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扰动引力场中机动突防导弹落点精确预报方法

王 磊 1， 周 祥 2， 赵卫虎 1， 程先哲 1， 郑 伟 2

（1.国防科技大学信息通信学院, 武汉  430000； 2.国防科技大学空天科学学院, 长沙  410073）

摘要： 针对弹道导弹大机动突防后精确制导面临的落点预测需求，提出了一种考虑高阶扰动引力影响的导弹落

点解析预报模型。将落点预报问题分解为标准落点预报和落点偏差预报两部分，标准落点预报由二体椭圆轨道

理论解析求解，落点偏差预报通过构建的状态空间摄动模型进行求解。基于球谐函数换极法建立高阶扰动引力

矢量在轨道柱坐标系中的表达式，并推导得到由 F 函数和 G 函数等两类核函数组成的落点偏差预报解析模型以

及 F 函数和 G 函数的递推公式。该模型无需射前准备工作，相对已有方法具有使用灵活、鲁棒性好等特点。数

值仿真结果表明本文提出的落点预测模型残差均值为 11.2 m，相对误差小于 0.1%，预测耗时小于 100 ms，能够

为制导算法设计提供支撑，具有一定的工程应用价值。
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Abstract:In view of the demand for impact point prediction of ballistic missiles in precise guidance after large-

scale maneuver penetration， an analytical missile impact point prediction model that considers the influence of 
high-order disturbing gravity is proposed. The impact point prediction problem is decomposed into two parts： 
Standard impact point prediction and impact point deviation prediction. The standard impact point prediction 
is directly solved by the two-body orbit theory， and the impact point deviation prediction is solved by the 
constructed state space perturbation model. The spherical harmonics pole-changing method is used to 
establish the expression of the high-order disturbing gravity vector in the orbit cylindrical coordinate system， 
and the analytical model for impact point deviation prediction composed of two types of kernel functions， such 
as F function and G function， is then derived， as well as the recursive formulas of F function and G function. 
This model does not require pre-launching preparations， and is more flexible in use and more robust than the 
existing methods. Numerical simulation results show that the average residual error of the impact point 
prediction model proposed in this paper is 11.2 m， the relative error is less than 0.1%， and the prediction time 
is less than 100 ms. It can provide support for the design of guidance algorithms and has certain engineering 
application value.
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机动突防是弹道导弹应对反导拦截系统的有

效手段之一。相对传统基于射前规划的突防模式，

基于弹载感知系统、智能决策算法和姿轨控动力系

统的弹道突防技术能够更加适应高动态对抗态势，

是当前和今后导弹突防技术发展的主要趋势。但

这种突防模式对弹载制导系统提出了更高的要求，

由于突防时机以及机动次数的不确定性，使得弹上

制导系统需要具备仅依赖当前状态在线解算制导

指令的能力［1］。

闭路制导是一种根据目标状态及导弹当前飞

行状态，按照控制泛函实时解算制导指令的制导方

法，从原理上看，满足机动突防导弹的应用需求。

但经典闭路制导算法为降低弹上计算时间，通常引

入虚拟目标点的概念以修正地球非球型引力、大气

阻力等摄动因素的影响，而且由于弹上计算机性能

有限，虚拟目标点一般在射前进行计算并装订到弹

上，因此在实际应用中也存在着一定局限性。为克

服这一不足，一些学者通过建立考虑地球非球型引

力、大气阻力等摄动因素的误差传播解析模型，为

实现虚拟目标点的弹上求解提供了可行途径［2］。

除了推导解析模型外，还有学者尝试采用神经

网络模型［3⁃4］建立导弹飞行状态与虚拟目标点的映

射关系，在一定应用范围内取得较好的效果。但为

了确保足够的拟合精度，同时顾及模型训练的复杂

度，神经网络模型在构建时通常会将模型输入的状

态空间限定在较小的范围内，一定程度上弱化了模

型的泛化能力和对极端情况的适应能力。

从可靠性和可行性的角度考虑，建立弹道落点

的解析预测模型仍然是当前解决大范围机动突防

导弹高精度制导问题的最有效途径。但当前已有

的解析模型仍然存在着如下不足：（1）大多数落点

偏差解析预报模型仅考虑至 J2 项引力的影响，模

型精度不足；（2）文献［5⁃6］分别推导了更高阶引力

摄动项的影响，但文献［6］的模型存在计算复杂度

高，计算效率低的问题，而文献［5］提出的模型需要

依赖一种沿飞行弹道的非球型引力重构模型，使得

其对大范围机动导弹的适应能力不足。针对上述

问题，本文在文献［5］的基础上，结合球谐函数换极

思想，推导出一种无需射前准备工作的导弹落点解

析预报模型。

1 基础模型

1. 1　导弹落点预测问题描述

在航天动力学领域，落点预测问题可归结为经

典初值问题，即给定飞行器当前状态 S 0，预测其未

来某一时刻状态 ST，预测的关键是找到 S 0 到 ST 的

映射关系。

弹道导弹落点预报可形式化的描述为

f：S 0 → ST （1）
式中：S 0 ∈ R 6 × 1 表示导弹当前时刻运动状态的集

合，ST ∈ R 3 × 1 表示落点位置参数的集合。

1. 2　轨道柱坐标系中的落点精确预测模型

轨道柱坐标系有助于描述空间无动力飞行器

的运动状态，尤其便于分析摄动因素对飞行器的影

响。本文后续推导的解析模型均以此为基础，其定

义如图 1 所示。其中，导弹状态 S 0 参数确定的二体

轨道为标准椭圆弹道，标准椭圆弹道所在的平面为

标准弹道平面，坐标原点 O 位于地心。r 轴位于标

准弹道平面内且沿地心矢径方向；β 轴同样位于标

准弹道平面内，垂直于 r 轴且朝向导弹运动的方

向；z 轴垂直于标准弹道平面，且与 r 轴和 β 轴组成

右手坐标系。

在轨道柱坐标系中，选取 v=[ vr，vβ，vz ]T，x=
[ r，z ]T 以及地心角 ξ 组成状态变量，建立导弹运动

方程为
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v̇ r = v2
β

r
- μ

r 2 cos3 η + δar ṙ = vr

v̇β = - vr vβ

r
+ δaβ ξ̇ = vβ

r

v̇z = - μ
r 2 sin η cos2 η + δaz ż = vz

（2）

式中：μ 表示地球引力常数，η = arctan ( z/r )，δar、

δaβ 和 δaz 表示在轨道柱坐标系 3 个方向上除地球

中心引力外的摄动加速度。

若摄动力已知，采用式（2）可精确获得导弹落

点位置。另外，由式（2）的结构可知，导弹的实际

落点位置 ST 可以表示为两部分之和，即标准落点

S ∗
T 和由摄动因素引起的落点偏差 ΔST。用形式化

语言可表示为 f = f1 + f2，且

f1：S 0 → S ∗
T （3）

f2：S 0 → ΔST （4）

图 1 轨道柱坐标系定义示意图

Fig.1 Definition of orbit cylindrical coordinate frame
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式中函数映射 f1 可通过二体轨道理论解析求解，不

再赘述。本文重点聚焦函数 f2 的解析求解。

1. 3　导弹落点偏差预测的状态空间摄动模型

状态空间摄动模型最早由我国科学家任萱教

授于 20 世纪 80 年代初提出［7］，是一种求解摄动模

型解析解的通用框架和理论，近几年国防科技大学

课题组在这方面进行了更加深入系统的研究，提出

一系列模型算法［8⁃13］。国内一些其他学者也探讨了

状 态 空 间 摄 动 理 论 在 弹 道 预 报 方 面 的 应 用 问

题［14⁃15］。运用状态空间摄动理论求解导弹落点偏

差的基本思想如图 2 所示。首先基于变分原理，在

轨道柱坐标系中建立以轨道偏差 δX为状态量，以

真近点角 ξ为自变量的摄动微分方程，保留一阶量；

其次推导该一阶微分方程的状态转移矩阵Φ ( t，τ )，
得到积分形式的摄动方程半解析解；而后对摄动力

进行函数变换，将其转换为自变量的函数，并代入摄

动方程半解析解进行函数积分，得到完整解析解。

定义导弹状态偏差为

Y=[ Δvr，Δr，Δvβ，Δt，Δvz，Δz ]T （5）
基于状态空间摄动理论，可建立关于 Y的积

分方程
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Δvr = 1
μpξ

∫
0

β

r 2
ξ [ ]λ11 δgr + λ13 δgβ dξ

Δr = 1
μpξ

∫
0

β

r 2
ξ [ ]λ21 δgr + λ23 δgβ dξ

Δvβ = 1
μpξ

∫
0

β

r 2
ξ [ ]λ31 δgr + λ33 δgβ dξ

Δt = 1
μpξ

∫
0

β

r 2
ξ [ ]λ41 δgr + λ43 δgβ dξ

Δvz = 1
μpξ

∫
0

β

r 2
ξ λ55 δgz dξ

Δz = 1
μpξ

∫
0

β

r 2
ξ λ65 δgz dξ

（6）

式中：pξ 表示标准二体轨道半通径，为常量；rξ 表示

标准二体轨道地心距；λij 为状态转移矩阵对应的元

素，其中 i，j = 1，2，⋯，6，其具体表达式可详见文

献［5］；δgr，δgβ 和 δgz 表示轨道柱坐标系中高阶扰

动引力矢量三分量。文献［5］通过引入沿飞行弹道

的扰动引力重构模型，将高阶扰动引力拟合为分段

3 阶多项式，并基于式（6）推导得到了考虑高阶扰

动引力摄动的落点偏差解析预测模型。

2 改进的导弹落点偏差解析预测

模型

尽管已有模型［5］在求解高阶扰动引力场中导

弹落点预报方面表现出较好的性能，但该方法需要

在导弹发射前基于标准弹道构建沿飞行弹道的扰

动引力重构模型，显然无法应用于导弹大范围机动

突防的情况。本节介绍一种摄动模型的直接推导

方法。

2. 1　改进的半解析模型

根据式（6）可知，摄动模型完整解析解的推导

首先需要将摄动量表示为自变量的函数。在地球

物理与大地测量领域，高阶地球引力模型一般采用

球谐函数表示，自变量为地心距、地心经度和地心

纬度，显然无法直接代入式（6）进行解析解的推

导。文献［8］提出的球谐函数换极模型设计了一种

可将球谐函数自变量变为以任意大圆为“新赤道平

面”的坐标系中，为解决本文的问题提供了思路。

将换极后的球谐函数表达式代入式（6），且保留与

落点偏差计算相关的项，可得

Δr = μ
pξ
∫

0

β é

ë

ê
êê
ê
ê
ê
-λ21∑

n = 2

s

( )n + 1 ( )ae

rξ

n

∑
k = 0

n

( Ā nk cos kξ +

)B̄nk sin kξ ⋅ P̄ nk ( 0 )- λ23∑
n = 2

s ( )ae

rξ

n

·

∑
k = 0

n

k · ù
û)( Ā nk sin kξ - B̄nk cos kξ P̄nk ( 0 ) dξ （7）

Δt = μ
pξ
∫

0

β é

ë

ê
êê
ê
ê
ê
-λ41∑

n = 2

s

( )n + 1 ( )ae

rξ

n

∑
k = 0

n

( Ā nk cos kξ +

)B̄nk sin kξ ⋅ P̄ nk ( 0 )- λ43∑
n = 2

s ( )ae

rξ

n

·

∑
k = 0

n

k· ù
û)( Ā nk sin kξ - B̄nk cos kξ P̄nk ( 0 ) dξ （8）

Δz = μ
pξ
∫

0

β

λ65 ∑
n = 2

s ( )ae

rξ

n

∑
k = 0

n

( Ā nk cos kξ +

)B̄nk sin kξ ⋅ P̄ ′nk ( 0 ) dξ （9）

图 2 状态空间摄动理论框架

Fig.2 Theoretical framework for state space perturbation
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式中：ae 表示地球赤道平均半径；Ā nk 和 B̄nk 为换极

后的正则化球谐系数；P̄ nk ( 0 )、P̄ ′nk ( 0 ) 分别为缔合

勒让德函数及其一阶导数；n、k 分别为球谐的阶数

和级数；s为截断阶数。由于 P̄ nk ( 0 )和 P̄ ′nk ( 0 )仅包 ξ

一个自变量，因此式（7~9）原则上可积分得到完整

解析解。

2. 2　两类核函数的积分求解

通过对式（7~9）进行整理合并可知，求解以上

问题的关键是处理以下 2 个核函数

ì
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F ( n，m，p，q )=∫
0

β cos ( mξ ) cosp ξ sinq ξ
r n

dξ

G ( n，m，p，q )=∫
0

β sin ( mξ ) cosp ξ sinq ξ
r n

dξ
   （10）

式中 m、n、p、q 均表示非负整数。

由于 F 函数和 G 函数中的各项均为 ξ 的初等

函数形式，因此以上积分理论上均可积分。若逐项

推导，特别是当 n、m、p、q 较大时，积分表达式十分

复杂。因此，寻求以上积分的递推或其他简化表达

形式是解决问题的关键。

通过对式（10）进行深入剖析和推导，得到了一

组递推公式如下：

（1） 当 n = p = q = 0 时

F ( 0，m，0，0 )=∫
0

β

cos mξdξ = é
ë
êêêê

1
m

sin mξù
û
úúúú

β

0

G ( 0，m，0，0 )=∫
0

β

sin mξdξ = é
ë
êêêê - 1

m
cos mξù

û
úúúú

β

0

  （11）

（2） 当 p = 1，n = q = 0 时

F ( 0，m，1，0 )=∫
0

β

cos mξ cos ξdξ =

é
ë
êêêê

1
2m + 2 sin ( m + 1 ) ξ + 1

2m - 2 sin ( m - 1 ) ξù
û
úúúú

β

0

G ( 0，m，1，0 )=∫
0

β

sin mξ cos ξdξ =

é
ë
êêêê - 1

2m + 2 cos ( m + 1 ) ξ - 1
2m - 2 cos ( m - 1 ) ξù

û
úúúú

β

0

（12）
（3） 当 p ≥ 2，n = q = 0，且 m ≠ p 时

F ( 0，m，p，0 )= η0，0 + η0，1 F ( 0，m，p - 2，0 )
G ( 0，m，p，0 )= μ0，0 + μ0，1 G ( 0，m，p - 2，0 )   （13）

式中：η0，0 = p
p2 - m 2 cos mξ cosp - 1 ξ sin ξ - m

p2 - m 2 ⋅ 

sin mξ cosp ξ， μ0，0 = p
p2 - m 2 sin mξ cosp - 1 ξ sin ξ +

m
p2 - m 2 cos mξ cosp ξ，η0，1 = μ0，1 = p ( p - 1 )

p2 - m 2 。

（4） 当 p ≥ 2，n = q = 0，且 m = p 时

F ( 0，m，p，0 )= η′0，0 + η′0，1 F ( 0，m - 1，p + 1，0 )
G ( 0，m，p，0 )= μ′0，0 + μ′0，1 G ( 0，m - 1，p + 1，0 )

（14）

式 中 ：η′0，0 = 1
p + 1 sin ( ( m - 1 ) ξ ) cosp + 1 ξ，μ′0，0 =

- 1
p + 1 cos (( m - 1 ) ξ ) cosp + 1 ξ， η′0，1 = μ′0，1 =

p - m + 2
p + 1 。

（5） 当 p ∈ N，n = 0，q = 1 时

F ( 0，m，p，1 )= η1，0 + η1，1 G ( 0，m，p + 1，0 )
G ( 0，m，p，1 )= μ1，0 + μ1，1 F ( 0，m，p + 1，0 )   （15）

式 中 ： η1，0 = - 1
p + 1 cos ( mξ ) cosp + 1 ξ， μ1，0 =

- 1
p + 1 sin ( mξ ) cosp + 1 ξ， η1，1 = - m

p + 1， μ1，1 =

m
p + 1。

（6） 当 p ∈ N，n = 0，q ≥ 2 时

F ( 0，m，p，q )= η2，0 + η2，1 F ( 0，m，p + 2，q - 2 )+
η2，2 G ( 0，m，p + 1，q - 1 )

G ( 0，m，p，q )= μ2，0 + μ2，1 G ( 0，m，p + 2，q - 2 )+
μ2，2 F ( 0，m，p + 1，q - 1 )

（16）

式 中 ：η2，0 = - 1
p + 1 cos mξ cosp + 1 ξ sinq - 1 ξ，μ2，0 =

- 1
p + 1 sin mξ cosp + 1 ξ sinq - 1 ξ，η2，1 = μ2，1 = q - 1

p + 1，

η2，2 = μ2，2 = - m
p + 1。

（7） m 方向递推
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F ( n，m，p，q )= F ( n，m - 1，p + 1，q )-
G ( n，m - 1，p，q + 1 )

G ( n，m，p，q )= G ( n，m - 1，p + 1，q )+
F ( n，m - 1，p，q + 1 )

   （17）

（8） n 方向递推

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

F ( n，m，p，q )= β0 F ( n - 1，m，p，q )+ β1 F ( n - 1，
m，p + 1，q )+ β2 F ( n - 1，m，p，q + 1 )

G ( n，m，p，q )= β0 G ( n - 1，m，p，q )+ β1 G ( n - 1，
m，p + 1，q )+ β2 G ( n - 1，m，p，q + 1 )

（18）

式 中 ：β0 = 1
pξ

，β1 = pξ - r0

pξ r0
，β2 = - r0 ·v0

μpξ  r0

，

且 r0 为预测起始点地心距，r0、v0 分别为预测起

始点位置矢量和速度矢量。
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2. 3　完整解析模型求解

经整理，落点偏差解析预测模型（式（7~9））的

完整表达式为

Δr = 1
h

[ rλ23U n ]β
0 + K 2∑

k = 0

n

an
e P̄ nk ( 0 ) ⋅[ α20 Ā nk F ( n -

2，k，0，0 )+ α20 B̄nk G ( n - 2，k，0，0 )+
α21 Ā nk F ( n - 2，k，1，0 )+ α22 Ā nk F ( n - 2，k，
0，1 )+ α21 B̄nk G ( n - 2，k，1，0 )+
α22 B̄nk G ( n - 2，k，0，1 ) ] （19）

Δt = 1
h

[ rλ43U n ]β
0 + K 4∑

k = 0

n

an
e P̄ nk ( 0 ) ⋅[ α40 Ā nk F ( n -

2，k，0，0 )+ α40 B̄nk G ( n - 2，k，0，0 )+
α41 Ā nk F ( n - 2，k，1，0 )+ α42 Ā nk F ( n - 2，k，
0，1 )+ α41 B̄nk G ( n - 2，k，1，0 )+
α42 B̄nk G ( n - 2，k，0，1 ) ] （20）

Δz= r1 μ
h2 ∑

k= 0

n

an
e P̄ ′nk ( 0 )⋅[ sin βĀ nk F ( n- 1，k，1，0 )-

cos βĀ nk F ( n- 1，k，0，1 )+ sin βB̄nk G ( n- 1，
k，1，0 )- cos βB̄nk G ( n- 1，k，0，1 ) ] （21）

式中 h 为标准二体轨道的动量矩，为常量。

K 2 = r 2
1

h2 p2
ξ

，K 4 = r 2
1

hp2
ξ

P̄ nk ( 0 )=
ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

0           mod( n - k，2 )= 1

(-1 )
n - k

2
υ ( 2n + 1 )( n - k )！( n + k )！

22n
lnk

mod( n - k，2 )= 0

υ ={1 k = 0
2 k ≠ 0

，lnk = 1

( )n - k
2 ！( )n + k

2 ！

P̄ ′nk ( 0 )=
ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

n ( n + 1 )
2 P̄ ′n1 ( 0 )     k = 0

( n - k ) ( n + k - 1 ) P̄ ′n，k + 1 ( 0 ) 1 ≤ k ≤ s

α20 = ( 1 - 2n ) e sin f1

α21 = ( 1 - n ) sin β - ne2 sin β + 2( n - 1 )
e sin f0 - e2 sin f1 sin f0

α22 = ( n - 1 ) cos β + ne2 cos β + 2( n - 1 )
e cos f0 - e2 cos f1 cos f0

α40 = ( 1 - 2n )
α41=( n-1 ) e cos f1 cos β+2( n-1 ) cos β-ne cos f0

α42 =( n - 1 ) e cos f1 sin β + 2( n - 1 ) sin β + ne sin f0

式中 e为标准椭圆轨道的偏心率。

式（19~21）即为本文推导的落点偏差预测模

型，可以看出，落点偏差的预测仅依赖预测点起始

处的状态参数。同时由于采用了递推形式的核函

数积分公式，本文推导的预测模型解析解与文献

［5］中模型相比，在形式上更加简洁。

3 仿真实验

本节通过数值仿真来验证上述导弹落点解析

预报模型的精度。分别采用数值积分法、文献［5］
的方法以及本文推导的模型预报导弹落点，并将数

值积分法的计算结果作为评价解析模型精度的基

准。仿真中扰动引力采用 72×72阶 EGM2008模型

进行计算。导弹突防时刻的位置参数如表 1所示。

仿真结果如图 3~5所示。图（3（a），4（a），5（a））
分别表示由高精度数值模型计算出的 72×72 阶地

球不规则引力引起的导弹落点偏差。可以看出，对

射程超过 10 000 km 的导弹，地球不规则引力可引

起接近 20 km 的落点偏差。图（3（b），4（b），5（b））
分别表示文献［5］所提模型以及本文所提模型在用

于求解导弹落点偏差时相对高精度数值解的残

差。可以看出，文献［5］模型和本文所提模型径向

残差绝对均值分别为 6.3 和 5.9 m，侧向残差绝对

均值分别为 6.1 和 7.3 m，时间项残差绝对均值分

别为 0.005 8 s 和 0.005 3 s，精度相当。但文献［5］
的方法需要在导弹发射前基于标准弹道构建地球

扰动引力场重构模型，而本文所提方法则不需要在

导弹发射前做任何计算，这正是本文方法的核心优

势。对于大范围机动导弹，由于无法在射前明确其

飞行轨迹，因而也无法构建覆盖其飞行轨迹的扰动

引力重构模型，从而使得文献［5］所提方法在此类

情形下不可用。可以看出，相对文献［5］的模型，本

文方法能够适应导弹大范围机动变轨等情况，灵活

性和鲁棒性更好。

表 2 所示为 3 种计算模型的计算效率对比。

仿真时发射方位角固定为 40°，其他参数与表 1 保

持一致。仿真结果表明，本文所提方法计算效率与

所考虑的扰动引力阶次呈正相关，阶次越高，耗时

越长。当考虑 72 阶引力时，解析模型的计算耗时

为 0.096 8 s。与本文方法不一样，文献［5］方法的

效率与引力阶次关系不大，基本维持在 7 ms 左右，

表 1 预报点状态参数

Table 1 Parameters of the initial condition

变量

高度 H 0/km
速度 v0/（m·s-1）

速度倾角 θ0/（°）
方位角 α0/（°）

经度 λ0/（°）
纬度 φ 0/（°）

取值

700
7 000

30
0~180

0
0
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这是由于文献［5］的模型通过有限元网格来拟合扰

动引力矢量，重构模型阶次是固定的，不随所考虑

的扰动引力阶次而改变。

如前文所述，本文所提方法的核心优势是不依

赖标准轨迹，无需在射前做任何计算，但这种优势

也是有代价的，正如表 2 中所示，该方法在计算效

率方面存在一定程度的降低，但随着弹载计算机性

能的提升，通过适当提高模型复杂度来进一步提升

方法的应用灵活性和鲁棒性有较明显的工程应用

价值。

图 3 纵向位置预报误差

Fig.3 Prediction error of longitudinal position

图 4 时间项预报误差

Fig.4 Prediction error of time term

图 5 侧向位置预报误差

Fig.5 Prediction error of lateral position

表 2　不同模型在不同引力阶次条件下计算效率的对比结果

Table 2　Comparative results of computing efficiency of different models under different gravity order conditions

方法

数值法

文献［5］方法

本文方法

EGM2×2
精度/m
9.5E-4
15.210
14.670

耗时/s
0.092

0.007 3
1.56E-4

EGM8×8
精度/m
9.5E-4
15.644 2
14.681 2

耗时/s
0.663

0.007 2
5.91E-4

EGM24×24
精度/m
9.5E-4
15.983 6
14.679 6

耗时/s
4.21

0.007 2
0.006 2

EGM48×48
精度/m
9.5E-4
15.223 3
14.661 3

耗时/s
15.84

0.007 9
0.031 2

EGM72×72
精度/m
9.5E-4
15.272 2
14.672 2

耗时/s
37.65

0.007 8
0.096 8
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4 结   论

本文针对弹道导弹大机动突防后精确制导面

临的落点预测需求，基于状态空间摄动理论提出了

一种考虑高阶扰动引力影响的导弹落点解析预报

模型。仿真结果显示了该模型在计算精度和效率

方面的优良性能。特别地，相比已有方法，该方法

仅依靠导弹当前状态即可实现考虑高阶扰动引力

影响的导弹落点偏差精确预报，无需射前准备工

作。这一特性使得该方法能够较好地适应导弹大

范围机动突防制导的应用需求。需要说明的是，当

前的仿真分析均是在实验室仿真环境下进行的，下

一步仍须验证并优化模型在弹载计算环境下的性

能，从而为未来先进制导系统设计与开发提供

支撑。
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