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(57)摘要

本发明涉及飞行器制导与控制技术领域，公

开了一种采用预测制导的主动防御导弹最优发

射时机搜索方法，包括：主动防御的三体对抗运

动学模型，由载机和来袭导弹的飞行状态求解来

袭导弹在已知制导律下的飞行弹道，计算在不同

防御导弹发射时间下的预测拦截点序列，计算防

御导弹与预测拦截点所形成的预测航向偏差角

序列，搜索防御导弹最优发射时机。本方法搜索

得到了主动防御问题中防御导弹的最优发射时

机，为载机提供了智能发射的能力，相对于非最

优发射时机的情况，防御导弹的制导过载为最

优，制导能量损耗最小，降低了对防御导弹的性

能需求，从而提升了载机的存活概率。
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1.采用预测制导的主动防御导弹最优发射时机搜索方法，其特征在于，包括以下步骤：

S1：建立主动防御的三体对抗运动学模型：

其中ri(tk)，vi(tk)，ai(tk)分别为每个运动体在tk时刻的位置、速度和加速度矢量，下标

T、A、D分别代表载机、来袭导弹和防御导弹，ΔT为时间步长；

S2：根据所述模型，由载机和来袭导弹的飞行状态，求解来袭导弹在已知制导律下的飞

行弹道，其求解具体方法为：

其中aA(τ)为来袭导弹的制导指令加速度，由已知制导律获得，rA0和vA0分别为来袭导弹

在初始时刻的位置和速度；

S3：根据所述来袭导弹的飞行弹道，求解在不同的防御导弹发射时间下，防御导弹与来

袭导弹的预测拦截点序列；

S4：根据所述的预测拦截点序列，求解在不同的防御导弹发射时间下，防御导弹与预测

拦截点所形成的预测航向偏差角序列；

S5：根据所述的预测航向偏差角序列，找到预测航向偏差角值为最小时的对应发射时

间，即为防御导弹最优发射时机。

2.如权利要求1中所述的采用预测制导的主动防御导弹最优发射时机搜索方法，其特

征在于，步骤S3中所述的防御导弹与来袭导弹的预测拦截点序列的计算方法为：

防御导弹与来袭导弹的相对位置和相对速度：

rDA＝rA0-rD0

vDA＝vA0-vD0

其中rA0和vA0分别为来袭导弹在初始时刻的位置和速度，rD0和vD0分别为防御导弹在初

始时刻的位置和速度；

防御导弹与来袭导弹的接近速度：

Vc,DA＝rDA·vDA/|rDA|

防御导弹与来袭导弹的剩余拦截时间：

tgo,DA＝|rDA|/Vc,DA

从而得到防御导弹与来袭导弹在不同发射时间tL下的预测拦截点为：

rP(tL)＝rA(tL+go,DA)。

3.如权利要求1中所述的采用预测制导的主动防御导弹最优发射时机搜索方法，其特

征在于，步骤S4中所述的防御导弹与预测拦截点所形成的预测航向偏差角序列的计算方法

为：

防御导弹在tL时刻的位置即载机发射时所在的位置：

rD(tL)＝rT(tL)

防御导弹与预测拦截点的相对位置向量：
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rDP(tL)＝rP(tL)-rD(tL)

预测航向偏差角为上述相对位置向量与发射时载机速度向量的夹角：

其中vT(tL)为载机在tL时刻的速度矢量。
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采用预测制导的主动防御导弹最优发射时机搜索方法

技术领域

[0001] 本发明涉及飞行器制导与控制技术领域，特别涉及一种采用预测制导的主动防御

导弹最优发射时机搜索方法。

背景技术

[0002] 在空战中，作战飞机往往被敌方空空导弹及地空导弹锁定为首要进攻目标，传统

的应对方式为机动规避以及投放诱饵等被动防御方式。但随着导引头目标识别等导弹技术

的高速发展，传统的被动躲避方式已很难保障飞机安全。而当飞机被来袭导弹锁定为攻击

目标时，可发射一枚防御导弹快速拦截来袭导弹，从而保证飞机自身的安全。发射防御弹的

飞机(载机)、防御导弹，以及来袭导弹三方构成了主动防御的三体攻防问题。为了实现防御

导弹的高效拦截，载机和防御导弹可采用协同预测制导的方式来降低制导能量损耗、提升

拦截概率(H.Shi,J.Zhu,M.Kuang ,and  X.Yuan,"Predictive  Guidance  Strategies  for 

Active  Aircraft  Defense ,"Proc .of  the  AIAA  Guidance ,Navigation ,and  Control 

Conference,p.2343,2019)。

[0003] 防御导弹发射时不同的战场态势将影响制导的能耗及过载性能。由于机载设备各

方面的限制，防御导弹在尺寸、能量和过载性能上通常劣于来袭导弹。过早地发射防御导

弹，将导致制导过程中消耗更多的能量，影响拦截成功率；而过晚地发射防御导弹可能导致

载机无法躲避爆炸区域从而造成损失。选择在最佳时机智能地发射防御导弹，将有效地降

低防御导弹的制导难度、极大降低对防御导弹的制导过载需求，但传统针对主动防御问题

的研究中还未曾有过针对防御导弹发射时机的研究。

发明内容

[0004] 针对防御导弹发射时机的选择问题，本发明提出了一种采用预测制导的主动防御

导弹最优发射时机搜索方法，以保证防御导弹的制导能耗

[0005]

[0006] 为最优，其中aD(t)为防御导弹制导过载随时间的变化函数，t0和tf分别为拦截过

程的开始时间和结束时间。

[0007] 本发明从几何角度推导主动防御三体拦截关系，在主动防御预测制导律中，预测

拦截点的实时位置与载机实时飞行方向形成一个预测航向偏差角，如图2所示。在载机机动

一定的情况下，如果能在此预测航向偏差角为零的情况下发射防御导弹，防御导弹理论上

将会具有平直弹道直接命中预测点，因而需要求解最小偏差角的发生的时刻。

[0008] 本发明包括如下步骤：

[0009] S1：建立主动防御的三体对抗运动学模型：
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[0010]

[0011] 其中ri(tk)，vi(tk)，ai(tk)分别为每个运动体在tk时刻的位置、速度和加速度矢

量，下标T、A、D分别代表载机、来袭导弹和防御导弹，ΔT为时间步长。

[0012] S2：根据所述模型，由载机和来袭导弹的飞行状态，求解来袭导弹在已知制导律下

的飞行弹道，其求解具体方法为：

[0013]

[0014] 其中aA(τ)为来袭导弹的制导指令加速度，由已知制导律获得，rA0和vA0分别为来袭

导弹在初始时刻的位置和速度。

[0015] S3：根据所述来袭导弹的飞行弹道，求解在不同的防御导弹发射时间下，防御导弹

与来袭导弹的预测拦截点序列，计算方法为：

[0016] 防御导弹与来袭导弹的相对位置和相对速度：

[0017] rDA＝rA0-rD0

[0018] vDA＝vA0-vD0

[0019] 其中rA0和vA0分别为来袭导弹在初始时刻的位置和速度，rD0和vD0分别为防御导弹

在初始时刻的位置和速度；

[0020] 防御导弹与来袭导弹的接近速度：

[0021] Vc,DA＝rDA·vDA/|rDA|

[0022] 防御导弹与来袭导弹的剩余拦截时间：

[0023] tgo,DA＝|rDA|/Vc,DA

[0024] 从而得到防御导弹与来袭导弹在不同发射时间tL下的预测拦截点为：

[0025] rP(tL)＝rA(tL+tgo,DA)

[0026] S4：根据所述的预测拦截点序列，求解在不同的防御导弹发射时间下，防御导弹与

预测拦截点所形成的预测航向偏差角序列。具体计算方法为：

[0027] 防御导弹在tL时刻的位置即载机发射时所在的位置：

[0028] rD(tL)＝rT(tL)

[0029] 防御导弹与预测拦截点的相对位置向量：

[0030] rDP(tL)＝rP(tL)-rD(tL)

[0031] 预测航向偏差角为上述相对位置向量与发射时载机速度向量的夹角：

[0032]

[0033] 其中vT(tL)为载机在tL时刻的速度矢量。

[0034] S5：根据所述的预测航向偏差角序列，找到预测航向偏差角值为最小时的对应发

射时间，即为防御导弹最优发射时机。

[0035] 以上方法不仅仅适用于平面中主动防御问题的研究，也适用于三维场景的求解。

[0036] 本发明的优点在于：
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[0037] (1)搜索得到了主动防御问题中防御导弹的最优发射时机，相对于非最优发射时

机的工况，防御导弹的制导过载为最优，制导能量损耗最小，拦截弹道更加平直。

[0038] (2)最优发射时机的获取为载机提供了智能发射的能力，相对于非最优发射时机

的工况，降低了对防御导弹的性能需求，从而提升了载机的存活概率。

附图说明

[0039] 图1：采用预测制导的主动防御导弹最优发射时机搜索方法流程图；

[0040] 图2：预测航向偏差角示意图；

[0041] 图3：预测航向偏差角随发射时间的变化趋势；

[0042] 图4：不同发射时刻防御导弹拦截弹道对比图；

[0043] 图5：不同发射时刻防御导弹制导过载对比图；

[0044] 图6：不同发射时刻防御导弹制导能耗对比图。

具体实施方式

[0045] 下文将结合具体附图和实例详细描述本发明具体实施例。

[0046] 本发明采用预测制导的主动防御导弹最优发射时机搜索方法，具体步骤如下：

[0047] S1：建立主动防御的三体对抗运动学模型：

[0048]

[0049] 其中ri(tk)，vi(tk)，ai(tk)分别为每个运动体在tk时刻的位置、速度和加速度矢

量，下标T、A、D分别代表载机、来袭导弹和防御导弹，ΔT为时间步长。

[0050] S2：根据所述模型，由载机和来袭导弹的飞行状态，求解来袭导弹在已知制导律下

的飞行弹道，其求解具体方法为：

[0051]

[0052] 其中aA(τ)为来袭导弹的制导指令加速度，由已知制导律获得，rA0和vA0分别为来袭

导弹在初始时刻的位置和速度。

[0053] S3：根据所述来袭导弹的飞行弹道，求解在不同的防御导弹发射时间下，防御导弹

与来袭导弹的预测拦截点序列，计算方法为：

[0054] 防御导弹与来袭导弹的相对位置和相对速度：

[0055] rDA＝rA0-rD0

[0056] vDA＝vA0-vD0

[0057] 其中rA0和vA0分别为来袭导弹在初始时刻的位置和速度，rD0和vD0分别为防御导弹

在初始时刻的位置和速度；

[0058] 防御导弹与来袭导弹的接近速度：

[0059] Vc,DA＝rDA·vDA/|rDA|

[0060] 防御导弹与来袭导弹的剩余拦截时间：
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[0061] tgo,DA＝|rDA|/Vc,DA

[0062] 从而得到防御导弹与来袭导弹在不同发射时间tL下的预测拦截点为：

[0063] rP(tL)＝rA(tL+tgo,DA)

[0064] S4：根据所述的预测拦截点序列，求解在不同的防御导弹发射时间下，防御导弹与

预测拦截点所形成的预测航向偏差角序列。具体计算方法为：

[0065] 防御导弹在tL时刻的位置即载机发射时所在的位置：

[0066] rD(tL)＝rT(tL)

[0067] 防御导弹与预测拦截点的相对位置向量：

[0068] rDP(tL)＝rP(tL)-rD(tL)

[0069] 预测航向偏差角为上述相对位置向量与发射时载机速度向量的夹角：

[0070]

[0071] 其中vT(tL)为载机在tL时刻的速度矢量。

[0072] S5：根据所述的预测航向偏差角序列，找到预测航向偏差角值为最小时的对应发

射时间，即为防御导弹最优发射时机。

[0073] 为了验证所设计制导方法的有效性以及优越性，本部分进行了仿真实验。

[0074] 选取的拦截场景初始状态如下：

[0075] 载机从原点处开始飞行，初始位置rT0＝(0,0)，初始速度方向沿x轴方向，速度大小

为300m/s，初始速度矢量vT0＝(300,0)，以3g的过载向-y轴方向机动；来袭导弹的初始位置

rA0＝(9850,1735)，速度大小为850m/s，初始速度矢量vA0＝(-826,-200)，使用比例导引制

导律朝载机飞行；防御导弹的速度大小为500m/s，发射方向沿载机的瞬时速度方向。

[0076] 按照上述采用预测制导的主动防御导弹最优发射时机搜索方法的计算步骤，求解

得到防御导弹与预测拦截点所形成的预测航向偏差角序列，预测航向偏差角随发射时间的

变化趋势如图3所示。

[0077] 主动防御导弹在不同的发射时刻所形成的拦截弹道如图4所示。不同发射时间情

况下防御导弹的制导过载如图5所示，制导能耗如图6所示。

[0078] 由图3可知，当发射时机为tL＝1.4s时，所形成的预测航向偏差角为零，因而按照

本文所述方法，tL＝1.4s应选择为最优发射时机。由图4和图5可以看到，在tL＝1.4s时发射

防御导弹所需的制导过载和制导能耗都一直保持最小，因而可以验证本发明提出的方法所

求解得到的最优发射时机是有效的。同时由图4可以看到，过早发射(tL＝0)情况下所需的

最大制导过载也最大，发射时间越接近所得的最优发射时机，其需求过载也越小，所以，选

择合理的发射时机能够有效降低对防御导弹的过载性能需求。
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图1

图2
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图3

图4
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图5
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图6
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