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助推滑翔无动力跳跃飞行器轨迹预测

王 路, 邢清华, 毛艺帆
(空军工程大学防空反导学院,陕西西安,710051)

摘要 针对助推滑翔无动力跳跃飞行器再入拉起后升阻比大小较为稳定的特点,设计了基于

稳定升阻比的轨迹预测算法。首先对目标的弹道特性进行了分析,鉴于其再入后特有的跳跃拉

升现象,将再入拉起时刻确定为轨迹预测算法的起始时刻;其次,根据防御方已知信息和未知信

息对飞行器跳跃段运动方程进行了转化,给出了转化后运动方程中未知参量的计算方法,并设

计了基于转化后运动方程的轨迹预测流程及算法;最后对算法进行了仿真验证,仿真结果表明

所设计预测算法对助推滑翔无动力跳跃飞行器再入拉起后的轨迹具有较好的预测能力。
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ATrackForecastingAlgorithmofBoostGlideUnpropulsiveSkippingVehicle

WANGLu,XINGQinghua,MAOYifan
(AirandMissileDefenseCollege,AirForceEngineeringUniversity.Xi'an710051,China)

Abstract:Atrajectoryforecastingalgorithmofboostglideunpropulsiveskippingvehicleisdesignedbased
onthefixedcharacterofthevehicle'sliftdragratio.Firstly,byanalyzingthetrackcharacteristicsofthis
kindvehicle,thereentryuprisingtimeisdeterminedasthebeginningtimeofthisalgorithmbecauseofthe
vehicle'suniquereentryuprisingphenomena.Secondly,throughintegratingtheknowninformationwith
theunknowninformationtothedefensesystem,thechangedmovementequationandalgorithmoftheun-
knownparameteraregiven.Basedonthechangedmovementequation,thetrackforecastingflowandalgo-
rithmaredesigned.Finally,thesimulationisdoneandtheresultshowsthattheforecastingalgorithmhas
abetterabilitytoforecastthelattertrajectorywhenthevehicleisuprisingagain.
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  近年来,随着临近空间高超声速飞行器的迅猛

发展,来自空天的威胁日益增大,发展临近空间高超

声速目标防御系统的需求也更为迫切。对高速运动

目标的拦截一般基于轨迹预测技术采用预测命中点

模式,如弹道导弹防御系统。但以“猎鹰 HTV2号

高超声速飞行器”为代表的临近空间高超声速无动

力跳跃飞行器因其特有的高速跳跃飞行轨迹使得防

御方难以对其轨迹进行预测,从而影响防御作战的

方案制定、任务规划。可见研究临近空间助推滑翔

无动力跳跃飞行器轨迹预测算法具有重要的意义。
目前相关研究多集中在轨迹优化方面,文献[1

~7]都是从进攻方考虑如何让飞行器利用其高升阻



比外形设计,在姿态控制系统的控制下,在动压、过
载、攻角、终端等约束下形成最优轨迹;而研究如何

对此类目标进行拦截的文献较少,如文献[8]研究了

高动态临近空间飞行器拦截系统的响应速度、作用

空域、弹道形式,提出了应对临近空间飞行器的各种

拦截策略。文献[9]根据临近空间高超声速目标对

防御系统预警能力时间性、高速机动目标精确探测、
拦截弹机动过载和高精度制导控制等要求,阐述了

预警探测系统、指挥控制系统和拦截武器系统可采

取的措施。助推滑翔无动力跳跃飞行器轨迹预测

方面尚未见公开文献,本文对此进行了深入研究。

1 轨迹预测起始时刻的确定

助推滑翔无动力跳跃式飞行器是在现有洲际

弹道导弹技术基础上的进一步改进,根据其飞行特

点将其飞行轨迹分为5段,见图1。首先采用火箭

助推至一定高度,然后沿椭圆轨道经自由飞行段后

再入大气层,再入后,依靠其特有的高升阻比外形设

计以及姿态控制系统对飞行器攻角的连续控制,实
现飞行器的远距离滑翔,以增大射程和提高突防能

力,飞行器靠近目标达到一定距离时,进入末段下压

段,飞行器采用自寻的制导以提高命中精度。

图1 助推滑翔无动力跳跃飞行器轨迹分段示意图

Fig.1 Boostglideunpropulsiveskippingvehicletrack

  图2示意了不同种类的弹道。可以看出再入

拉起段和跳跃滑翔段是助推跳跃式滑翔弹道与其

他弹道的主要区别,当通过目标速度方向判断出目

标拉升后,即可确定目标为助推滑翔无动力跳跃式

飞行器,此后便可进入轨迹预测阶段,由此可见,轨
迹预测的起始时刻为目标的拉起时刻。

图2 不同种类弹道区别示意图

Fig.2 Differentkindsoftrajectory

2 跳跃段运动方程的转化

2.1 跳跃段运动方程

为研究轨迹预测算法,作如下假设:考虑地球为

非旋转均质圆球,飞行器侧滑角为0°,则飞行器在

理想条件下的再入段运动将不存在垂直射面的侧

力,因而整个再入段运动为一平面运动。根据假设,
建立原点在再入点e的发射坐标系,exy,exy平

面为地心至目标连线方向与速度V 所决定的平面,

ey轴由地心指向目标方向,ex 轴垂直于ey 轴,指向

运动方向为正,见图3。

图3 坐标系定义

Fig.3 Thecoordinatedefinition

  飞行器质心运动方程如下:

  

dr/dt=Vsinγ
dV/dt=-D/m-gsinγ
dγ/dt=L/mV+(V2/r-g)cosγ/V
dβ/dt=Vcosγ/r
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(1)

式中:γ、β、ρ、g、D 、L 、m,r 分别为当地速度

倾角、射程角、大气密度、重力加速度、阻力、升力、飞
行器质量及飞行器至地心距离。ρ、g、D 、L 可计

算为:

ρ=ρ0e
(-r/H) ; g=g0 r0/r( ) 2

D=CDρSV2/2 ; L=CLρSV2/2 (2)
式中:ρ0 为海平面大气密度;H 为常量;g0 为引力

常数;CD 为阻力系数;CL 为升力系数;S 为气动参

考面积;r0 为地球半径。在高超声速条件下,CL 、

CD 可近似表示为攻角的函数[10],CL =Ca
Lα,CD =

CD0+Ca
Dα2,α为攻角。

2.2 跳跃段运动方程的转化

通过飞行器跳跃阶段运动方程可知,如果要生

成飞行器轨迹,输入参数有初始高度、初始速度、初
始速度倾角、地球半径、重力加速度模型、大气密度

模型、气动参考面积、飞行器质量、升力系数以及阻

力系数。其中已知量为初始高度、初始速度、初始速

度倾角、地球半径、重力加速度模型、大气密度模型。
未知量为气动参考面积、飞行器质量、升力系数以及
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阻力系数,这里将未知量整合,令:

x1=SCD/m
x2=SCL/m{ (3)

则式(1)转化为:

dr/dt=Vsinγ
dV/dt=-x1ρV2/2-gsinγ
dγ/dt=x2ρV/2+(V2/r-g)cosγ/2
dβ/dt=Vcosγ/r

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(4)

转化后的运动方程表明,只要能够给出未知参

量x1 及x2 的计算公式,就可以利用转化后的运动

方程,利用递推算法预测飞行器未来轨迹。

3 基于转化后跳跃段运动方程的轨迹
预测算法

通过分析发现,已知当前时刻目标状态的情况

下,目标当前时刻的攻角、升阻比都可以求得,如果

知道下一个时刻的目标攻角,就能够根据当前目标

攻角计算下一时刻x1 及x2,完成x1 及x2 的更新。
由于高超声速再入飞行器的防热问题很重要,其再

入初始阶段一般采用大攻角飞行,才能满足热流约

束,而后减小攻角,并以最大升阻比飞行,以增大航

程[2],由于可以求得当前时刻的升阻比,所以本文考

虑对升阻比的变化进行跟踪,当升阻比稳定后,就可

以根据下一时刻速度和稳定升阻比的大小反求出目

标攻角大小,进而计算出下一时刻x1 及x2。
算法流程见图4。如果升阻比达到稳定,根据转

化后的运动方程以及当前时刻的目标状态推出下一

时刻目标状态,反推下一时刻的目标攻角,用α[E,v]
表示,α[E,v]的计算方法可以依据文献[11]通过样

条插值得到的气动系数以及拟合函数得到。

图4 轨迹预测算法流程图

Fig.4 Theflowchartofthetrackforecastingalgorithm

  假设已经确定目标为助推滑翔无动力跳跃飞

行器,已 知ti 时 刻 的 目 标 状 态 为 (v[ti],γ[ti],

r[ti],β[ti],ti),i=1,2,…,n,i=1表示确定目

标为助推-滑翔无动力跳跃飞行器后探测到的第一

个点,i=n 表示获得的最新目标点,其中v[ti]、

γ[ti]、r[ti]、β[ti]分别表示ti 时刻目标的速度

大小,速度倾角、高度、射程角。令i=1,流程图中

各模块算法步骤如下:

1)计算未知参量x1 及x2 。

Δv=v[ti+1]-v[ti] (5)

   x1=
2(Δv+g[ti]sinγ[ti])

-ρ[ti]v[ti]2
(6)

Δγ=γ[ti+1]-γ[ti] (7)

x2=
2(Δγ-

(v[ti]2-g[ti]r[ti])
v[ti]r[ti]

)cosγ[ti]

ρ[ti]v[ti]
(8)

2)计算升阻比E[ti]。

E[ti]=
x2

x1
(9)

3)计算下一时刻目标攻角α[E,v[ti+1]]。
气动参数采用美国波音公司1998年设计的带

控制翼的锥体再入机动飞行器CAV相关参数拟合

得到。通过样条插值得到的气动系数计算出攻角

α[E,v]。
4)计算下一时刻未知参量x1 及x2 。

①x1 的更新:

x1=x1
CD(α[ti+1],v[ti+1])
CD(α[ti],v[ti])

(10)

②x2 的更新:

x2=x2
CL(α[ti+1],v[ti+1])
CL(α[ti],v[ti])

(11)

式中:CL(α[ti],v[ti])、CD(α[ti],v[ti])为根据

v[ti]和α[ti]的大小查得的升力系数和阻力系数

大小,ρ[ti]为ti 时刻该目标所处位置的空气密度;

g[ti]为ti 时刻该目标所处位置的重力加速度。
根据公式(4)可以外推下一时刻目标状态。

4 算法仿真

图5为轨迹预测算法仿真示意图。图中*线型

轨迹部分和o线型轨迹部分表示雷达探测到的目标

轨迹,直线轨迹表示预测到的目标轨迹。通过观察

目标航迹(*线型),当目标出现拉升后判断该目标

为助推滑翔无动力跳跃飞行器,开始进行跟踪目标

的升阻比变化曲线(o线型),o线型部分表示升阻比

不稳定阶段,o线型航迹的末端表示已经得到稳定

的最大升阻比,至此可以预测后续的目标轨迹,预测

的轨迹为直线部分。

62 空军工程大学学报(自然科学版) 2015年



图5 迹预测算法仿真示意图

Fig.5 Thesimulationsketchmapofthetrack
forecastingalgorithm

  通过仿真可以发现,该轨迹预测算法对助推滑
翔无动力跳跃飞行器具有一定的轨迹预测能力,目
前已在“地基反助推滑翔无动力跳跃飞行器指挥决

策问题研究”中得到应用。

5 结语

本文给出了助推滑翔无动力跳跃飞行器轨迹

预测流程、方法,通过仿真验证了算法的合理性,为
后续深入研究更复杂运动情况下助推滑翔无动力

跳跃飞行器弹道预测问题提供了方法和思路,为反

助推滑翔无动力跳跃飞行器的方案制定、任务规划

提供了技术支撑。
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