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摘要 :对基于虚拟目标点的闭路制导方法的误差进行研究 ,从虚拟目标的位置计算、导弹导引方法 ,制导方程使用

等 3 个方面造成的误差进行理论分析 ,并通过仿真计算对 3 个方面的误差进行验证 ,最后通过某型导弹的飞行仿真

计算了小扰动下闭路制导的方法误差.
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　　基于虚拟目标点的闭路制导是一种先进的显示制导方

法 ,它的方法误差比较小 ,在闭路制导的计算过程中 ,为了减

少弹上计算装置的计算量 ,对某些制导方程作了简化处理 ,

势必影响制导的精确性 ,产生方法误差也是不可避免的. 对

闭路制导的方法误差的影响因素进行分析 ,是提高闭路制导

的精度的一项有效工作.

1 　虚拟目标位置误差

　　确定虚拟目标位置时 ,在对再入阻力影响的修正过程

中 ,由于导弹在主动段运动中各点的需要速度不同 ,再入速

度和倾角均在变化中 ,因而各点的再入影响也不同 ,这就要

求在计算需要速度过程中每次都加入再入阻力影响.但是这

样处理的计算量是很大的 ,实际处理过程中 ,再入阻力的影

响是按关机点对应之再入阻力影响考虑 ,只计算 1 次关机点

对应的再入阻力影响.并因实际的关机点在标准弹道的关机

点附近摄动 ,而采用了标准关机点参数对应的再入阻力影

响.显然这样就不可避免的产生了方法误差 ,影响了导弹的

命中精度.

在对地球引力扁率影响的修正过程中 ,主动段不同点

的需要速度对应的地球引力扁率影响是不同的 ,实际处理

中 ,采用的是对标准弹道关机点处需要速度对应的地球引力

扁率影响进行修正.这样就产生了扁率修正误差. 现将射程

为 3 3 3 3 公里 1 组结果列于表 1.

其中 :干扰 0 表示没有干扰的标准弹道 ;干扰Ⅰ表示 +

5 %的秒耗量偏差 ;干扰Ⅱ表示 - 5 %的秒耗量偏差 ;干扰Ⅲ为

发动机推力偏斜 15′;干扰Ⅳ为弹的质心横移为 8 mm ;干扰Ⅴ

为纵风 (1 %概率风场) ;干扰 Ⅵ为横风 (1 %概率风场) . 若各

种干扰弹道的扁率影响均按标准弹道的扁率影响进行修正 ,

并将引起的偏差列于表 2.

表 1

干扰
射程偏差/

(ΔL·m - 1)

横向偏差/

(ΔH·m - 1)

0 1 480. 5 9 857. 8

Ⅰ 1 434. 6 9 901. 6

Ⅱ 1 557. 6 9 785. 3

Ⅲ 1 478. 9 9 857. 2

Ⅳ 1 487. 9 9 861. 6

Ⅴ 1 462. 6 9 863. 0

Ⅵ 1 502. 1 9 876. 7

表 2

干扰 Ⅰ Ⅱ Ⅲ Ⅳ Ⅴ Ⅵ

δ/ (ΔL·m - 1) - 46 77 - 2 7 - 18 22

δ/ (ΔH·m - 1) 44 - 72 1 4 5 19

　　由表 2 可见 ,按照标准弹道的扁率影响进行修正 ,其扁

率修正的最大误差为 77 m.在通常情况下 ,扁率修正误差小

于 100 m被认为是允许的. 欲达到更高的精度 ,可在发射前

按标准弹道修正地球引力的扁率影响 ,同时求出此项偏差对

关机点位置的偏导数.再根据实际关机位置与标准关机位置

之差 ,对扁率影响的差额部分进行修正.

需要速度实际上是要求根据实际目标实时的考虑地球

扁率和再入阻力影响求取的.采用虚拟目标的概念只是为了

简化对需要速度的计算 ,而利用虚拟目标求需要速度本质上

就是一种近似 ,所以产生方法误差是必然的.
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2 　导引方法的误差

　　实际中采用对关机点需要速度预测的导引方法 ,是因为

在实际导引过程中 ,导弹的位置和时间不断变化 ,导致其对

应的需要速度也在不断的变化. 所以 ,对关机点的需要速度

进行预测 ,然后按预测的需要速度计算速度增量 ,使得速度

增量有一提前量 ,以便于适应导弹位置和速度的变化 ,让导

弹的实际速度更快地导引至需要速度.这种导引方法虽在关

机点附近能取得好的导引效果 ,但其中却存在一个明显的问

题 :预测的需要速度与当前的实际速度并不在同一位置点

上 ,因而求得的速度增量就失去了原来的意义.

按“使ÛV与 Vga一致”的准则进行导引 ,前提是在大推力

的情况下. 在小推力的前提条件下 ,如果按该准则进行导引 ,

就达不到好的导引效果. 并且还有一种情况可能无法避免 :

速度增量的方向与导弹的加速度方向平行 ,而位置却不在同

以弹道平面内. 在这种情况下 ,使用该准则便不能进行导引

了.

此外在关机点附近 , Vga接近于零时 , VR 的微小变化就

会使 Vga的方向变化很大 ,即导弹有很大的转动角速度 ,为

避免此现象的发生 ,在临近关机的一段小的时间区间内取姿

态为常值 ,即Δφc =Δψc = 0 ,这实际上是对不稳定状态的回

避 ,容易产生误差.

3 　制导方程简化处理的误差

　　首先在地球引力加速度分量 gx 、gy 、gz 展成 x、y、z 的级

数的过程中 ,忽略了 x/ aE
4、 y/ aE

4 等相应的高阶项 ,

从而产生简化处理误差.

可以通过计算知道 ,这样产生的误差不是很大. 假定关

机点坐标 x、y 均为 3 ×105 m ,则在关机点处 gx 、gy 、gz 的计

算误差大约为 6 ×10 - 5 m/ s2 .由于 x、y 可近似看作时间 T 的

二次函数 ,于是 gx 、gy 、gz 的计算误差可看作 T 的三次函数 ,

故在整个主动段 gx 、gy 的平均计算误差约为

1/ 9 ×6 ×10 - 5 m/ s2 = 2/ 3 ×10 - 5 m/ s2

若关机时间 tk 为 150 s ,则主动段终点速度误差将达

150 s ×2/ 3 ×10 - 5 m/ s2 = 1 ×10 - 3 m/ s2

位置误差为 0. 15 m左右.

其次 ,主动段微分方程的线性化也会产生方法误差. 在

主动段微分方程的线性化的推导纵 ,对非线性进行了线性化

处理 ,并且在求转移矩阵及有关的积分时 ,均忽略了高阶项.

所有忽略的高阶项都与计算步长有关. 显然步长越小 ,精度

越高.表 3 列出了使用相同引力公式时分别用递推公式和数

值积分方法所计算的某 1 条主动段弹道关机点参数偏差的

绝对值.

从表 3 可以看出 ,递推公式误差随步长增大而增大 ,在

实际应用中我们可取步长为1/ 8至1/ 10 s其精度就足够了.

除此之外还有弹上计算机或者计算装置进行进算时产

生的舍入误差 ,当然这不属于方法误差的范畴 ,但在计算方

法误差的过程中 ,包括了这项误差.

表 3

参数偏差

步长/ s
1/ 8 1/ 16 1/ 32

|ΔVx | 0. 000 04 0. 000 02 0. 000 01

|ΔVy | 0. 000 13 0. 000 07 0. 000 04

|ΔVz | 0. 000 07 0. 000 04 0. 000 02

|Δx| 0. 09 0. 020 0. 010

|Δy| 0. 04 0. 010 0. 003

|Δz| 0. 01 0. 002 0. 003

4 　仿真计算

　　方法误差是由于制导方案的不完善产生的.通常时在制

导系统以外的干扰作用下而产生的.方法误差的计算要求解

干扰弹道 ,在这里只考虑起飞重量偏差、发动机推力偏差、秒

耗量偏差、推力线偏斜、风干扰、比推力偏差、压力偏差、程序

角偏差和重心偏差共 9 种主要干扰的影响.解算不加任何干

扰求出在制导系统作用 (关机与导引) 下的零干扰弹道 , 并

求出落点位置作为标准射程的落点 ,再分别加入以上 9 种干

扰.严格来说要进行蒙特卡洛仿真求其落点偏差分布 ,实际

处理时 ,正负取实际中可能的最大偏差值分别解算干扰弹

道 ,分别求出干扰作用下的落点位置与标准落点之差 ,取其

绝对值大者 ,定义为该干扰引起的方法误差. 由于干扰的分

布规律是符合正态分布的 ,而且各干扰是互相独立的 ,故总

的方法误差可以按平方和开方求得.附表为射程为 3 3 3 3
公里的某型弹道导弹使用闭路制导的制导方式后加入小干

扰的误差数据 ,结果表明在小扰动情况下闭路制导的横法向

偏差都较小.
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　　附表

干扰量 级数 偏差 干扰正负 纵向偏差/ m 横向偏差/ m

起飞重量偏差/ N
一级 2. 52 % 正 73. 23 - 26. 45

二级 2. 22 % 负 - 80. 12 - 86. 32

发动机推力偏差/ N
一级 0. 63 % 正 - 30. 56 - 8. 48

二级 1. 08 % 负 38. 59 - 0. 68

秒耗量偏差/ (N·s - 1)
一级 2. 43 % 正 - 60. 45 - 47. 91

二级 4. 48 % 正 - 43. 56 - 32. 34

法向推力偏斜偏差/ (′)
一级 25 正 52. 01 17. 75

二级 23 负 - 60. 23 - 17. 12

横向推力偏斜偏差/ (′)
一级 25 正 15. 49 - 206. 12

二级 23 负 - 21. 02 208. 89

纵向风偏差/ (m·s - 1) 主动段 30
正 - 58. 42 2. 17

负 48. 52 - 1. 13

比推力偏差/ s
一级 1. 53 % 正 - 4. 55 - 0. 01

二级 1. 42 % 负 - 3. 88 0. 02

压力偏差/ (N·m - 2) 主动段 10 %
正 - 33. 45 - 0. 32

负 32. 44 - 1. 78

程序角偏差/ (°)
一级 0. 155 正 83. 22 60. 89

二级 0. 445 负 - 100. 20 - 55. 78

重心偏差/ m
一级 0. 043 正 - 1. 83 0. 04

二级 0. 031 负 - 2. 24 - 0. 01

方法误差 — — — 227. 42 324. 22

(上接第 59 页)则可断定导致陀螺仪 T2 的 X通道故障的故

障模式为陀螺 T2 故障.

通过以上分析可以知道 ,从发现故障到确定故障源 ,

总共对 14 个信号进行了检测 ,明显减少了检测时间 ,大大

缩小诊断范围 ,提高了诊断效率 ,实现了故障的快速定位.

5 　结束语

　　在深入分析惯性测量组合组成、工作原理以及标定方

法的基础上 ,利用标定信息分通道建立故障树 ,与建立整

个系统的故障树相比 ,建树更为简便 ,故障搜索效率更高.

具体案例分析表明 ,基于标定信息的故障树分析方法是惯

性测量组合故障诊断的一种有效方法.
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