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摘　要：针对临近空间高超声速目标飞行速度快，跟踪预测难的特点，提出在中制导阶段进行最优弹道
设计与弹道簇生成用于对目标预测命中区域进行有效覆盖的方法。通过分析临近空间高超声速目标对现有

防空体系带来的挑战，阐明了在中制导段进行弹道簇设计与生成的必要性；将中制导段的弹道规划问题视为

求解满足多种约束条件下的最优控制问题，应用最优化理论方法得到了基准的最优弹道；应用邻域最优控制

理论，针对终端约束条件进行调整，设计了邻域最优弹道簇的生成算法。仿真验证了所提方法的有效性。
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　　运行于临近空间的高超声速飞行器，依靠其
较高的飞行速度，较强的机动能力，对于现有的防

空体系形成了严峻的挑战，主要表现在以下两个

方面：①临近空间高超声速目标的飞行马赫数一
般超过５，造成拦截时间非常短暂。尤其在末制
导阶段，拦截过程转瞬即逝，可调节时间以及调节

范围非常有限，必须借助于中制导，形成有利的中

末交接班条件以及末制导初始态势，才能确保整

个拦截过程的顺利实施；②临近空间高超声速目
标的横向机动范围比较大，再加上其典型的纵向

跳跃式弹道，造成拦截方难以有效对其进行精确

的探测与跟踪。对于常规目标解算得到的预测命

中点将演变成为一个预测命中区域，必须借助于

合理的弹道设计，生成一系列的弹道构成弹道簇，

对于此区域进行有效的覆盖，才能确保对临近空

间高超声速目标的有效拦截与打击。

针对拦截弹中制导的弹道设计与生成，已经

有部分专家学者进行了研究。张大元等［１］通过

分析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，提

出了拦截弹的弹道规划需求。汤善同等［２］设计

了针对弹道导弹防御问题的拦截弹弹道规划方法

以及弹道跟踪制导律。Ｐａｄｈｉ等［３－４］采用模型静

态预测规划的方法对中制导弹道规划问题进行了

研究。模型静态预测规划首先对连续的系统状态

方程进行离散，将实际状态与期望状态之间的偏

差作为扰动项，在期望状态附近进行泰勒级数展

开，通过多次迭代求解，得到满足状态约束条件的

 收稿日期：２０１６－０４－２２
基金项目：国家自然科学基金资助项目（６１５７３３７４，６１５０３４０８）；航空科学基金资助项目（２０１５０１９６００６）
作者简介：周觐（１９８９—），男，河北衡水人，博士研究生，Ｅｍａｉｌ：１０１９９２２７８１＠ｑｑ．ｃｏｍ；

雷虎民（通信作者），男，教授，博士，博士生导师，Ｅｍａｉｌ：ｈｍｌｅｉｎｅｔ＠２１ｃｎ．ｃｏｍ



国 防 科 技 大 学 学 报 第３９卷

优化控制量。算法具有高效性及快速性的特点。

Ｍｏｒｇａｎ等［５］借鉴比例导引方法的思想研究了一

种广义最优中制导方法，将中制导末端速度以及

预测命中点位置作为约束条件，利用最优控制原

理，分别设计了开环和闭环的指令加速度计算方

法。通过对终端速度误差项系数和终端位置误差

项系数赋予不同的初值，可以对终端约束条件的

满足精度进行调节。Ｉｎｄｉｇ等［６－８］首先将弹目运

动模型进行线性化，借鉴弹道成型制导思想设计

了最优制导律，然后考虑实际的非线性弹目运动

模型，增加了拦截弹的末端角度约束，应用庞特里

亚金最小值原理推导了最优弹道模型，应用高斯

伪谱法解算出最优弹道。Ｙａｎ［９］和 Ｔｉａｎ等［１０］将

邻域 最优控制 （ＮｅｉｇｈｂｏｒｉｎｇＯｐｔｉｍａｌＣｏｎｔｒｏｌ，
ＮＯＣ）方法与伪谱法相结合，利用伪谱法将连续
的系统方程进行离散，在离散点处利用变分方程

与伪谱法求和方程建立等式关系，最后通过最小

二乘方法得到控制量的修正量。但是其研究仅限

于在制导过程初始时刻状态发生偏差的情况，对

于终端约束状态无法进行调整。

以上研究主要侧重于单一最优弹道的规划与

设计，而对于终端约束发生调整的弹道簇生成并

没有进行更多考虑。本文以此为出发点，通过改

变基准最优弹道的终端约束条件，利用基准弹道

数据，生成一系列满足不同终端约束的弹道簇。

１　最优控制问题描述

为有效拦截临近空间高超声速目标，未来发

展的高超声速拦截弹必须具备较高的飞行速度以

及较强的机动过载能力，能够实现从地基平台发

射进入临近空间实施有效打击。这些不仅对于拦

截弹的材料选择提出了较高的要求，同时对于拦

截弹的弹道设计提出了诸多的约束条件［１１］，基于

传统比例导引规律的中制导方式已经难以在多种

过程约束以及终端约束条件下有效引导拦截弹飞

向目标。一种可行的方法是借助现代的最优控制

理论对于拦截弹的弹道进行最优化设计。

拦截弹的最优化弹道设计可以表述为：在同

时满足拦截弹动态方程

ｘ＝ｆ（ｘ（ｔ），ｕ（ｔ），ｔ） （１）
拦截弹弹道过程约束为

ｕ≤ｕｍａｘ （２）
终端约束为

ψｆ＝０ （３）
的条件下，求解容许控制量ｕ，使得选取的性能指
标为

Ｊ＝（ｘ（ｔｆ），ｔｆ） （４）
达到最优。其中，ｘ为拦截弹的状态量，下标 ｆ表
示终端时刻对应的变量值。

解决以上最优化问题的方法一般可以归结为

两类：直接法和间接法［１２］。间接法基于庞特里亚

金最小值原理推导出最优控制的一阶必要条件，

将最优控制问题转换成为两点边值问题（Ｔｗｏ
ＰｏｉｎｔＢｏｕｎｄａｒｙＶａｌｕｅＰｒｏｂｌｅｍ，ＴＰＢＶＰ）。首先，通
过引入与状态量 ｘ同维度的协态量 λ，建立哈密
尔顿方程：

Ｈ＝λＴｆ （５）
在终端时刻ｔｆ给定的条件下，得到最优控制

问题的一阶必要性条件：

ｘ＝Ｈ
λ
＝ｆ（ｘ，ｕ，ｔ） （６）

λ
·＝－Ｈ

ｘ
（７）

Ｈ
ｕ
＝０ （８）

λ（ｔｆ）＝

ｘ
＋νＴｆ
ψ
( )ｘ ｆ

（９）

ψｆ（ｘ（ｔｆ））＝０ （１０）
其中，０表示具有合适维度的全零矩阵。注意到，
以上的一阶必要性条件并没有从实质上对问题进

行求解，而是将原问题的状态空间维度进行扩维，

得到了包含状态变量和协态变量的状态空间［１３］。

这样虽然确保了问题的求解精度，但是协态量的

引入使得原有的优化问题更加复杂，对于其初始

值的设定难以采取有效的方法，从而限制了间接

法在最优化问题求解当中的应用。

直接法通过把状态变量离散化，将连续的最

优控制问题转换成为离散的非线性规划问题，然

后通过非线性规划求解算法得到最优解。与间接

法相比，直接法的收敛域更加宽广。近年来兴起

的高斯伪谱法 （ＧａｕｓｓＰｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌＭｅｔｈｏｄ，
ＧＰＭ）就属于直接法中的一种。文献［１４］已证
明，应用ＧＰＭ得到的最优解满足一阶最优性条
件（６）～（１０），并且对于协态变量也能够精确获
得，从而确保了 ＧＰＭ求解的精度。本文利用
ＧＰＭ方法求解中制导弹道优化问题（１）～（４），
将最优解作为基准最优弹道，用上标表示。

２　邻域最优控制理论

基准最优弹道生成以后，虽然可以利用同样

的方法，通过反复改变终端的约束条件从而得到

弹道簇，但是最优控制问题的求解过程非常复杂，

需要涉及参数的离散以及非线性规划寻优，费时

·２７１·
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较长。事实上，如果弹道簇的终端约束变化不大，

可以在基准最优弹道终端约束的邻域范围内进行

调整，应用ＮＯＣ理论［１５］，生成满足不同终端约束

条件的弹道簇，对预测命中区域进行覆盖，如图１
所示。

图１　拦截弹弹道簇示意图
Ｆｉｇ．１　Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｌｕｓｔｅｒ

基准最优弹道邻域范围内的弹道簇只是改变

了终端约束条件 ψｆ，对其进行调整 δψｆ＝ψｆ－

ψｆ。ＮＯＣ的基本思想是，利用基准最优弹道的
信息产生控制量的调整量 δｕ＝ｕ－ｕ，对于系统
状态量ｘ进行调整 δｘ＝ｘ－ｘ，以满足改变后的
终端约束条件，同时确保性能指标 Ｊ仍然保持一
定的最优性。

首先，根据基准最优弹道满足的一阶最优性

条件（６）～（１０），分别对其做一阶变分运算，得到
以下方程：

δｘ＝
２Ｈ
λｘδ

ｘ＋
２Ｈ
λｕδ

ｕ （１１）

δλ
·＝－

２Ｈ
ｘ２
δｘ－

２Ｈ
ｘλδλ

－
２Ｈ
ｘｕδ

ｕ （１２）

０＝
２Ｈ
ｕｘδ

ｘ＋
２Ｈ
ｕλδλ

＋
２Ｈ
ｕ２
δｕ （１３）

δλ（ｔｆ）＝
２
ｘ２
＋νＴｆ
２ψ
ｘ( )２ δｘ＋ψｘｄ[ ]ν

ｆ
（１４）

δψｆ＝
ψｆ
ｘδ[ ]ｘ

ｆ
（１５）

其中，ｄν为终端乘子的调整量。如果２Ｈ／ｕ２在
整个设计过程中非奇异，那么根据式（１３）可以得
到控制量修正量δｕ的表达式为：

δｕ＝－ 
２Ｈ
ｕ( )２

－１ ２Ｈ
ｕｘδ

ｘ＋
２Ｈ
ｕλδ( )λ （１６）

将式（１６）代入到式（１１）和式（１２）中，可以得
到δｘ和δλ的动态方程为：

δｘ＝Ａ（ｔ）δｘ－Ｂ（ｔ）δλ （１７）

δλ
·＝－Ｃ（ｔ）δｘ－ＡＴ（ｔ）δλ （１８）

其中

Ａ（ｔ）＝
２Ｈ
λｘ

－
２Ｈ
λｕ

２Ｈ
ｕ( )２

－１２Ｈ
ｕｘ

（１９）

Ｂ（ｔ）＝Ｈ
λｕ

２Ｈ
ｕ( )２

－１２Ｈ
ｕλ

（２０）

Ｃ（ｔ）＝
２Ｈ
ｘ２
－

２Ｈ
ｘｕ

２Ｈ
ｕ( )２

－１２Ｈ
ｕｘ

（２１）

根据式（１４）和式（１５）的表达形式，将 δλ和
终端约束的修正量 δψｆ表示成关于 δｘ和终端乘
子调整量ｄν的线性表达式：

δλ（ｔ）＝Ｓ（ｔ）δｘ（ｔ）＋Ｒ（ｔ）ｄν （２２）
δψｆ＝Ｒ

Ｔ（ｔ）δｘ（ｔ）＋Ｑ（ｔ）ｄν （２３）
式中，Ｓ（ｔ），Ｒ（ｔ）和 Ｑ（ｔ）为引入的时变矩阵。
式（２２）和式（２３）对时间进行求导，注意到 ｄν和
δψｆ为常量矩阵，可以得到：

δλ
·＝Ｓ·δｘ＋Ｓδｘ＋Ｒ

·ｄν （２４）

０＝Ｒ·Ｔδｘ＋ＲＴδｘ＋Ｑ
·ｄν （２５）

将式（２２）代入到式（１７）中，得：
δｘ＝（Ａ－ＢＳ）δｘ－ＢＲｄν （２６）

将式（２６）代入到式（２４），并与式（１８）联立，
可以得到变量 Ｓ（ｔ）和 Ｒ（ｔ）需要满足的动态方
程为：

Ｓ·＝－Ｃ－ＡＴＳ－ＳＡ＋ＳＢＳ （２７）

Ｒ·＝－（ＡＴ－ＳＢ）Ｒ （２８）
同理，将式（２６）代入到式（２５）中，可以得到

变量Ｑ（ｔ）需要满足动态方程：

Ｑ·＝ＲＴＢＲ （２９）
将式（２２）、式（２３）和式（１４）、式（１５）进行

比较可以得到变量Ｓ（ｔ），Ｒ（ｔ）和 Ｑ（ｔ）的终端约
束条件，则：

Ｓｆ＝
２
ｘ２
＋νＴｆ
２ψｆ
ｘ[ ]２

ｆ
（３０）

Ｒｆ＝
ψｆ
[ ]ｘ ｆ

（３１）

Ｑｆ＝０ （３２）
根据变量Ｓ（ｔ），Ｒ（ｔ）和 Ｑ（ｔ）的终端约束条

件（３０）～（３２）以及动态方程（２７）～（２９），对其
进行逆向积分一直到初始时刻 ｔ０，利用式（２３）解
算得到ｄν的表达式为：

ｄν＝Ｑ－１０ （δψｆ－Ｒ
Ｔ
０δｘ０） （３３）

其中，下标 ０表示初始时刻对应的变量值。
将式（３３）代入到式（２２）中，可以得到初始时刻的
协态量调整量δλ０：

δλ０＝［（Ｓ－ＲＱ
－１ＲＴ）δｘ＋ＲＱ－１δψｆ］０（３４）

·３７１·
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通过观察式（３４）可以看出，协态量的调整量
δλ表示成为了初始时刻状态量调整量 δｘ以及终
端约束调整量δψｆ的表达式，而 δｘ和 δψｆ都可以
通过拦截弹上的敏感测量装置或地面探测设备解

算得到，从而确保了最优弹道修正算法的可实

现性。

ＮＯＣ理论最优性的证明可以参考文献［１５］。
应用ＮＯＣ解算最优弹道簇的方法步骤总结如下。

Ｓｔｅｐ１：对于终端弹道约束条件进行调整，设
定为ψｆ，将其与基准最优弹道的终端约束条件进
行比较，得到终端约束的调整量δψｆ＝ψｆ－ψｆ。由
于初始时刻弹道状态不进行调整，设定δｘ０＝０；

Ｓｔｅｐ２：利用式（３０）～（３２）计算矩阵 Ｓｆ，Ｒｆ
和Ｑｆ，将其作为初值代入式（２７）～（２９）进行逆
向积分至初始时刻ｔ０，得到Ｓ０，Ｒ０和Ｑ０；

Ｓｔｅｐ３：将 Ｓ０，Ｒ０，Ｑ０，δｘ０ 和 δψｆ代入到
式（３３）～（３４），得到ｄν和δλ０；

Ｓｔｅｐ４：将δｘ０和 δλ０代入到式（１７）～（１８）
进行积分，得到δｘ（ｔ）和 δλ（ｔ）后代入到式（１６），
求解得到控制量的调整量δｕ（ｔ）；

Ｓｔｅｐ５：将控制量的调整量δｕ（ｔ）与基准控制
量相加得到 ｕ＝δｕ＋ｕ并以此为控制指令代入
拦截弹动态方程（１），得到调整后的弹道；

Ｓｔｅｐ６：重复Ｓｔｅｐ１～５，得到满足不同终端约
束条件的弹道簇，对目标预测命中区域进行覆盖。

３　中制导弹道簇生成与仿真分析

３．１　拦截弹运动模型

为了求解方便并不失一般性，考虑如下纵向

平面内的拦截弹质点二自由度运动模型［１６］：

Ｖ·＝
Ｐｃｏｓα－ＣｘｑＳ

ｍ －ｇｓｉｎθ （３５）

θ
·＝
Ｐｓｉｎα＋ＣｙｑＳ

ｍＶ －ｇｃｏｓθＶ （３６）

ｘ＝Ｖｃｏｓθ （３７）
ｙ＝Ｖｓｉｎθ （３８）

式中：Ｖ表示拦截弹速度；Ｐ表示作用在拦截弹上的
推力，设定为在开始的２０３ｓ内为常值９２７９４ｋＮ，
之后发动机关机，推力保持为零；ｑ表示动压；Ｓ表
示参考面积；ｇ表示重力加速度；ｑ为弹道倾角；ｍ
为拦截弹质量；ｘ，ｙ分别为导弹在大地惯性坐标
系下的位置；Ｃｘ，Ｃｙ分别为阻力系数以及升力系
数，可以分别表示为马赫数Ｍａ和攻角α的函数：

Ｃｙ＝Ｃαｙ（Ｍａ）α （３９）
Ｃｘ＝Ｃｘ０（Ｍａ）＋Ｋ（Ｍａ）·Ｃ

２
ｙ （４０）

式中，Ｃｘ０为零升阻力系数，Ｃαｙ为升力对于攻角的
偏导数，Ｋ为诱导阻力系数。

为保证拦截弹的直接碰撞杀伤效果，一般以

终端时刻的速度最大作为优化指标 Ｊ。终端时刻
的预测命中区域几何中心坐标表示为（ｘｆ，ｙｆ）。
为了保证良好的中末交接条件，设定终端时刻的

弹道倾角目标值为θｆ。那么终端约束条件可以表
示为：

ψｆ＝［θ－θｆ ｘ－ｘｆ ｙ－ｙｆ］
Ｔ＝０ （４１）

以攻角为控制量，过程约束设定为 ｕ≤ｕｍａｘ＝
２０°。基准最优弹道通过高斯伪谱法 ＭＡＴＬＡＢ程
序包ＧＰＯＰＳ（ｇｅｎｅｒａｌｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌ
ｓｏｆｔｗａｒｅ）［１７］计算得到，其初始和终端参数约束如
表１所示。

表１　基准最优弹道的初始和终端约束条件
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌａｎｄｔｅｒｍｉｎａｌｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆ

ｔｈｅｎｏｍｉｎａｌｏｐｔｉｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

变量值 初始时刻 终端时刻

Ｖ／（ｍ／ｓ） １００ 最大

ｑ／（°） ０ ３

ｘ／ｍ ０ ８８０００

ｙ／ｍ １００ ３５０００

３．２　最优弹道簇生成仿真

３．２．１　弹道对比
为验证邻域最优控制算法解算得到弹道的最

优性，在此将其结果与ＧＰＯＰＳ得到的结果进行对
比。设定发动机关机前拦截弹按照基准最优弹道

飞行，发动机关机后对于弹道终端约束进行调整，

保持弹道倾角与终端落点横坐标不变，纵坐标提

高２ｋｍ，仿真结果如图２～３所示，不同方法的消
耗时间对比如表 ２所示。

图２　弹道曲线
Ｆｉｇ．２　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

·４７１·
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图３　控制量曲线
Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｃｏｍｍａｎｄｓ

表２　消耗时间比较

Ｔａｂ．２　Ｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

方法 消耗时间／ｓ

ＮＯＣ ０．５３

ＧＰＯＰＳ １．４２

从图 ２和图 ３中可以看出，ＮＯＣ与 ＧＰＯＰＳ
得到的弹道结果能够很好地吻合，说明ＮＯＣ方法
能够根据基准最优弹道信息对于弹道进行调整，

满足改变后的终端约束条件，并且其结果满足近

似的最优性。通过表 ２中ＮＯＣ与ＧＰＯＰＳ消耗时
间的对比可以发现，ＮＯＣ解算效率相比于 ＧＰＯＰＳ
提高了１７倍，原因是ＮＯＣ方法是依据基准最优
弹道信息求解得到最优控制量的修正量，而不必

如ＧＰＯＰＳ方法在较大的可行域范围内利用优化
算法重新寻优搜索最优解。

３．２．２　终端位置变化的最优弹道簇
在验证了ＮＯＣ方法的近似最优性之后，接下

来利用ＮＯＣ方法对于发动机关机后的基准最优
弹道进行调整，首先保持其他终端约束不变。在

基准最优弹道终端高度３５ｋｍ的基础上，对于终
端高度约束依次提高为３６ｋｍ，３７ｋｍ，３８ｋｍ；依
次降低为３２ｋｍ，３３ｋｍ，３４ｋｍ。对临近空间高
超声速目标的预测拦截区域进行高度覆盖，仿真

结果如图４～７所示。
从图４中可以看到，ＮＯＣ算法所得到的弹道

很好地满足了调整后的终端高度约束，能够根据

基准最优弹道形成一簇弹道对预测拦截区域的高

度进行有效覆盖。从图 ５给出的弹道倾角变化
曲线可以看到，各个弹道的终端角度能够很好地

收敛到原基准最优弹道的终端角度约束３°附近，

图４　终端位置变化的弹道曲线
Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｒｍｉｎａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

图５　终端位置变化的弹道倾角曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｒｍｉｎａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

图６　终端位置变化的控制量曲线
Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｃｏｍｍａｎｄｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｒｍｉｎａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

收敛误差不超过０．５°，这说明ＮＯＣ算法对于未做
出调整的终端约束能够有效保持其最优性。从

图６给出的控制量曲线以及图７给出的法向过载
曲线可以看出，控制指令整体比较平滑，在临近空

间高度范围内的拦截弹法向过载不超过５ｇ，易于

·５７１·
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图７　终端位置变化的法向过载曲线
Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｎｏｒｍａｌｏｖｅｒｌｏａｄｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｒｍｉｎａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

弹上实现。

３．２．３　终端角度变化的最优弹道簇
为形成良好的中末交接条件，保证中末制导

的顺利交接班，往往对于中制导终端的弹道角度

进行一定的约束，以利于弹上导引头对于高超声

速目标的准确捕获。接下来对于终端弹道倾角进

行调整，保持其他终端约束不变，在基准最优弹道

终端角度约束３°的基础上，弹道倾角依次提高为
４°，５°，６°；依次降低为 ０°，１°，２°，仿真结果如
图８～１１所示。

图８　终端角度变化的弹道倾角曲线
Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｒｍｉｎａｌａｎｇｌｅｓ

从图 ８和图 ９中可以看出，终端角度在调整
后的约束能够得到很好的满足，并且弹道收敛到

了预定的终端落点位置，精度较高，从而形成了在

同一位置具有不同终端角度的弹道簇，对于高超

声速目标预测命中区域进行探测角度覆盖。从

图１０给出的控制量曲线可以看出，控制量整体变
化比较平滑，对于终端角度调整较大的弹道，控制

图９　终端角度变化的弹道曲线
Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｒｍｉｎａｌａｎｇｌｅｓ

图１０　终端角度变化的控制量曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｃｏｍｍａｎｄｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｒｍｉｎａｌａｎｇｌｅｓ

图１１　终端角度变化的法向过载曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｎｏｒｍａｌｏｖｅｒｌｏａｄｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｒｍｉｎａｌａｎｇｌｅｓ

量并没有超过限制。由图１１的法向过载曲线可
以看出，终端角度的调整对于法向过载的影响并

不大，这说明在临近空间高度，拦截弹终端姿态的

·６７１·
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小范围调整相比于终端位置的调整更易于实现。

４　结论

１）针对临近空间高超声速目标的拦截问题，
在中制导阶段对弹道进行最优化设计以及弹道簇

生成具有一定的合理性以及必要性。

２）基于邻域最优控制理论，在基准最优弹道
数据的基础上，给出了满足不同终端弹道约束条

件的最优弹道簇生成算法。

３）本文设计的邻域最优弹道生成方法在保
证满足调整后的终端约束条件的同时，对性能指

标能够达到近似的最优性，解算效率相比于重新

寻优算法有较大的提高，适合最优弹道簇的快速

生成。

４）在得到最优弹道簇以后，如何选择合适的
制导规律，抑制实际飞行过程中可能出现的参数

扰动以及不确定性，确保最优弹道的高精度弹道

跟踪，将是下一步的研究方向。
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