ｇｉｍ与Ａｌｆｒｉｅｎｄ等［９－１１］针对Ｊ２摄
动影响下的相对运动模型展开了研究，避免了直

接求解复杂微分方程组，推导给出了相对运动方

程的状态转移矩阵，为实现高精度的相对运动建

模创造了条件。本文将以此状态转移矩阵为基

础，提出一种有效的固定时间拦截问题求解策略，

并探讨其在拦截中段制导中的实用性。

１　坐标系定义

所涉及的坐标系为地心惯性坐标系与当地垂

直／当地水平坐标系，两者定义如下：
地心惯性（ＥａｒｔｈＣｅｎｔｅｒｅｄＩｎｅｒｔｉａｌ，ＥＣＩ）坐标

系，记为 Ｉ。原点 ＯＥ位于地心，ＯＥｘＩ轴在赤道平
面内指向平春分点，ＯＥｚＩ轴垂直于赤道平面指向
北极，ＯＥｙＩ轴与 ＯＥｘＩ，ＯＥｚＩ轴垂直并满足右手定
则，如图１所示。由于岁差与章动影响，春分点具
有进动性。在建立地心惯性系时需指定春分点基

准。本文采用的 ＥＣＩ系是以 ２０００年 １月 １日
１２：００：００的平春分点为基准，因此又称为 Ｊ２０００
坐标系。

当地垂直／当地水平（ＬｏｃａｌＶｅｒｔｉｃａｌＬｏｃａｌ
Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ，ＬＶＬＨ）坐标系，记为Ｌ。原点Ｏ位于飞
行器质心，Ｏｘ轴指向飞行器地心矢径方向，Ｏｙ轴
在飞行器弹道（轨道）平面内垂直于Ｏｘ轴并指向
速度方向，Ｏｚ轴与 Ｏｘ，Ｏｙ轴垂直并满足右手定
则，如图１所示。

图１　ＥＣＩ坐标系与ＬＶＬＨ坐标系
Ｆｉｇ．１　ＥＣＩｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍａｎｄＬＶＬＨｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

由ＥＣＩ系到ＬＶＬＨ系的转换矩阵可由式（１）
给出。

ＭＩ→Ｌ＝Ｍ３（θ）Ｍ１（ｉ）Ｍ３（Ω） （１）

式中，θ＝ω＋ｆ为飞行器纬度幅角（ω为近地点角
距，ｆ为真近点角），ｉ为轨道倾角，Ω为升交点
赤经。

２　相对运动方程

设空间中存在主目标与从目标两飞行器，两

者在ＥＣＩ系下的位置矢量分别为 Ｒｃ与 Ｒｄ，由经
典轨道力学可知

Ｒ̈ｃ＝－
μ
Ｒ３ｃ
Ｒｃ＋ｆｃ

Ｒ̈ｄ＝－
μ
Ｒ３ｄ
Ｒｄ＋ｆ{

ｄ

（２）

式中，μ为地球引力常数，ｆｃ与ｆｄ分别为两目标所
受摄动力产生的加速度。

将从目标相对于主目标的位置矢量记作 ｒ＝
Ｒｄ－Ｒｃ，那么有

ｄ２ｒ
ｄｔ２
＝Ｒ̈ｄ－Ｒ̈ｃ

　 ＝－μ
Ｒ３ｄ
Ｒｄ＋ｆｄ＋

μ
Ｒ３ｃ
Ｒｃ－ｆｃ

　 ＝μ
Ｒ３ｃ
Ｒｃ－

Ｒｃ
Ｒ( )
ｄ

３

Ｒ[ ]ｄ ＋ｆ

　
　
　
　
（３）

式中，ｆ＝ｆｄ－ｆｃ为两目标摄动加速度之差。
以主目标 ＬＶＬＨ系作为基准坐标系，记作

ＬＣ。式（３）在ＬＣ系中描述需要考虑绝对导数与
相对导数的相互转换，即

ｄ２ｒ
ｄｔ２
＝δ

２ｒ
δｔ２
＋２ ｃ×

δｒ
δｔ
＋

　　 ｃ×（ ｃ×ｒ）＋
·

ｃ×ｒ （４）
式中， ｃ与

·

ｃ分别表示主目标角速度矢量与角

加速度矢量。

结合式（３）、式（４）可得

　δ
２ｒ
δｔ２
＋２ ｃ×

δｒ
δｔ
＋ ｃ×（ ｃ×ｒ）＋

·

ｃ×ｒ

＝μ
Ｒ３ｃ
Ｒｃ－

Ｒｃ
Ｒ( )
ｄ

３

Ｒ[ ]ｄ ＋ｆ （５）

式（５）即为 ＬＣ系下一般形式的相对运动方
程。对应于不同的引力场模型，该方程具有不同

的表现形式，其解析求解是十分困难的。在二体

引力场假设下，可将式（５）线性化（即 ＴＨ方程），
并推导给出形式简洁的状态转移矩阵，相关研究

已经较为成熟。当考虑更为精确的引力场模型

时，问题变得更加复杂。Ａｌｆｒｉｅｎｄ等学者对这一问
题进行了研究，推导了Ｊ２摄动影响下相对运动的
状态转移矩阵。

·８３１·
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３　状态转移矩阵

为避免直接求解微分方程带来的困难，

Ａｌｆｒｉｅｎｄ等学者采用几何法来推导相对运动方程
的状态转移矩阵。该方法的主要思路为，将从目

标相对于主目标的位置速度转换为轨道根数之

差，以轨道根数之差随时间的变化来刻画相对状

态的迁移。在推导过程中，需引入差分轨道根数

的概念。首先给出两组相互等价的轨道根数：

ｅＣＬ＝［ａ，ｅ，ｉ，Ω，ω，ｆ］
Ｔ

ｅＮＳ＝［ａ，θ，ｉ，ｑ１，ｑ２，Ω］{ Ｔ
（６）

式中：ｅＣＬ为经典轨道根数，ａ为半长轴，ｅ为偏心
率；ｅＮＳ为非奇异轨道根数，ｑ１＝ｅｃｏｓω，ｑ２＝ｅｓｉｎω。
为避免经典轨道根数在描述圆轨道时出现的奇异

现象，下文将采用非奇异轨道根数实现状态转移

矩阵的推导。

差分轨道根数定义为从目标与主目标轨道根

数之差，即

δｅ＝ｅｄ－ｅｃ　　　　　　　　
＝［δａ，δθ，δｉ，δｑ１，δｑ２，δΩ］

Ｔ （７）

式中，下标 ｄ与 ｃ分别表示从目标与主目标。需
要指出，在下文推导中，所有不含下标ｃ的轨道根
数（或其衍生项）均对应于主目标。例如，式（８）
中的Ｒ等价于式（２）中的Ｒｃ。

３．１　由相对位置速度到差分密切轨道根数的转换

以ＬＣ系作为基准坐标系，主目标地心矢径
与速度矢量可分别表示为

Ｒ（ＬＣ）ｃ ＝［Ｒ，０，０］Ｔ

Ｖ（ＬＣ）ｃ ＝［ＶｘＪ２，ＶｙＪ２，ＶｚＪ２］
{ Ｔ

（８）

从目标地心矢径与速度矢量可分别表示为

Ｒ（ＬＣ）ｄ ＝［Ｒ＋ｘ，ｙ，ｚ］Ｔ

Ｖ（ＬＣ）ｄ ＝

ＶｘＪ２＋ｘ－ｙ ｚ＋ｚ ｙ

ＶｙＪ２＋ｙ＋ｘ ｚ－ｚ ｘ

ＶｚＪ２＋ｚ－ｘ ｙ＋ｙ











{
ｘ

（９）

式中：ｘ，ｙ，ｚ分别为从目标相对位置矢量 ｒ在 ＬＣ
系三方向的分量； ｘ， ｙ与 ｚ分别为主目标角

速度矢量在ＬＣ系三方向的分量，即
 ｃ＝［ ｘ， ｙ， ｚ］

Ｔ （１０）
与此同时，从目标满足式（１１）所示关系。

Ｒ（ＬＣ）ｄ ＝ＭＩ→ＬＣＭＬＤ→ＩＲ
（ＬＤ）
ｄ ＝ＭＩ→ＬＣＭＬＤ→Ｉ［Ｒ＋δＲ，０，０］

Ｔ

Ｖ（ＬＣ）ｄ ＝ＭＩ→ＬＣＭＬＤ→ＩＶ
（ＬＤ）
ｄ ＝ＭＩ→ＬＣＭＬＤ→Ｉ［ＶｘＪ２＋δＶｘＪ２，ＶｙＪ２＋δＶｙＪ２，ＶｚＪ２＋δＶｚＪ２］

{ Ｔ
（１１）

　　式（１）已经给出了 ＥＣＩ系与 ＬＶＬＨ系之间的
转换关系，考虑到主目标与从目标的轨道根数足

够接近，可将矩阵ＭＬＤ→Ｉ在ＭＬＣ→Ｉ处泰勒展开且仅
保留一阶项，结合式（８）、式（９）有
ｘ
ｙ
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ｚ
＝

δＶｘＪ２
δＶｙＪ２
δＶｚＪ









２

＋ＶｘＪ２

０
δθ＋δΩｃｏｓｉ

δｉｓｉｎθ－δΩｃｏｓθｓｉｎ









ｉ
＋

ＶｙＪ２

－δθ－δΩｃｏｓｉ
０

δｉｃｏｓθ＋δΩｓｉｎθｓｉｎ









ｉ
＋

ＶｚＪ２

－δｉｓｉｎθ＋δΩｃｏｓθｓｉｎｉ
－δｉｃｏｓθ－δΩｓｉｎθｓｉｎｉ









０
＋

 ｘ

０
ｚ
－









ｙ
＋ ｙ

－ｚ
０









ｘ
＋ ｚ

ｙ
－ｘ









０

（１２）

由轨道力学可知

Ｒ＝
ａ（１－ｑ２１－ｑ

２
２）

１＋ｑ１ｃｏｓθ＋ｑ２ｓｉｎθ
　　　　　 （１３）

ＶｘＪ２＝ μ槡 ／ｐ（ｑ１ｓｉｎθ－ｑ２ｃｏｓθ）

ＶｙＪ２＝ μ槡 ／ｐ（１＋ｑ１ｃｏｓθ＋ｑ２ｓｉｎθ）

ＶｚＪ２
{

＝０

（１４）

其中，ｐ＝ａ（１－ｑ２１－ｑ
２
２）。

 ｘ＝－
αｎ
２ａ２η７

（１＋ｅｃｏｓｆ）３ｓｉｎ２ｉｓｉｎθ

 ｙ＝０

 ｚ＝ μ槡 ｐ／Ｒ










２

（１５）

式中，α＝３Ｊ２Ｒ
２
ｅ，ｎ＝ μ／ａ槡

３，η＝ １－ｅ槡
２，Ｊ２为带

谐系数值，Ｒｅ为地球赤道半径。
将式（１３）～（１５）代入式（１２），可将 ＬＣ系下

从目标的相对状态表示为差分轨道根数的形式。

于是有

Ｘ（ＬＣ）ｄ （ｔ）＝Σ（ｔ）δｅ（ｔ） （１６）

３．２　由差分密切轨道根数到差分平均轨道根数
的转换

　　在Ｊ２摄动影响下，密切轨道根数随时间的变

化较为复杂，难以给出解析描述。因此，在推导轨

道根数之差的时间迁移规律时，采用平均轨道根

数作为替代对象。本节将推导给出差分密切轨道

·９３１·
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根数与差分平均轨道根数之间的转换关系。

许多文献对密切轨道根数与平均轨道根数的

转换问题进行了研究，此处采用文献［１０］的方
法，即有

ｅ＝ｅｍ－α３（ｅ
ｌｐ＋ｅｓｐ１＋ｅｓｐ２） （１７）

式中，ｅ为密切轨道根数，ｅｍ为平均轨道根数，ｅｌｐ

为长周期项，ｅｓｐ１与 ｅｓｐ２为短周期项。需要指出的
是，ｅｌｐ，ｅｓｐ１与ｅｓｐ２均以平均轨道根数表示，也就是
说，由密切轨道根数计算平均轨道根数需通过迭

代来实现。下文将在４．１节对这一问题进行详细
阐述。

由式（１７）可知

Ｄ（ｔ）＝ｅ
ｅｍ

　　＝Ｉ－α３［Ｄ
ｌｐ（ｔ）＋Ｄｓｐ１（ｔ）＋Ｄｓｐ２（ｔ）］

（１８）
式中，Ｉ为单位矩阵。
于是有

δｅ（ｔ）＝Ｄ（ｔ）δｅｍ（ｔ） （１９）

３．３　差分平均轨道根数的时间迁移

与密切轨道根数相比，平均轨道根数的变化

规律更为简洁，有

ａｍ＝ａｍ０，λ
ｍ＝λｍ０＋（ω

ｍ＋Ｍｍ）（ｔ－ｔ０），ｉ
ｍ＝ｉｍ０

ｑｍ１＝ｑ
ｍ
１０ｃｏｓ［ω

ｍ（ｔ－ｔ０）］－ｑ
ｍ
２０ｓｉｎ［ω

ｍ（ｔ－ｔ０）］

ｑｍ２＝ｑ
ｍ
１０ｓｉｎ［ω

ｍ（ｔ－ｔ０）］＋ｑ
ｍ
２０ｃｏｓ［ω

ｍ（ｔ－ｔ０）］

Ωｍ＝Ωｍ０＋Ω
·ｍ（ｔ－ｔ０













）

（２０）
式中，上标ｍ表示平均根数，下标０表示初始时
刻，Ｍ为平近点角，λ＝Ｍ＋ω为平纬度幅角。
ωｍ，Ｍｍ与Ωｍ的时间变化率均可由初始时刻的平
均轨道根数表示。

对式（２０）中最后一式等号两边进行变分操
作，保留一阶项，有

δΩｍ＝δΩｍ０＋
Ω
·ｍ

ａｍ０
δａｍ０＋

Ω
·ｍ

θｍ０
δθｍ０＋

Ω
·ｍ

ｉｍ０
δｉｍ０( ＋

Ω
·ｍ

ｑｍ１０
δｑｍ１０＋

Ω
·ｍ

ｑｍ２０
δｑｍ２０＋

Ω
·ｍ

Ωｍ０
δΩｍ)０ Δｔ

（２１）
式中，Δｔ＝ｔ－ｔ０。

δａｍ，δθｍ，δｉｍ，δｑｍ１与 δｑ
ｍ
２的表达式可采用类

似方式获得，从而可以给出差分平均轨道根数的

时间迁移表达式，即

δｅｍ（ｔ）＝Φｅ（ｔ，ｔ０）δｅ
ｍ（ｔ０） （２２）

结合式（１６）、式（１９）、式（２２），可以得到Ｊ２假
设下相对运动方程的状态转移矩阵，即

Ｘ（ＬＣ）ｄ （ｔ）＝Σ（ｔ）Ｄ（ｔ）Φｅ（ｔ，ｔ０）Ｄ
－１（ｔ０）·

　　　 　Σ－１（ｔ０）Ｘ
（ＬＣ）
ｄ （ｔ０）

　 　　＝Φ（ＬＣ）Ｊ２ Ｘ
（ＬＣ）
ｄ （ｔ０）

（２３）
式中，矩阵Σ（ｔ），Ｄ（ｔ）与 Φｅ（ｔ，ｔ０）的详细表达式
已由文献［１０］在其附录中给出，本文不再赘述。
需要指出的是，本文在推导过程中，发现文献

［１０］给出的表达式存在两处错误，这里更正如
下：矩阵 Σ（ｔ）第２行第２列的元素推导错误，正
确表达式应为 Σ２２＝（ＶｙＪ２／ｐ）（ｐ－Ｒ）；ε１的表达
式错误，正确的表达式应为ε１＝（ｑ

ｍ
１）
２＋（ｑｍ２）

２。

４　拦截中段制导方法

４．１　平均轨道根数的计算

式（１７）给出了密切轨道根数与平均轨道根
数之间的关系，依据该式计算平均轨道根数需要

通过迭代来实现。迭代步骤如下：

设历元时刻的密切轨道根数为ｅ，第ｉ次迭代
得到的平均轨道根数为ｅｍｉ，取ｅ

ｍ
０＝ｅ。

１）以ｅｍｉ计算长周期摄动项ｅ
ｌｐ
ｉ。

２）以ｅｍｉ计算短周期摄动项ｅ
ｓｐ１
ｉ 与ｅ

ｓｐ２
ｉ。

３）对ｅｍｉ进行修正，即

ｅｍｉ＋１＝ｅ＋
α
３（ｅ

ｌｐ
ｉ＋ｅ

ｓｐ１
ｉ ＋ｅ

ｓｐ２
ｉ） （２４）

４）重复上述过程，直到满足收敛准则为止。
收敛准则可取为

ｅｍｉ＋１－ｅ
ｍ
ｉ ≤ε （２５）

式中，ε为容许误差限。

４．２　制导方法流程

前文指出，拦截中段制导问题事实上可以抽

象为固定时间拦截问题。考虑到对于中段制导而

言，飞行时间较短而速度修正量较小，因而本文提

出基于状态转移矩阵的制导方法。

问题描述：

在ＥＣＩ坐标系下，已知ｔ０时刻拦截器的位置、
速度矢量分别为Ｒ０，Ｖ０，预测命中时刻为 ｔｆ，预测
命中点为Ｒｆ。由于误差因素的影响，拦截器以初
始状态难以准确到达预测命中点，需要实施中段

导引，确定速度修正量Δｖ。
方法流程：

１）由初始状态 Ｒ０、Ｖ０计算初始时刻的密切
轨道根数ｅｓ，建立初始的ＬＶＬＨ坐标系；
２）将 Ｒ０、Ｖ０外推至 ｔｆ时刻，得到终点状态

·０４１·
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Ｒ′ｆ与Ｖ′ｆ；
３）由终点状态 Ｒ′ｆ、Ｖ′ｆ计算终点时刻的密切

轨道根数ｅｆ，建立终点处ＬＶＬＨ坐标系；
４）计算终点 ＬＶＬＨ系下预测命中点的相对

位置ｒｆ，即
ｒ（Ｌ）ｆ ＝ＭＩ→Ｌｒ

（Ｉ）
ｆ ＝ＭＩ→Ｌ（Ｒｆ－Ｒ′ｆ） （２６）

５）由ｅｓ，ｅｆ分别计算初始与终点时刻的平均
轨道根数ｅｍｓ，ｅ

ｍ
ｆ，结合式（２３）得到相对运动的状

态转移矩阵Φ（Ｌ）Ｊ２ ；
６）初始时刻的速度修正量Δｖ满足

ｒ（Ｌ）ｆ[ ]…
＝Φ（Ｌ）Ｊ２

０
Δｖ（Ｌ[ ]） （２７）

由式（２７）可知

Δｖ（Ｌ）＝

φ１４ φ１５ φ１６
φ２４ φ２５ φ２６
φ３４ φ３５ φ









３６

－１

ｒ（Ｌ）ｆ （２８）

式中，φｉｊ为矩阵 Φ
（Ｌ）
Ｊ２ 第 ｉ行、第 ｊ列的元素。图２

给出了采用状态转移矩阵的中段制导方法的

流程。

Ｒ０，Ｖ →０ Ｒ′ｆ，Ｖ′ →ｆ ｒ ←ｆ Ｒｆ

↓


↓
　　 　　　　　　

ｅｓ，ｅ
ｍ
ｓ 　　 ｅｆ，ｅ

ｍ
ｆ

↓


↓
　　 　　　　　　

Φ（Ｌ）Ｊ２ ＝ΣＤΦｃＤ
－１
０ Σ

－１ →０ Δ
↓







ｖ

图２　制导方法流程
Ｆｉｇ．２　Ｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｔｈｅｍｉｄｃｏｕｒｓｅｇｕｉｄａｎｃｅｍｅｔｈｏｄ

５　仿真算例

上文提出了采用状态转移矩阵的拦截中段制

导方法。本节将引入仿真算例，验证所提方法的

性能，分析其适用条件。

５１　状态转移矩阵的精度

首先考察本文给出的状态转移矩阵在刻画拦

截器相对运动时的精度。设 ｔ０＝１００３．６ｓ时刻拦
截器在Ｊ２０００系下的位置速度矢量分别为
Ｒ０＝［２１９６３０８．１１８，－２３６１６５９．４１９，６０８２６８８．１０７］

Ｔ；

Ｖ０＝［８５３．４６６６７８，－６０８３．３９８１６６，２７６７．０３２５２８］
Ｔ。

在ｔ０时刻向拦截器施加速度冲量，拦截器的
飞行轨迹将发生变化。表１给出了 ＬＶＬＨ系下３
组不同的速度冲量值。以解析的 Ｊ２轨迹外推结
果作为真值，将偏离真值的程度作为衡量状态转

移矩阵精度的指标。图３给出了不同速度冲量下

状态转移矩阵的误差随时间的变化情况。

表１　ＬＶＬＨ系下的初始速度冲量
Ｔａｂ．１　ＩｎｉｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｉｍｐｕｌｓｅｓｉｎｔｈｅＬＶＬＨｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

工况 ｖｘ／（ｍ／ｓ） ｖｙ／（ｍ／ｓ） ｖｚ／（ｍ／ｓ）

１ ５ ５ ５

２ ５０ ５０ ５０

３ １００ １００ １００

图３　状态转移矩阵的误差随时间的变化
Ｆｉｇ．３　Ｅｒｒｏｒｏｆｓｔａｔｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｍａｔｒｉｘｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

由图３可知，在本文给出的仿真条件下（时
间不超过２００ｓ、速度修正量不大于１００ｍ／ｓ），采用
状态转移矩阵刻画拦截器的飞行轨迹具有较高的

精度：与真值相比，位置误差不超过３００ｍ，速度误
差不超过０４ｍ／ｓ。需要注意的是，在图３中，随
着速度冲量的增加，状态转移矩阵的性能出现下

降。这是由于当速度冲量增加时，新轨道与参考

轨道的偏差在增大，推导状态转移矩阵时引入的

小偏差假设受到挑战，忽略非线性项的代价越来

越明显地体现出来。

５２　中段制导方法的性能

设预测命中时刻 ｔｆ＝１１８６．９ｓ，预测命中点在

Ｊ２０００系下的位置矢量为
Ｒｆ＝［２３２２１３５．８４７，－３４３９４４８．０５１，６４７８３４４．３３６］

Ｔ。

采用两种方法求解初始时刻所需的速度修正

量Δｖ。一种是图２给出的中段制导方法，一种是
文献［５］给出的基于 Ｌａｍｂｅｒｔ飞行时间定理的联
合方程方法。将两种方法求解得到的速度修正量

施加至拦截器，得到预测命中时刻拦截器与Ｒｆ点
的距离Δｒ作为衡量制导方法精度的指标。仿真
结果如表２所示，表２同时还给出了两种方法的

·１４１·
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计算耗时Δｔ。

表２　制导方法性能对比
Ｔａｂ．２　Ｃｏｎｔｒａｓｔｏｆｔｈｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔｈｅｇｕｉｄａｎｃｅｍｅｔｈｏｄｓ

Δｖ（ｍ／ｓ） Δｒ／ｍ Δｔ／ｍｓ

中段制导方法 ８６．３８５ １５４．３９１ １９．６１７

文献［５］方法 ８７．９３４ ２５９．８０１ ２．７４１

由表２可知，由于考虑了 Ｊ２项摄动的影响，
本文提出的中段制导方法比联合方程方法更加精

确。本文方法的计算耗时约为２０ｍｓ，尽管比联合
方程方法高出一个量级，但是仍处于可接受的范

围内。

５３　中段制导方法的适用性

需要指出，本文采用线性化的相对运动模型

来实现拦截中段制导，这决定了制导方法的性能

与Δｖ的大小密切相关（即主从目标是否足够接
近从而满足线性化条件）。改变预测命中点Ｒｆ的
位置，图４给出了需用速度修正量Δｖ与方法误差
Δｒ的对应关系，以此考察制导方法的适用性。由
图可知，随着 Δｖ的增加，方法误差 Δｒ也不断增
大。当Δｖ达到１００ｍ／ｓ时，制导方法产生的Δｒ不
超过２００ｍ，考虑到拦截器末制导段的修正能力，
这一误差量级是足够精确的。

图４　Δｒ与Δｖ的对应关系
Ｆｉｇ．４　ＴｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎΔｒａｎｄΔｖ

６　结论

对拦截中段制导问题展开了研究。针对高精

度引力场模型条件下固定时间拦截问题难以求解

的现状，提出了基于相对运动模型的求解策略。

在Ｊ２引力场假设下，推导得到了相对运动的状态
转移矩阵，从而可将固定时间拦截问题转化为相

对状态的转移问题。仿真算例表明，提出的方法

为快速求解速度修正量提供了一条有效途径。

由于推导过程引入了线性化，因此本文的制

导方法仅适用于拦截器实际飞行轨迹与标称飞行

轨迹足够接近的情形。但仿真算例分析表明，这

一约束并不影响本文方法在拦截中段制导中的

应用。
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