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摘　要：利用弹道规划设计了针对临近空间高超声速飞行器的拦截弹道。分析了临近空间高超声速目
标拦截问题，将其定性为临近空间的远程高超声速拦截，并提出弹道规划需求；设计了一种两级助推的拦截

弹，建立了考虑地球曲率和自转的拦截弹质点平面运动模型；根据弹道规划需求设计弹道约束，以末速最大、

与终点距离误差最小和全程热量最小为指标建立拦截弹弹道规划问题；采用粒子群算法求解弹道，结果表

明：符合约束的规划弹道是高抛再入形式，与比例导引弹道和准最佳弹道相比，拦截弹大部分时间飞行在大

气层外，有效降低了气动热效应影响和对弹体材料的性能需求，且为末制导段提供良好的初始工作环境。
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　　临近空间高超声速飞行器具有升力体外形，可
采用助推滑翔或跳跃滑翔的方式飞行，其特殊的飞

行空域和飞行方式对现有防空和导弹防御体系具

有很强的突防能力［１］。随着威胁加剧，其防御问题

必将和它本身一样成为未来空天战场的制高点。

从公开文献看，２０世纪９０年代美国就开始对大气
层内高速拦截的关键技术进行研究，并实施了大气

层内拦截技术（ＡｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃＩｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
ＡＩＴ）计划，其成果被应用于反导系统，这使得美
国具有一定拦截临近空间高超声速飞行器的能

力［２－３］。国内大气层内高超声速拦截技术研究相

对落后，一些学者进行了有益的探索，如国防科技

大学雍恩米分析了高超声速飞行器跳跃滑翔弹道

对地基雷达的突防能力［４］；西北工业大学呼卫军

等针对临近空间高超声速飞行器不同飞行阶段提

出了相应的拦截策略［５］。

弹道规划是用来优化飞行器飞行弹道，提高飞

行性能的技术，许多学者研究它在拦截弹领域的应

用。如Ｐｈｉｌｌｉｐｓ等考虑中末制导交接班概率和杀伤
概率，用层次分析法优化设计了远程地空导弹中制

导段最优弹道［６］；国防科技大学杨希祥利用伪谱法

设计了空空导弹最优中制导律，其本质也是利用弹

道规划设计最优拦截弹道［７］；中国航天科工集团二

院汤善同针对弹道导弹防御问题设计了规划弹道
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和跟踪制导律［８］。但是，目前还没有针对临近空间

高超声速飞行器的拦截弹弹道的研究。

１　问题提出

１１　拦截问题分析

临近空间高超声速飞行器飞行轨迹一般是满

足动压、热流密度和过载等约束的最大航程轨

迹［４］，以通用航空飞行器（ＣｏｍｍｏｎＡｅｒｏＶｅｈｉｃｌｅ，
ＣＡＶ）为例，其一条典型航迹如图１所示。

图１　ＣＡＶ高度和速度变化曲线
Ｆｉｇ．１　ＣｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆＣＡＶａｌｔｉｔｕｄｅａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙ

由图１知，以１００ｋｍ为大气层边界，ＣＡＶ大
部分位于２０～６０ｋｍ高度，因为该范围内大气能
提供所需的空气动力，且高超声速飞行时阻力较

小，所以拦截ＣＡＶ的弹目交汇点处于大气层内临
近空间范围。ＣＡＶ再入速度可达７ｋｍ／ｓ，经过长
时间减速，末端速度仍可达２．５ｋｍ／ｓ。在拦截弹
道的末制导段，若拦截弹尾追目标，则其速度需大

于目标速度。拦截弹迎击目标时最小速度可按图

２所示方法估算。

图２　迎击需用最小速度
Ｆｉｇ．２　Ｍｉｎｉｍｕｍｖｅｌｏｃｉｔｙｆｏｒｈｅａｄｏｎｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎ

图２为拦截弹迎击目标，则∠２≤９０°，弹目交
会形成截击三角形的条件是

Ｖｔｓｉｎ（∠１）·Δｔ＝ Ｖｍ ｓｉｎ（∠２）·Δｔ．
其中，Δｔ是拦截时间，Ｖｔ是目标速度矢量，Ｖｍ是
拦截弹速度矢量。故拦截弹速度应满足

Ｖｍ ＝
Ｖｔｓｉｎ（∠１）
ｓｉｎ（∠２） ≥ Ｖｔｓｉｎ（∠１）．

以目标速度５ｋｍ／ｓ为例，设∠１＝３０°，则

Ｖｍ ≥ Ｖｔｓｉｎ（∠１）＝２５ｋｍ／ｓ．
该速度忽略了损耗和命中点预测误差，所以，

对临近空间高超声速目标的拦截是临近空间的高

超声速拦截。由于目标速度极快，为给拦截系统

预留足够的反应时间，应在较远处对目标实施拦

截，因此该问题定性为：拦截点在临近空间的远程

高超声速拦截。

１２　弹道规划需求

对拦截点在临近空间的远程高超声速拦截问

题，拦截弹将面临严峻挑战［３］，这些挑战主要有：

１）导引头工作环境。在 ６０ｋｍ处大气遮蔽
可以忽略，为在较远距离上捕获目标，宜使用光学

导引头；在１０～２５ｋｍ高度，大气遮蔽明显，为实
现全天候探测需求，需采用 Ｗ波段雷达导引
头［９］。大气层内的高速飞行给光学导引头带来

强烈气动光学效应，如瞄准误差、模糊和跳动［１０］。

高超声速飞行造成的高温引起气动热效应，如窗

口热膨胀、自发射，严酷的热环境和烧蚀造成结构

强度降低，弹体前部温度升高会造成孔径的介电

性质发生变化，或机械变形，同时出现等离子体衰

减，信号到达角变化，信号起伏、噪声温度上升。

气动热对射频导引头同样有影响。因此，降低导

引头的工作环境温度十分必要，通常的方法是采

用额外的制冷系统，但这不仅增加拦截弹质量，且

制冷剂进入气流会加重气动光学效应。另一种可

行方法是对弹道进行规划，降低热流密度，保证导

引头正常工作温度［３］。

２）弹体材料和结构强度。为使拦截弹达到
较高速度，需要大推力加速，且为提高拦截弹高空

机动能力，需要抛掉助推级，因此转接段、抛罩时

对弹体强度要求较高。此外，拦截弹在大气层内

高超声速飞行引起强烈气动加热，如果超过材料

所能承受的最大热流密度，将导致弹体烧穿，拦截

弹损毁。

３）惯性测量装置。为获得拦截弹运动参数，
需配置惯性测量系统，若其精度较低，拦截弹飞行

时间不能过长，否则惯性器件测量误差会随时间

显著增大，降低制导精度。

在反导拦截时，导引头在大气层外时才开

始工作，因此不存在气动效应的影响，因此可考

虑在反临近空间高超声速飞行器时将拦截弹送

到大气层外，然后再入拦截，这样一方面可以减

少拦截弹在大气层内的飞行时间，节省能量；另

一方面可以降低导引头和弹体的气动加热，为

导引头工作提供较好的初始工作条件。将过

·２９·
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载、热流密度和拦截弹飞行时间等作为约束项，

建立拦截弹道规划问题，以获得满足条件的飞

行弹道，通过弹道设计解决临近空间远程高超

声速拦截遇到的问题。

２　拦截弹模型

２１　拦截弹设计方案

根据前面的分析，初步设计了一种由两级助

推器和拦截器组合构成的拦截弹方案。两级推力

参数如表１所示。

表１　拦截弹部分参数
Ｔａｂ．１　Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒｍｉｓｓｉｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数名称 数值 参数名称 数值

一级推力 ９３ｋＮ 一级时间 ２０ｓ

二级推力 ３ｋＮ 二级时间 ４０ｓ

采用两级助推可防止长时间大推力造成的严

重气动加热，在推力矢量一定时，抛掉助推器可提

高拦截弹机动能力。

２２　拦截弹运动模型

研究弹道规划问题时，大多假设导弹使用气

动控制，将攻角作控制变量［１１］，高空拦截时，为节

省能量，拦截弹往往要在大气层外飞行，此时攻角

产生的气动力十分有限，若仍采用攻角作控制变

量，可能无法满足控制需求。因此，本文假设拦截

弹在高空具有一定的机动过载，气动力不足部分

由直接力提供，以期规划出最优弹道。在拦截弹

运动模型部分，对侧向力采用过载方式建立拦截

弹质点运动模型。此外，考虑到拦截弹是瞄准预

测命中点发射，理想轨迹位于平面内，因此，仅考

虑拦截弹在弹道平面的运动。远程高超声速拦截

问题还需考虑地球曲率和自转［１２］。拦截弹纵向

平面质点运动模型如式（１）所示。

ｖ＝
Ｐｃｏｓα－ＣｘｑＳ

ｍ －ｇｓｉｎθ＋

　 ω２ｒｃｏｓφ（ｓｉｎθｃｏｓφ－ｃｏｓθｓｉｎψｓｉｎφ）

ｖθ＝ｇ（ｎｙ－ｃｏｓθ）＋（
ｖ２ｃｏｓθ
ｒ ）＋２ωｖｃｏｓψｃｏｓφ＋

　　ω２ｒｃｏｓφ（ｃｏｓθｃｏｓφ＋ｓｉｎθｓｉｎψｓｉｎφ）
ｒ＝ｖｓｉｎθ

λ＝ｖｃｏｓθｃｏｓψｒｃｏｓφ

φ＝ｖｃｏｓθｓｉｎψ





















ｒ
（１）

式中：Ｐ为推力；ｍ为质量；Ｓ为参考面积；ｑ
为动压；Ｃｘ为阻力系数；α为攻角；ω为地球自转
角速度；ｖ为拦截弹速度；θ为当地速度倾角；ψ为
速度偏角，文中设为常值；φ为纬度；λ为经度；ｒ
为地心斜距；ｎｙ为垂直速度矢量方向的过载，且

ｎｙ＝
（Ｐｓｉｎα＋ＣｙｑＳ）

ｍｇ ＋ｎＴ （２）

式中：ｎＴ为直接力提供的过载；Ｃｙ为升力系数。ｇ
为重力加速度，计算方法为

ｇ＝ｇ０
Ｒ２０
ｒ２

（３）

式中，ｇ０＝９８０６ｍ／ｓ
２，Ｒ０＝６３７１ｋｍ为地球平均

半径。大气计算采用美国１９７６标准大气模型，高
于９１ｋｍ的大气参数插值计算。

３　拦截弹道规划

３１　目标函数

拦截的首要问题是命中目标，飞向预测命中

点则要求弹道终点与预测命中点距离误差最小，

因此选择距离命中点误差最小为一个终端约束。

根据拦截弹末端速度需求，希望拦截弹的末端速

度越大越好，因此末端速度最大也作为一个终端

优化指标。据１２节对弹道规划需求的分析，导
引头工作环境的挑战最大，选择总气动加热最小

为过程优化指标。则总目标函数为

ｍｉｎ｛Ｊ（ｕ）｝＝ｍｉｎ｛ｃ１Δ（ｔｆ）－ｃ２ｖ（ｔｆ）＋ｃ３∫
ｔｆ

０
ｑωｄｔ｝

（４）
其中：ｔｆ为飞行时间；Δ（ｔｆ）为拦截弹道终点

距离预测命中点的距离；ｖ（ｔｆ）为终端速度；ｑω为
热流密度；ｃｉ（ｉ＝１，２，３）为权重系数。

拦截弹驻点温度环境最为恶劣，因此考虑驻

点热流密度和温度，简化计算公式为［１３］

ｑω＝１８３×１０
－８ｒ－０５ｎ （１－

ｃｐＴｗ
ｖ２／２
）×ρ０５ｖ３ （５）

式中：ρ为自由来流密度；ｒｎ为鼻头半径；ｃｐ为比热容。
Ｔ为壁温，由辐射和对流平衡计算，如式（６）所示。

Ｔ＝
ｑω( )εσ

１
４

（６）

式中，σ为斯蒂芬玻尔兹曼常数，ε为表面辐
射系数。通过式（６）、式（７）迭代计算可确定驻点
温度近似值。计算步骤为：

Ｓｔｅｐ１：给定任意小误差 δ＞０，令 ｋ＝０，假定
当前平衡壁温为 Ｔｋ（ｍ），ｍ为当前时刻，或使用
前一时刻平衡壁温Ｔｋ（ｍ）＝Ｔ（ｍ－１）；

Ｓｔｅｐ２：利用 Ｔｋ（ｍ）和式（６）计算热流密度
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ｑωｋ（ｍ）；　
Ｓｔｅｐ３：利用 ｑωｋ（ｍ）和式（７）计算平衡壁温

Ｔｋ＋１（ｍ），将 Ｔｋ＋１（ｍ）与 Ｔｋ（ｍ）作比较，若
Ｔｋ＋１（ｍ）－Ｔｋ（ｍ） ＜δ，则记 Ｔ（ｍ）＝Ｔｋ＋１（ｍ），
计算结束；否则，令ｋ＝ｋ＋１，Ｔｋ（ｍ）＝Ｔｋ＋１（ｍ）＋
（Ｔｋ＋１（ｍ）－Ｔｋ（ｍ））／２，返回Ｓｔｅｐ２。

３２　控制变量

根据前述分析，选择垂直于速度的过载ｎｙ作

控制变量，以时间为分段参数，将设计变量参数

化，引入向量 Ｎ＝（ｎｙ１，ｎｙ２，ｎｙ３，…，ｎｙ（ｍ＋１））作为
需用过载离散值，由于飞行时间不固定，将其作为

一个优化变量，则向量 Ｎ变为 Ｎ＝（ｔｆ，ｎｙ１，ｎｙ２，
ｎｙ３，…，ｎｙ（ｍ＋１）），等分点之间的控制变量插值获
得。根据实际情况，拦截弹过载有限，记为

ｎｙ≤ ｎｙｍａｘ （７）

３３　弹道约束

根据１２节对拦截弹弹道规划需求的分析，
弹道规划约束项主要有以下几个。

１）攻角约束。为保证拦截弹稳定飞行，对攻
角进行限制：

α≤ αｍａｘ （８）
２）动压约束。为保证拦截弹弹体结构稳定

性，需要对动压进行限制：

Ｑ＝０．５ρＶ２≤Ｑｍａｘ （９）
３）热流密度约束。为避免拦截弹的壳体被

烧穿，其峰值热流密度不应超过其极限值，对峰值

热流密度 ｑωｐ进行限制：
ｑωｐ≤ｑωｍａｘ （１０）

４）时间约束。为防止拦截飞行时间无限增
加，对时间进行限制：

ｔｆ≤ｔｆｍａｘ （１１）
本文采用罚函数法处理各种约束，并将不同物

理意义和数值范围的约束项化为同一量级，将有约

束规划问题转化为无约束规划问题，具体方法如下。

ｐ１＝Δ（ｔｆ）＝
［ｘ（ｔｆ）－ｘｆ］

２＋［ｙ（ｔｆ）－ｙｆ］槡
２

１０３

ｐ２＝
０ Ｑ＜Ｑｍａｘ
Ｑ－Ｑｍａｘ
１０５

Ｑ≥Ｑ{ ｍａｘ

ｐ３＝
０ ｑω＜ｑωｍａｘ
ｑω－ｑωｍａｘ
１０３

ｑω≥ｑω{ ｍａｘ

ｐ４＝
０ ｔｆ＜ｔｆｍａｘ
ｔｆ－ｔｆｍａｘ ｔｆ≥ｔｆ{





















ｍａｘ

（１２）

根据各约束项的重要性，对其进行排序，分别

为热流密度、攻角、时间和动压，体现在惩罚项的

权重上，表示为Ｃｑ＞Ｃα＞Ｃｔ＞ＣＱ。
弹道计算的结束条件为

λ≥λｆ （１３）
或用东北天直角坐标表示为

ｘ≥ｘｆ （１４）

４　计算与分析

假设预测命中点位于λｆ＝３５９°，φｆ＝０°，ｒｆ＝

Ｒ０＋６０ｋｍ，经坐标变换，预测命中点在发射点东
北天坐标系内正东 ４０３５ｋｍ处，ｚ轴坐标为
４７３ｋｍ，如图３所示。拦截弹初始高度为零，其
他参数为：λ０＝０°，φ０＝０°，θ０＝９０°，弹道偏角 ψ
始终为零。

图３　计算条件
Ｆｉｇ３　Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｆｏｒｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇ

４１　计算结果

使用粒子群算法求解上述规划问题，得规划

弹道（ＰｒｏｇｒａｍｍｅｄＴｒａｊｅｃｔｏｒｙ，ＰＴ）。计算比例导
引弹道（ＰｒｏｐｏｒｔｉｏｎＮａｖｉｇａｔｉｏｎＴｒａｊｅｃｔｏｒｙ，ＰＮＴ）和
准最佳弹道［１４］（ＮｅａｒＯｐｔｉｍａｌＴｒａｊｅｃｔｏｒｙ，ＮＯＴ）作
为比较，结果见图４～８，图中拦截弹坐标被转换
到发射点东北天直角坐标系中。三种弹道的终端

值见表２。

图４　弹道曲线
Ｆｉｇ４　Ｃｕｒｖｅｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

由图４知，与其他弹道相比，规划弹道在初始
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图５　速度变化曲线
Ｆｉｇ５　Ｃｕｒｖｅｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｃｈａｎｇｅ

段并没有向目标方向转弯，而是尽快飞出大气层

外，并在弹道前半段在高空巡航，弹道后半段俯冲

攻击，这些特点都是为了满足弹道对热流密度的

要求，利用高空大气稀薄的特点降低拦截弹高速

飞行带来的严重气动加热。

由图５知，拦截弹速度终值比另外两条弹道
要大，这是因为在能量一定的情况下，按照规划弹

道飞行的拦截弹在大气内飞行路径短，克服大气

做功更少。

图６　热流密度变化曲线
Ｆｉｇ６　Ｃｕｒｖｅｏｆｈｅａｔｆｌｕｘｃｈａｎｇｅ

图７　温度变化曲线
Ｆｉｇ７　Ｃｕｒｖｅｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅ

由图６、图７知，规划弹道热流密度长期维持
在较低水平，驻点温度更是近似维持在５００Ｋ，对
材料耐热性能要求降低，导引头开始工作时处于

较低温度环境，利于克服高超声速飞行带来的气

动热效应。其他两种弹道则不能满足对弹体材料

和导引头工作温度的限制。

图８　需用过载曲线
Ｆｉｇ８　Ｃｕｒｖｅｏｆｏｖｅｒｌｏａｄｓ

由图８知，沿规划弹道过载分布并未显著增
大，且三种弹道的需用过载对弹体结构强度要求

并不高，需要考虑的是如何在高空实现所需的过

载能力。

表２　弹道终端参数
Ｔａｂ．２　Ｔｅｒｍｉｎａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

弹道
末速／
（ｍ／ｓ）

终点误差／
ｋｍ

峰值热流／

（ｋＷ／ｍ２）
飞行时间／

ｓ

ＰＴ ３８１９１ ２８９５ ２０１０ ３１６００

ＰＮＴ ３６４０１ ００３８ ２３１４ １４７１３

ＮＯＴ ３６１７５ ０２８８ ２５２９ １４４６４

由表２知，规划弹道末端速度能够比其他弹
道高出约１８０ｍ／ｓ，峰值热流密度比其他弹道小，
但终点误差较大，且规划弹道飞行时间为常规弹

道的２倍左右。因此，拦截弹需采用较高精度的
惯性器件，否则会由于拦截弹参数测量误差造成

较大制导误差。

４２　计算结果分析

与比例弹道和准最佳弹道相比，本文规划弹

道的不同之处在于规划时考虑了大气密度及其对

动压、驻点热流密度和温度等的影响，而比例弹道

和准最佳弹道是按照运动学设计的，没有考虑实

际环境条件对拦截弹飞行的影响。因此，本文结

果与这两种弹道并不矛盾，相反，从弹道设计角度

看，本文结果可为比例导引弹道的改进提供参考，

比如通过规划弹道可以看出，满足约束条件的弹

道应在初始段快速上升而不向目标转弯，限制比
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例导引弹道初始段的指令，使其快速上升可达到

降低气动加热和能量损耗的目的。

另外，与准最佳弹道一样，本文虽然对全程弹

道进行设计，但在实际应用时，在目标进入导引头

作用范围后采用自主寻的方法制导，不一定按规

划弹道飞行［１４］。进入末制导时由导引头决定。

弹道前段按照规划弹道飞行能够为导引头开机工

作提供较好的环境，有利于增大探测距离，较早进

入末制导，为末制导段误差校正提供充裕的时间。

５　结论

本文对拦截临近空间高超声速飞行器的弹道

进行研究。针对预测命中点，设计符合约束条件

的弹道。首先分析了临近空间高超声速飞行器的

飞行特性，将拦截问题定性为临近空间的远程高

超声速拦截，得出了面临的挑战和弹道规划需求。

继而建立拦截弹动力模型、弹道平面的质点运动

模型和弹道规划问题，最后使用粒子群算法求解

规划弹道，得出结论，即利用弹道规划技术可降低

对拦截弹材料的要求，为拦截弹末制导段导引头

工作提供较好的初始条件，在不增加制冷系统的

条件下保证其正常工作。满足热流密度和温度约

束的弹道往往是一种高抛再入的弹道。下一步需

要研究再入角度和交会角度对弹道的限制。同

时，针对预测命中点可变的情况，研究如何实时形

成或依据弹道数据库形成规划弹道。
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