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摘　要：直升机载远程空地导弹主要特点就是采用发射后截获技术，因此，发射后截获概率是影响其毁伤概率

的重要因素。影响截获概率的误差源很多，文中通过对各种误差源的定量分析，指出了影响截获概率的主要

误差源，提供了一种发射后截获概率的近似估算方法，在武器系统初步方案设计时，可用该方法进行发射后截

获概率的计算。
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０ 引言

在近年来美国发动的多次现代化战争中，以直升

机为发射平台的空地导弹击毁了对方上千辆坦克和

装甲车辆。因此，美国、英国等多个国家均在大力发

展新一代直升机载空地导弹。最具代表性的是美国

正在研制的联合通用空地导弹（ｊｏｉｎｔａｉｒｔｏｇｒｏｕｎｄ

ｍｉｓｓｉｌｅ，ＪＡＧＭ）。该导弹的主要特点是：

１）射程达到１６ｋｍ；

２）采用发射后截获技术；

３）采用毫米波／红外成像／激光三模导引。

该型导弹代表了未来直升机载空地导弹的发展

方向。与现役直升机载空地导弹相比，新一代直升机

载空地导弹（文中称之为直升机载远程空地导弹，简

称空地导弹）射程增加了一倍。

为实现远射程，采用发射后截获技术是必然的解

决途径。而发射后截获概率作为武器系统效能的重

要环节，在武器系统设计之初就应着重分析。

１ 影响截获概率的主要误差源

空地导弹的截获包括两个方面：距离截获和角度

截获。距离截获一般在设计时根据导引头的性能设

定允许截获距离，导弹在满足允许截获距离条件时开

机工作，从而保证了距离截获的概率很高，所以在估

算导弹的截获概率时主要考虑的是角度截获。

角度截获的概率取决于目标角度指示误差，也就

是导引头指向和弹目视线的夹角。目标角度指示误

差与目标坐标测量误差、导弹坐标测量误差和导引头

空间指向误差三大因素相关。

目标坐标测量误差是由载机坐标的测量误差、载

机姿态角测量误差、载机火控系统坐标转换误差、载

机对目标的测角误差和目标机动引起的误差造成的。

导弹坐标测量误差是由载机向导弹装订的初始

坐标误差、载机向导弹装订的初始速度误差以及导弹

惯导的漂移引起的。

导引头空间指向误差包括导弹姿态测量误差和
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导引头相对导弹纵轴的指向误差。

截获概率的详细计算是非常复杂的，需要通过数

字仿真。文中仅进行简化分析和论证，供系统初步设

计时进行误差分析，以满足截获概率的要求。

２ 主要误差源的简化分析

２１ 假设

为了简化分析，在不失工程意义的前提下假设：

１）载机在悬停状态发射导弹，并在导弹截获目标

前保持悬停状态；

２）载机发射高度远小于发射距离；

３）只考虑目标和导弹在垂直平面内的运动（在

水平面内可进行类似的分析）；

４）在计算截获概率时将目标指示误差考虑为误

差圆；

５）在惯性坐标系选定以后，不计地球转动引起的

误差。

这样，载机、目标、导弹三者的相对位置如图 １所

示。若只在远距离攻击的条件下关注截获概率，则角

Ａ是小角度，可以忽略 Ｘ方向的误差，仅考虑 Ｙ方向

的误差。

图 １　载机、目标、导弹相对位置图

２２ 目标坐标测量误差

在中末制导交接过程中，目标坐标 ＹＴ的测量误

差 δＹＴ的近似表达式为：

δＹＴ ＝ δＹ２Ａ ＋（δφ
２
Ａ ＋δφ

２
Ｒ）Ｄ

２
ＡＴ＋δＹ

２

槡 Ｗ （１）

其中：δＹＡ为载机坐标 ＹＡ的测量误差；δφＡ为载机姿

态角测量误差；δφＲ为目标侦察指示设备对目标的测

角误差，包括目标侦察指示设备相对载机理论纵轴

机械和电气的安装调整误差；ＤＡＴ为中末制导交接段

载机至目标的距离，根据假设 １），在这里就是发射时

载机与目标的距离；δＹＷ 为数据链传输间隙期间由于

目标机动引起的目标坐标 ＹＴ的变化量。

２３ 导弹坐标测量误差

导弹坐标 ＹＭ的测量误差 δＹＭ可近似为：

δＹＭ ＝

δＹ２Ａ ＋（δＶＭ０）（ｔＣ－ｔ０））
２＋（δφＢ０（ＤＡＴ－ＤＣ））

２＋（∫
ｔＣ

ｔ０
∫
ｔＣ

ｔ０
δａＳｄｔｄｔ

槡
）

（２）

其中：δＶＭ０为发射时，载机向导弹装订的初始速度误

差；δφＢ０为发射时刻的惯导对准误差，当采用粗对准

时包括机翼变形、发射架安装等因素引起的坐标系粗

对准误差。当采用精对准时这项误差就减为精对准

误差；ＤＣ为导引头截获距离；ｔＣ为导引头截获的时

刻；ｔ０为发射时刻；∫
ｔＣ

ｔ０
∫
ｔＣ

ｔ０
δａＳｄｔｄｔ为导弹惯导的位置

漂移误差。

２４ 导引头空间指向误差

导引头空间指向误差的近似计算公式如下：

δφＳ ＝ δφ２Ａ ＋δφ
２
Ｂ０＋（∫

ｔＣ

ｔ０
δωＳｄｔ）

２

＋δφ２

槡
Ｚ （３）

其中：δφＡ为发射时刻，载机向导弹装订的载机姿态

角四元数的误差，包括测量、计算误差和传输误差，它

主要取决于载机姿态角测量精度；∫
ｔＣ

ｔ０
δωＳｄｔ为导弹角

速度测量误差和惯导计算误差引起的导弹姿态角空

间定位误差；δφＺ为导引头框架角误差。

２５ 目标角度指示误差

当图１中的角度 Ａ很小时，由目标坐标误差和导

弹坐标误差引起的视线测量误差 δφＬ近似为：

δφＬ ＝
δＹ２Ｔ＋δＹ

２

槡 Ｍ

ＤＣ
再考虑导弹天线波束空间定向的误差后总的目

标角度指示误差为：

δφ＝
δＹ２Ｔ＋δＹ

２
Ｍ ＋δφ

２
ＳＤ

２

槡 Ｃ

ＤＣ
（４）

综合式（１）～式（４）可得到总的目标角度指标误

差为：

δφ＝

２δＹ２Ａ ＋（Ｄ
２
ＡＴ＋Ｄ

２
Ｃ）δφ

２
Ａ ＋Ｄ

２
ＡＴδφ

２
Ｒ ＋（（ＤＡＴ－ＤＣ）

２＋Ｄ２Ｃ）δφ
２
Ｂ０＋δＹ

２
Ｗ ＋（δＶＭ０（ｔＣ －ｔ０））

２＋（∫
ｔＣ

ｔ０
δωＳｄｔ）

２＋Ｄ２Ｃ（∫
ｔＣ

ｔ０
δωＳｄｔ）

２＋Ｄ２Ｃδφ
２

槡
Ｚ

ＤＣ

（５）

　　根据式（５）列出目标角度指示误差与各误差源 的关系如表１所示。
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表 １　目标角度指示误差与各误差源关系表

序号 参数名称 等效目标指示误差

１ δＹＡ 槡２δＹＡ
ＤＣ

２ δφＡ
（Ｄ２ＡＴ＋Ｄ

２
Ｃ槡 ）

ＤＣ
δφＡ

３ δφＢ０
（ＤＡＴ－ＤＣ）

２＋Ｄ２Ｃ槡 ）

ＤＣ
δφＢ０

４ δφＲ
ＤＡＴ
ＤＣ
δφＲ

５ δＹＷ
δＹＷ
ＤＣ

６ δＶＭ０
（ｔＣ －ｔ０）
ＤＣ

δＶＭ０

７ ∫
ｔＣ

ｔ０
∫
ｔＣ

ｔ０
δａＳｄｔｄｔ ∫

ｔＣ

ｔ０
∫
ｔＣ

ｔ０
δａＳｄｔｄｔ

ＤＣ

８ ∫
ｔＣ

ｔ０
δωＳｄｔ ∫

ｔＣ

ｔ０
δωＳｄｔ

９ δφＺ δφＺ

３ 截获概率分析

３１ 系统误差分析

根据表 １可以计算出各个误差源所占的比重。

取发射距离 ＤＡＴ ＝１６ｋｍ，导引头截获距离 ＤＣ ＝４ｋｍ

，中制导飞行时间 ｔＣ －ｔ０ ＝５０ｓ，数据链发送周期为

１ｓ，目标机动为４ｍ／ｓ２。

由表 ２可以看出，载机姿态角测量误差、载机对

目标的测角误差、导弹惯导的位置漂移误差为关键误

差源，应严格加以控制。

表 ２　 误差计算表

序号 误差源
指标

（１σ）

等效目标指示

误差（１σ）
１ 载机坐标测量误差 １５ｍ ０３０°

２ 载机姿态角测量误差 ０２° ０８２°

３ 惯导对准误差 ０２° ０６３°

４ 载机对目标测角误差 ０２５° １００°

５ 目标机动引起的误差 ２ｍ ００２９°

６
载机向导弹装订的初

始速度误差
０５ｍ／ｓ ０３６°

７
导弹惯导的位置漂移

误差
１００ｍ １４３°

８
导弹姿态角空间定位

误差
０５° ０５０°

９ 导引头框架角误差 ０３° ０３０°

合计 ２２１°

３２ 截获概率分析

截获概率为目标落入导引头视场的概率和导引

头对目标的识别概率的乘积，导引头对目标的识别概

率在导引头指标确定后是不变的，这里只考虑目标落

入导引头视场的概率。根据瑞利分布计算公式：

Ｐ＝１－ｅ－φ２／２σ２

计算出这种典型飞行条件下中末制导交接段时

目标落入导引头视场的概率，结果见表３。
表 ３　目标落入导引头视场的概率计算表

导引头视场角 ±２５° ±２５° ±３５°

δＹＡ １５ｍ １５ｍ １５ｍ

δφＡ ０２° ０１° ０１°

δφＢ ０２° ０２° ０２°

δφＲ ０２５° ０１° ０１°

δＹＷ ２ｍ ２ｍ ２ｍ

δＶＭ０ ０５ｍ／ｓ ０５ｍ／ｓ ０５ｍ／ｓ

∫
ｔＣ

ｔ０
∫
ｔＣ

ｔ０
δａＳｄｔｄｔ １００ｍ １５ｍ １５ｍ

∫
ｔＣ

ｔ０
δωＳｄｔ ０５° ０３° ０３°

δφＺ ０３° ０３° ０３°

目标指示误差 ２２１° １２４° １２４°

截获概率 ０４７ ０８７ ０９８

４ 结束语

通过以上分析计算可知，导弹惯导的位置漂移误

差为空地导弹的首要误差源，载机姿态角测量误差、

载机对目标的测角误差为关键误差源。
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