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摘　要 : 在适配器与某导弹弹体分离过程的受力分析的基础上 ,建立了适配器分离动力学和运动学方程 ;在

进行影响适配器分离可靠性随机因素分析的基础上 ,对随机因素进行了简化 ,同时根据某导弹的研制要求确

定了分离动作故障判据 ,并相应建立了功能函数 ;最后 ,应用响应面法与一次二阶矩法相结合计算某导弹与适

配器分离动作可靠度 ,并且编制了相应的计算软件。
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Abstract : The main contents of this paper are the research and calculation of the separating action reliability of the

missile and its adapters. After establishing the dynamic and kinematic equations of the adapters during its separating

action , the authors analyse the random factors which have effects on the reliability of separating action , and define

the random variables according to the engineering condition. In order to calculate the reliability of the separating ac2
tion , a failure criterion is defined , and the G2function is established according to the response surface method. At

last , the reliability of the separating action is calculated by using the first2order second2moment method and Monte

Carlo method. The results show that the method can satisfy the missile engineering developing requirements.
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　　采用适配器发射是一项先进的发射技术 ,它

不仅结构简单 ,而且装填方便。适配器平时在发

射筒内起到了固定、支承导弹的作用 ,发射时在发

射箱内与导弹一起运动 ,对导弹起到定位、导向的

作用。从目前的一些资料获悉 ,国外的“北极星”、

“响尾蛇”、以及“飞鱼 MM40”等导弹武器已经成

功地采用了这项技术 ,并在我国航天领域多种类

型导弹上进行应用。

某导弹经论证同样采用适配器发射技术。虽

然该导弹在研制阶段作了适配器的分离动作模型

模拟试验 ,进而实弹验证了适配器的分离 ,并在研

制阶段就提出了适配器分离动作可靠性的定量要

求 ,同时对适配器分离动作的动力学和运动学进

行了分析研究。但是如何保证适配器与弹体的可

靠分离 ,提高发射成功率 ,是研制的需要 ,也是提

高其战斗力的关键 ;如何对适配器与导弹分离动

作可靠度进行满足工程要求的定量分析计算 ,也

是某导弹型号研制的迫切要求。

1　适配器的分布与结构

某导弹共包含 12 个适配器 ,其中前适配器、

中适配器和后适配器各 4个。适配器在弹体上的

分布如图 1所示。其中 3所示的包带总成是在导

弹装填时起到固定适配器的作用 ,当适配器被发

射箱体上的滑轨顺序固定后 ,顺序去掉包带 ,导弹

装填完毕 ;发射时 ,适配器按照前、中、后的出筒顺

图 1　适配器在弹体上的布局图

Fig11　Layout of adapters on the missile
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序与弹体分离。

适配器包括适配器本体、分离弹簧、导向环、

弹簧锁销、解锁绳、分离垫片等 ,具体分布如图 2

所示。因为课题只涉及前、中适配器的分离情况 ,

而不考虑后适配器 ,所以图 2画出的是前、中适配

器的结构。适配器结构中的解锁绳和弹簧锁销是

为装填和固定分离弹簧。当适配器被箱体滑轨限

制在弹体表面上时 ,就去掉了解锁绳和弹簧锁销。

否则发射时会阻碍适配器的分离。

图 2　适配器结构

Fig12　Structure of the adapter

2　适配器与弹体分离动作动力学和运动

学模型[ 1 ]

适配器随导弹一同出筒后 ,其在空中的运动

可视为自由刚体的任意空间运动 ,因而 ,它具有 6

个自由度。和刚体的空间运动相类似 ,把自由刚

体的空间运动分解为随其质心的平动和绕过其质

心的某个瞬轴的定点转动。为了方便建立运动学

和动力学方程 ,分别建立了适配器的体轴坐标系、

风轴坐标系、地轴坐标系及混合坐标系 ,以便于明

确地描述适配器与弹体的飞行轨迹和在空中的姿

态和位置。

211　适配器与弹体分离过程的受力分析

在适配器刚出筒时 ,弹簧还没有完全复原的

过程中 ,作用于适配器的力有 3 个 : 分离弹簧的

弹力 N、气动力合力 F 和重力 G。将弹簧力 N、

气动力 F平移到适配器质心后 ,根据力的平移原

理 ,使适配器产生转动的力矩有 2个 :分离弹簧的

弹力对质心的力矩 MN ;气流的气动力的合力矩

M F。适配器的受力如图 3所示。

212　适配器质心平动的动力学方程

根据以上受力分析 ,选择混合坐标系作为描

述适配器质心平动的动坐标系。得适配器质心平

动的动力学方程为

图 3　适配器受力分析

Fig13　The forces of the adapter
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式中 :θ2 为弹道倾角 ;φ2 为弹道偏角 ; ∑Fx2
,

∑Fy2
和∑Fz 2

为适配器所受外力在混合坐标

系各坐标轴上的投影分量 ; V 为适配器质心的绝

对速度 ; M 为适配器的质量。

213　适配器绕质心转动的动力学方程

设适配器对体轴系 3个坐标轴的转动惯量分

别为 J x , J y和J z ,体轴系对地轴系的瞬时转动角速

度矢量ω在体轴系 3 个坐标轴上的投影分量为

ωx ,ωy和ωz ,外力对适配器质心的合力矩 M c 在

体轴系 3 个坐标轴上的投影分别为 M x , M y 和

M z ,可得适配器绕质心转动的动力学微分方程在

体轴坐标系的表达式

J x
dωx

d t
+ ( J z - J y)ωzωy = M x

J y
dωy

d t
+ ( J x - J z )ωxωz = M y

J z
dωz

d t
+ ( J y - J x)ωyωx = M z

(2)

　　以上给出的动力学微分方程组式 (1) 和式

(2) 还不能确定适配器质心在每一瞬时对地轴系

的位置以及适配器对地轴系的瞬时姿态。为此 ,还

必须根据运动学关系 ,建立适配器质心坐标和速

度 V 、弹道倾角θ2、弹道偏角φ2的关系以及适配

器对地姿态角θ1 ,φ1 和γ1 与适配器转动角速度

ωx ,ωy和ωz 之间的关系。

214　适配器质心平动的运动学方程

设适配器质心对地轴系的坐标为 ( x , y , z ) ,
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则在瞬时 t ,适配器质心速度在地轴系各坐标轴

上的投影为

V =
d x
d t
　d y

d t
　d z

d t

T

(3)

　　根据地轴系与混合轴系的坐标变换矩阵有如

下公式

d x
d t

d y
d t

d z
d t

=

cosθ2cosφ2 - sinθ2cosφ2 sinφ2

sinθ2 cosθ2 0

- cosθ2sinφ2 sinθ2sinφ2 cosφ2

·

V

0

0
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Vcosθ2cosφ2

Vsinθ2

- Vcosθ2sinφ2

(4)

215　适配器绕质心转动的运动学方程

因为地轴系与适配器固连 ,所以适配器相对

于地轴系的旋转角速度又可表示为

ω = Ûφ1 + Ûθ1 + Ûγ1 (5)

　　建立适配器对地姿态角θ1 ,φ1 和γ1 与适配

器转动角速度ω在体轴系坐标轴上的投影ωx ,ωy

和ωz 之间的关系 ,公式如下

Ûθ1

Ûφ1

Ûγ1

=

0 sinγ1 cosγ1

0
cosγ1

cosθ1
-

sinγ1

cosθ1

1 - tanθ1cosγ1 tanθ1sinγ1

ωx
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(6)

216　导弹质心运动动力学方程

M
d x 2

m

d t2 = Px

M
d y2

m

d t2 = Py - M g

M
d z 2

m

d t2 = Pz

(7)

式中 : Px , Py , Pz 为导弹发动机推力在瞬时的地

轴坐标系 3 个坐标轴上的投影 ; x m , ym , z m 为导

弹质心在地轴坐标系下的坐标 ; M 为导弹质量 ; g

为重力加速度。

3　适配器与导弹分离的可靠性分析

311　适配器分离动作可靠性的定义及其故障判据

根据某型导弹研制要求 ,把适配器与弹体的

分离动作可靠性的定义为 :“如果适配器在规定的

时间内和规定的设计、使用和发射条件下 ,能够弹

离弹体表面并且不与尾翼相碰 ,我们就认为适配

器与弹体分离成功。”

根据以上可靠性的定义 ,确定分离故障判据

为 :

(1) 适配器出筒时与弹体未分离 ;

(2) 适配器与弹体分离 ,但与尾翼相碰。

312　影响适配器可靠分离的随机因素

通过对适配器在弹体的分布与其本身的结构

分析 ,认为影响适配器可靠分离的随机因素有以

下几个方面 :①适配器的气动外形 ;②分离弹簧的

弹射力的大小及作用点与适配器质心的相对位

置 ;③适配器的质量 ;④发射现场风速的大小和方

向 ;⑤导弹发射的角度 ;⑥适配器和弹体的出筒速

度 ;⑦折叠弹翼的布置方式、位置、尺寸、形状及展

开的时机和角速度 ;⑧适配器的布置方式、位置对

分离的影响 ;⑨贮存时间、环境 (包括运输的条件)

对分离的影响 ; ⑩适配器的力学性能的变化对分

离的影响 ; �λϖ人为因素的影响。

综合工程经验和某导弹模拟试验结果 ,在现

有设计方案下 ,分析计算适配器与导弹分离可靠

性。据此 ,对以上随机因素进行简化。

(1)选择攻角α与侧滑角β代替适配器的气

动外形随机变量　因为所有作用在适配器表面上

的空气动力可合成为一个作用于适配器质心处的

合力 F和一个绕质心的合力矩 M F。这对力和力

矩的大小与适配器的几何形状 (气动外形)有关 ,

同时与相对运动的气流的速度大小和方向有关。

这些关系通过 6个空气动力系数 (即阻力系数、升

力系数、侧力系数、滚转力矩系数、偏航力矩系数

及俯仰力矩系数)综合地反映出来 ,这些气动参数

由每种类型的适配器的风洞吹风试验得到。当给

定了某一瞬时适配器相对气流运动的攻角α,侧

滑角β,及适配器与气流的相对运动速度 V r 之

后 ,就可确定 6个气动系数 ,从而确定适配器所受

的空气动力和空气动力矩。

(2)不考虑适配器的布置方式、位置对分离的

影响、贮存时间、环境 (包括运输的条件)的影响和

人为因素的影响。

313　适配器分离动作可靠度计算的功能函

数[ 2 ,3]

根据以上分析写出适配器分离的极限状态方

程

892　　　　　　 航　空　学　报 第 24卷



S = g (α1 ,β1 , ⋯,αn ,βn , F , Vf , Wf , M a ,

ωs , D s ,εd , [ s ]) = min (α1 ,β1 , ⋯,αn ,

βn , F , Vf , Wf , M a ,ωs , D s ,εd) - [ s ] = 0 (8)

式中 :α1 ,β1 , ⋯,αn ,βn为适配器气动外形的随机

变量 ; F为适配器分离弹簧弹射力的随机变量 ;

Vf为适配器发射时现场风速大小的随机变量 ;

Wf 为适配器发射时现场风向的随机变量 ; M a为

导弹的出筒加速度的随机变量 ;ωs为适配器初始

转动的俯仰角加速度的随机变量 ; D s分离弹簧的

弹射力作用点与适配器质心的相对位置 ;εd为导

弹折叠弹翼展开角加速度的随机变量 ; [ s ]为适配

器发射时适配器与尾翼最短距离的规定值。

为了计算以上功能函数的可靠度 ,采用了与

一次二阶矩法相结合的序列响应面法。首先 ,应

用以上随机变量构造二次多项式响应面 ,如式 (9)

所示。

S = min (α1 ,β1 , ⋯,αn ,βn , F , Vf , Wf , M a ,

ωs , D s ,εd) - [ s ] = a + b11α1 + b12β1 + ⋯+

bn1αn + bn2βn + bn +1 F + bn +2 V f + bn +3 W f +

bn +4 M a + bn +5ωs + bn +6 D s + bn +7εd +

c11α
2
1 + c12β

2
1 + ⋯+ cn1α

2
n + cn2β

2
n + cn +1 F2 +

cn +2 V 2
f + cn +3 W 2

f + cn +4 M a2 + cn +5ω
2
s +

cn +6 D2
s + cn +7ε

2
d (9)

　　其次 ,应用插值技术确定待定系数 ,求解功

能函数的具体表达式。因为有 2 (2 n + 7) + 1个系

数 ,所以要有确定的 2 (2 n + 7) + 1个功能函数的

值。因为第一次得到的功能函数的表达式一般不

是收敛的 ,所以要采用迭代的办法来处理。计算步

骤如下 :

(1) 假定初始迭代点修改 　(α1 ,β1 , ⋯,αn ,

βn , f , vf , w f , M a ,ωs , d s ,εd) (取平均值) 。

(2) 计算功能函数 　g (α1 ,β1 , ⋯,αn ,βn , f ,

vf , w f , M a ,ωs , d s ,εd) 及 g (α1 ,β1 , ⋯,αn ,βn , f ,

vf , w f ±fσ, M a ,ωs , d s ,εd) 得到 S 的 2 (2 n + 7)

+ 1个点估计值 ,其中 f 首次迭代为 3 ,以后迭代

取值为 1。

(3) 由于方程 (9) 中只有 2 (2 n + 7) + 1个待

定因子 ,利用这 2 (2 n + 7) + 1个点估计值插值解

出待定因子 a , bi1 , bi2 , ci1 , ci2 ( i = 1 ,2 , ⋯, n) ,

bj , cj ( j = n + 1 , ⋯, n + 7) 得到二次多项式近似

的功能函数 ,从而确定极限状态方程。

适配器与弹体分离的过程是空间刚体自由运

动 ,适配器在分离时 ,在不同的位置有不同的姿

态 ,对应的有不同的攻角α与侧滑角β,所以就会

得到在不同时刻有不同的空气动力和空气动力

矩。但是在计算适配器与尾翼的最短距离时 ,每

一段时间都极短 (约 01005s) ,最终得到的最短距

离是每一段短时间积累所致。为了工程简化计

算 ,认为在某一段极短时间内空气动力和空气动

力矩的变化 (采取空气动力和空气动力矩的均值

表示其变化后的值)对最终的适配器与尾翼的最

近距离几乎没有影响。根据以上假设 ,公式 (8)简

化为 :

S = g ( F , Vf , Wf , M a ,ωs , D s ,εd , [ s ])

S = min ( F , Vf , Wf , M a ,ωs , D s ,εd) - [ s ] = 0

(10)

　　以上的简化 ,在影响精度不大的前提下 ,大大

的减小了计算量。

314　各随机变量的概率分布及数字特征

根据工程实际经验 ,对式 (10)所述各随机变

量的分析 ,确定随机变量服分布类型和参数见表

1。
表 1　随机变量服从分布类型和参数

　Table 1　Distribution type and parameters of the random

variables

序号 随机变量 分布类型 均值 变异系数

1 F 正态分布 771116 0104

2 M a 正态分布 61109 011

3 ωs 正态分布 2142 0104

4 D s 正态分布 - 0101 012

5 εd 正态分布 - 110177 0104

6 Vf 瑞利分布 15 0115

7 Wf 均匀分布 π 0115

4　结　论

利用软件[4 ]对某型导弹与适配器分离动作

情况进行了大量的计算和分析 ,结论如下 :

(1) 适配器分离动作可靠度为 01997210 ,满

足设计要求。

(2) 适配器的设计对于良好的自然环境 ,其

分离的可靠度会明显的提高 ,然而对于相对恶劣

的自然气候如风大、风向与发射角度为 90°左右 ,

分离动作可靠度会有所下降 (如表 2所示) 。

因此 ,虽然发射时的风速、风向对分离可靠性

有影响 ,但即使在相对不利的自然环境下发射 ,其

分离可靠性也有一定的保障。

(3)在设计误差允许的变化范围内 ,弹翼展开

角加速度、分离弹簧力的大小、适配器的质心与弹
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表 2　分离动作可靠度

Table 2　Reliability of the separating action

自然环境条件 分离动作可靠度

环境风速为 0m/ s ;风向为 0° 01999999992

风向为 45° 019999933

风向为 90° 01995256

风向为 135° 019999933

力轴心线距离、导弹加速度和适配器的出筒速度、

适配器的俯仰角速度对分离动作可靠性的影响同

样可接受 (如表 3所示) 。
表 3　分离动作可靠度

Table 3　Reliability of the separating action

随机变量 分离动作可靠度

弹翼展开角加速度的变异系数 0 01997211

弹簧力的变异系数为 0 01999988

质心与弹力轴心线距离变异系数 0 01996424

导弹加速度的变异系数为 0 01999998

适配器的俯仰角速度的变异系数 0 01998209
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