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超音速反舰导弹末端有损飞行弹道分析

张龙杰１，胡　慧１，张龙云２
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摘要：提出了一种导弹有损飞行弹道分析方法。从系统控制的角度出发，考虑导引头和自动驾驶仪一阶和二阶动力

学环节，建立了基于矢量方程的三维广义比例导引攻击模型。对于导弹末端突防过程中可能出现的典型故障模式，

将其对攻击弹道的影响投射到末制导控制回路中，通过对末制导方程的仿真分析，建立了导弹在典型故障模式下的

攻击弹道，给出了脱靶量。
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　　反舰导弹末端突防过程中，受到防御系统拦截后，出现

的典型毁伤模式有３种［１］：解体、哑弹以及偏航。在弹体受

损偏航的情况下，由于毁伤部位和毁伤程度的不同，导弹的

飞行弹道会随机多变。在不同飞行速度以及弹目距离下，导

弹的飞行轨迹不同，对目标的脱靶量也不同，因此在分析导

弹末端可能的杀伤区域以及舰载近程武器系统（ＣＩＷＳ）反导

靶场实验的安全性评估过程中，都必须深入分析反舰导弹损

伤情况下飞行弹道以及对应的目标脱靶量。

围绕导弹损伤后的运动问题，国内外学者从不同角度进

行了研究。文献［２］从反舰导弹实弹射击训练时，对航区内

被保护设施威胁概率的求解需求出发，通过概率分析法建立

了反舰导弹故障飞行落入概率计算模型，并进行了仿真计



算。文献［３］从导弹武器设备子系统和分部件的可靠性和重

要性出发，从初始发射异常、发动机故障、姿态控制系统故障

等角度，通过仿真分析建立了导弹的典型故障弹道，研究成

果对导弹靶场试验的安全控制工作具有积极的推动作用。

文献［４］从舵机的角度分析了 Ｘ型舵故障对导弹控制性能

及命中点散布的影响，仿真结果指出，在一些极端初始条件

下，舵机故障会使弹道畸变，导致导弹坠落。

本文从系统控制的角度出发，利用一阶和二阶控制环节

对导引头和弹体自动驾驶仪的动力学特性进行模拟，在三维

广义比例导引（ＴＰＮ）攻击模型的基础上，对于导弹突防过程

中出现的各种损伤模式，将其产生的影响映射到末制导控制

回路中，通过对 ＴＮＰ攻击模型的仿真分析，对导弹在不同损

伤模式下的飞行弹道进行研究。

１　坐标系

地面坐标系为固定坐标系，原点Ｏ位于末制导攻击时刻

导弹质心在地面的投影点位置，ｘ０轴指向东向，ｙ０轴指向北

向，ｚ０轴指向天向。

平移坐标系的坐标原点 Ｍ位于导弹的质心点位置，随

导弹运动而平动，其余各轴与地面坐标系 Ｏｘ０ｙ０ｚ０对应的各

坐标轴保持平行，如图１所示。

图１中，Ｔ为目标，ｖｔ为目标速度矢量，ｖｍ为导弹速度矢

量，ｖｒ为相对速度矢量，Ｒ为弹目视线矢量。

相对运动坐标系的坐标原点 Ｍ位于导弹的质心点位

置，ｙｒ轴始终指向目标Ｔ，即与视线矢量 Ｒ保持一致，ｚｒ在视

线转移平面ＭＴＮ内，垂直于ｙｒ轴，沿相对速度 ｖｒ方向为正，

ｘｒ通过右手定则确定，如图１所示。

图１　导弹三维运动示意图

　　准弹体坐标系的原点位于导弹的质心点Ｍ，ｘｂ轴沿导弹

纵轴指向弹体头部，ｚｂ轴位于铅垂面内指向上方，ｙｂ轴通过

右手定则确定，如图２所示。

舵机坐标系与导弹固连，原点位于导弹纵轴与舵机控制

面的交点 Ｍｃ上，ｘｃ轴与准弹体坐标系的 ｘｂ轴重合，弹体无

滚转情况下，沿 ｘｂ轴观察，ｙｃ轴由原点 Ｍｃ指向右上角区域

的舵面，ｚｃ轴由原点 Ｍｃ指向右下角区域的舵面，并与 ｘｃ和

ｙｃ轴构成右手坐标系，如图２。

图２　舵机和准弹体坐标系

２　考虑弹体动力学环节的末制导方程

２．１　导引方程

将国际上通用的ＴＰＮ导引律［５－７］扩展到三维空间中，采

用矢量法在相对运动坐标系Ｍｘｒｙｒｚｒ下建立导弹的末制导方

程，如图３。

图３　相对运动坐标系

　　图３中，ｖｃ为法向相对速度矢量，ｖｎ为切向相对速度矢

量，θ为视线矢量 Ｒ与相对速度矢量 ｖｒ之间的夹角，ωｑ＝ｑｃ
为视线转动角速度矢量，ｑｃ为视线角矢量。ａｃ为 ＴＰＮ指令

加速度矢量，其大小正比于接近速度的大小｜ｖｃ｜和视线转动

角速度大小｜ｑｃ｜的乘积，即：

｜ａｃ｜＝Ｋ｜ｖｃ｜｜ｑｒ｜＝Ｋ｜ｖｃ｜｜ωｑ｜ （１）

式（１）中，Ｋ为 ＴＰＮ比例系数。ａｃ施加在垂直于 Ｒ的方向，

与ｖｎ方向相同，结合图 ３，根据矢量叉积运算的方向定

义，有：

１
｜ａｃ｜

ａｃ＝
１

｜ｖｃ｜｜ωｑ｜
（ｖｃ×ωｑ） （２）

　　将式（１）代入式（２）中，得到：

ａｃ＝Ｋｖｃ×ωｑ （３）

　　下面求解 ｖｃ和 ωｑ。根据矢量点积运算的投影性质，相

对速度矢量ｖｒ在Ｒ上投影速度的大小为：

｜ｖｃ｜＝－｜ｖｒ｜ｃｏｓθ＝－
１
｜Ｒ｜（Ｒ·ｖｒ） （４）

　　由于ｖｃ与Ｒ方向相反，因此有：

ｖｃ／｜ｖｃ｜＝－Ｒ／｜Ｒ｜

　　结合式（４）得到法向相对速度矢量ｖｃ的求解表达式为：

ｖｃ＝－
｜ｖｃ｜
｜Ｒ｜Ｒ＝

１
｜Ｒ｜２

（Ｒ·ｖｒ）Ｒ

　　将上式代入式（３）中，得到：
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ａｃ＝
Ｋ
｜Ｒ｜２

（Ｒ·ｖｒ）Ｒ×ωｑ （５）

　　对于质量为ｍｔ的目标 Ｔ，其相对导弹 Ｍ转动的角动量

矢量Ｌ为：

Ｌ＝Ｊｔｘωｑ ＝ｍｔ｜Ｒ｜
２ωｑ （６）

式（６）中，Ｊｔｘ＝ｍｔ｜Ｒ｜
２为目标Ｔ绕ｘｒ轴的转动惯量。可以看

出，角动量矢量Ｌ的方向与视线转动角速度矢量 ωｑ的方向

相同。

根据质点角动量的定义，当质点与轴线的距离为Ｒ并且

绕轴线作圆周运动时，它的角动量Ｌ是Ｒ与质点的线性动量

Ｐ的矢量积，即：

Ｌ＝Ｒ×Ｐ＝Ｒ×（ｍｔｖｒ）＝ｍｔＲ×ｖｒ （７）

　　结合式（６）和式（７），得到视线转移角速度矢量

ωｑ ＝（Ｒ×ｖｒ）／｜Ｒ｜
２ （８）

　　将式（８）代入式（５）中，得到导引加速度矢量方程为：

ａｃ＝
Ｋ
｜Ｒ｜４

（Ｒ·ｖｒ）Ｒ×（Ｒ×ｖｒ） （９）

式（９）即为三维空间中的ＴＰＮ方程。

２．２　控制环节

由于导引头存在动力学环节，视线转动角速度的输出值

ｑｍ与理想值 ｑｃ之间存在一定误差
［８］，为此考虑一阶导引头

控制环节，对应的标准传递函数为：

Ｑ
·

ｍ

Ｑ
·

ｃ

＝ １
Ｔｋｓ＋１

（１０）

式（１０）中，Ｔｋ为导引头时间延迟常数。一阶控制环节对应

的控制结构示意图如图４。

图４　一阶导引头环节

　　由图４得到求解一阶控制环节的微分方程为：

ｄｑｅ／ｄｔ＝ｑｃ－ｑｅ／Ｔｋ
ｑｍ ＝ｑｅ／Ｔ

{
ｋ

（１１）

式（１１）中，ｑｃ，ｑｅ和 ｑｍ依次为Ｑ
·

ｃ，Ｑｅ和Ｑ
·

ｍ的拉氏反变换；ｑｃ
为理想情况下的视线转动角速度；ｑｅ为中间变量，ｑｍ为实际

的输出值。

对于弹体自动驾驶仪，简化情况下，一般采用一阶控制

环节［９－１１］进行分析，由于弹体自动驾驶仪往往呈现出高阶

动态特性［１２］，为了准确模拟导引指令加速度 ａｃ与弹体实际

输出加速度ａｍ的关系，本文以二阶控制环节对弹体自动驾

驶仪的高阶动态特性进行模拟，对应的标准传递函数为：

Αｍ
Ａｃ
＝ ω２

ｓ２＋２ζωｓ＋ω２
（１２）

式（１２）中，ζ为弹体阻尼比；ω为弹体无阻尼振荡频率。二

阶控制环节对应的控制结构示意图如图５。

图５　二阶自动驾驶仪环节

　　由图５得到求解二阶控制环节的微分方程为：

ｄａｅ／ｄｔ＝ω
２（ａｃ－ａｍ）

ｄａｍ／ｄｔ＝ａｅ－２ζωａ
{

ｍ

（１３）

式（１３）中，ａｃ，ａｅ和ａｍ依次为Ａｃ，Ａｅ和 Ａｍ的拉氏反变换；ａｃ
为ＴＰＮ指令加速度；ａｅ为中间变量；ａｍ为实际的输出值。

假设地面坐标系Ｏｘ０ｙ０ｚ０下导弹和目标的速度和位置矢

量分别为ｖｍ，ｖｔ以及Ｒｍ，Ｒｔ，则有 ｖｒ＝ｖｔ－ｖｍ，Ｒ＝Ｒｔ－Ｒｍ，再

结合式（５）和式（８）～（１３），得到考虑导引头和弹体自动驾

驶仪动态特性的ＴＰＮ末制导方程为：
ｑｃ＝（Ｒｔ－Ｒｍ）×（ｖｔ－ｖｍ）／｜Ｒｔ－Ｒｍ｜

２

ｄｑｅ／ｄｔ＝ｑｃ－ｑｅ／Ｔｋ
ｑｍ ＝ｑｅ／Ｔｋ

ａｃ＝
Ｋ［（Ｒｔ－Ｒｍ）·（ｖｔ－ｖｍ）］

｜Ｒｔ－Ｒｍ｜
２ （Ｒｔ－Ｒｍ）×ｑｍ

ｄａｅ／ｄｔ＝ω
２（ａｃ－ａｍ）

ｄａｍ／ｄｔ＝ａｅ－２ζωａ















ｍ

（１４）

　　初值条件ａｍ＝０，ｑｅ＝０，ａｅ＝０。

３　故障模式及处理

３．１　故障分类

导弹被ＣＩＷＳ弹丸击中后，会出现多种故障，表１给出了

导弹末端突防过程中的几类典型故障及对应的部件。

表１　导弹制导与控制系统故障模式

序号 部件 故障表现 对导弹影响

１ 控制舵 卡死 恒值加速运动

２ 发动机 推力下降 纵向控制能力降低

３ 导引头 丢失目标 飞向目标记忆点

４ 惯导陀螺 丢失姿态信息 姿态失稳

５ 高度表 丢失高度信息 高度失调

６ 加速度计 丢失速度信息 速度失控

　　在对各类故障模式进行分析时，假设导弹不具有故障自

修复能力，或者对于具有容错控制［１３］的导弹，所有故障都超

出了其容错控制的范围。

由式（１４）计算得到的 ａｍ＝［ａ０ｘａ０ｙａ０ｚ］，是地面坐标系

Ｏｘ０ｙ０ｚ０下的矢量，在准弹体坐标系Ｍｘｂｙｂｚｂ下的表示为：

ａｂｍ ＝［ａｅ　ａ　ａψ］＝ａｍＭｂ０ ＝
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ａｍ

ｃｏｓｃｏｓψ ｃｏｓｓｉｎψ ｓｉｎ
－ｓｉｎψ ｃｏｓψ ０

－ｓｉｎｃｏｓψ －ｓｉｎｓｉｎψ ｃｏｓ









（１５）

式（１５）中，Ｍｂ０为地面坐标系 Ｏｘ０ｙ０ｚ０到准弹体坐标系

Ｍｘｂｙｂｚｂ的转换矩阵；ａｅ为导弹沿弹体纵轴方向的加速度，主

要由发动机推力提供；ａ，ａψ主要由舵面偏转产生。

下面分别对故障模式下 ３个方向的加速度大小进行

分析。

３．２　故障处理

３．２．１　控制舵故障

导弹采用“×”型正交舵，图６为从弹体尾部观察“×”

型正交舵的布局示意图。

图６　“×”型正交舵示意图

　　图６中，导弹滚转角γ为零时，从右上角顺时针开始，各

舵面依次编号１～４，对应的舵偏角为 δ１～δ４，并规定使导弹

右偏、低头和右滚转的舵偏角为正。

下面推导“×”型正交舵偏转过程中，在准弹体坐标系

Ｍｘｂｙｂｚｂ下对应的等效舵偏角。如图６所示，对于“×”型正

交舵，各舵面偏转过程中，在准弹体坐标系的ｙｂ轴和ｚｂ轴方

向的合力大小分别为：

Ｆｂｙ ＝－Ｆ１ｃｏｓλ＋Ｆ２ｓｉｎλ＋Ｆ３ｃｏｓλ－Ｆ４ｓｉｎλ

Ｆｂｚ＝－Ｆ１ｓｉｎλ－Ｆ２ｃｏｓλ＋Ｆ３ｓｉｎλ＋Ｆ４ｃｏｓλ
（１６）

式（１６）中，λ＝γ＋π／４为各个舵面与准弹体坐标系的 ｚｂ轴

所成的角，λ∈［０°，３６０°］，顺时针转动为正；Ｆｉ（ｉ＝１，２，３，４）

为舵面偏转引起的空气动力分量，是对应的舵偏角 δｉ的函

数，又记作Ｆｉ（δｉ）。对于确定的舵结构，假设各舵面面积相

等，有：

Ｆｉ（δｉ）＝Ｋδδｉ （１７）

式（１７）中，Ｋδ为单位舵偏角产生的空气动力在 Ｍｃｙｃｚｃ平面

上的投影大小。从而式（１６）转化为：

Ｆｂｙ ＝Ｋδ（－δ１ｃｏｓλ＋δ２ｓｉｎλ＋δ３ｃｏｓλ－δ４ｓｉｎλ）

Ｆｂｚ＝Ｋδ（－δ１ｓｉｎλ－δ２ｃｏｓλ＋δ３ｓｉｎλ＋δ４ｃｏｓλ）
（１８）

　　对应的滚转力矩为：

Ｍγ ＝∑
４

ｉ＝１

Ｌ
２Ｆｉ（δｉ）＝

ＫδＬ
２（δ１＋δ２＋δ３＋δ４） （１９）

式（１８）、式（１９）中，Ｌ为横滚力臂。假设“×”型正交舵的等

效俯仰、偏航以及滚转舵偏角分别为δ、δψ和δγ，即有 Ｆｂｙ＝

Ｋδδ，Ｆｂｚ＝Ｋδδψ以及Ｍγ＝ＫδＬδγ／２，结合式（１８）、式（１９）得：

δ ＝－（δ１－δ３）ｃｏｓλ＋（δ２－δ４）ｓｉｎλ

δψ ＝－（δ１－δ３）ｓｉｎλ－（δ２－δ４）ｃｏｓλ

δγ ＝δ１＋δ２＋δ３＋δ４

（２０）

式（２０）即为“×”型正交舵到等效舵偏角的转换模型。

下面分析等效舵偏角到“×”型正交舵各舵面的分解方

法，为此定义δｄ＝δ１＋δ３，结合式（２０）得到

δ１ ＝（－δｃｏｓλ－δψｓｉｎλ＋δｄ）／２

δ２ ＝［δｓｉｎλ－δψｃｏｓλ＋（δγ－δｄ）］／２

δ３ ＝（δｃｏｓλ＋δψｓｉｎλ＋δｄ）／２

δ４ ＝［－δｓｉｎλ＋δψｃｏｓλ＋（δγ－δｄ）］／２

（２１）

式（２１）的解不唯一，这是由于对于“×”型正交舵同样的舵

效会存在多种操舵方式，式（２２）给出的是一种工程解决

方案：

δｄ ＝

０，　 δｆ≥｜δγ｜

（δγ－δｆ）／２， δｆ＜｜δγ｜

δγ， δｆ≤－｜δγ
{

｜

（２２）

式（２２）中，δｆ＝｜δ１－δ３｜－｜δ２－δ４｜。舵面偏转后，最终将改

变导弹在不同方向的机动能力。假设舵偏角大小与对应的

加速度近似成线性关系，在舵机坐标系 Ｍｃｘｃｙｃｚｃ下，由舵偏

角δｉ（ｉ＝１，２，３，４）引起的导弹加速度 ａｃｉ以及绕弹体滚动的

角速度大小ωｉ分别为：

ａｃｉ＝ｋａδｉ，ωｉ＝ｋωδｉ （２３）

式（２３）中，ｋａ，ｋω为常系数。在舵机坐标系Ｍｃｘｃｙｃｚｃ下，对于

单个控制舵，由于舵偏角最大时对应的加速度值以及滚转角

速度值分别达到最大值ａｍａｘ和ωｍａｘ，因此式（１９）转化为：

ａｃｉ＝ｋａδｉ，ωｔ＝ｋｔｋａδｉ （２４）

式（２４）中，系数ｋｔ＝ωｍａｘ／ａｍａｘ。定义 ωｄ＝ｋｔ（ａｃ１＋ａｃ３），再参

考式（２１），得到舵机坐标系Ｍｃｘｃｙｃｚｃ下各舵面产生的加速度

的大小为：

ａｃ１ ＝（－ａｃｏｓλ－ａψｓｉｎλ＋ωｄ／ｋｔ）／２

ａｃ２ ＝［ａｓｉｎλ－ａψｃｏｓλ＋（ωｍ －ωｄ）／ｋｔ］／２

ａｃ３ ＝（ａｃｏｓλ＋ａψｓｉｎλ＋ωｄ／ｋｔ）／２

ａｃ４ ＝［－ａｓｉｎλ＋ａψｃｏｓλ＋（ωｍ －ωｄ）／ｋｔ］／２

（２５）

式（２５）中，ωｍ＝ｋｔ（ａ１＋ａ２＋ａ３＋ａ４）为等效滚转角速度。对

于ωｄ，根据式（２２），有：

ωｄ ＝

０， ａｆ≥｜ωｍ｜

（ωｍ －ｋｔａｆ）／２， ａｆ＜｜ωｍ｜

ωｍ， ａｆ≤－｜ωｍ
{

｜

（２６）

式（２６）中，ａｆ＝｜ａｃ１－ａｃ３｜－｜ａｃ２－ａｃ４｜。将式（２５）向准弹体

坐标系Ｍｘｂｙｂｚｂ下分解，得到“×”型正交舵各舵面在准弹体

４ 兵 器 装 备 工 程 学 报 ｈｔｔｐ：／／ｓｃｂｇ．ｑｋｓ．ｃｑｕｔ．ｅｄｕ．ｃｎ／
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坐标系下产生的加速度矢量为：

Ａ１＝（ω１ｘ ａ１ｙ ａ１ｚ）＝ａｃ１（ｋｔ －ｃｏｓλ －ｓｉｎλ）

Ａ２＝（ω２ｘ ａ２ｙ ａ２ｚ）＝ａｃ２（ｋｔ ｓｉｎλ －ｃｏｓλ）

Ａ３＝（ω３ｘ ａ３ｙ ａ３ｚ）＝ａｃ３（ｋｔ ｃｏｓλ ｓｉｎλ）

Ａ４＝（ω４ｘ ａ２ｙ ａ２ｚ）＝ａｃ４（ｋｔ －ｓｉｎλ ｃｏｓλ）

由于舵偏角与对应的加速度值成线性关系，当第 ｉ（ｉ＝

１，２，３，４）号舵面发生故障后，得到舵面卡死角为 δｃｉ（δｃｉ∈

［－δｍａｘ，δｍａｘ］）时对应的加速度值ａ′ｃｉ，即：

ａ′ｃｉ＝ａｍａｘδｃｉ／δｍａｘ
则该舵面卡死后，产生的加速度矢量Ａ′ｉ为：

Ａ′ｉ＝Ａｉａ′ｃｉ／ａｃｉ
　　当第ｉ号舵面正常工作时，取 Ａ′ｉ＝Ａｉ，则导弹舵面卡死

时，在滚转、俯仰以及偏航方向的实际加速度大小为：

（ωｍ　ａ′　ａ′ψ）＝∑
４

ｉ＝１
Ａ′ｉ （２７）

　　舵面卡死后会引起导弹滚转，对于出现的滚转角 ωｅ，只

需令ωｍ＝ωｍ－ωｅ，再根据式（２６）对各舵面需要承担的加速

度分量进行分配即可。

３．２．２　其他系统故障

在准弹体坐标系Ｍｘｂｙｂｚｂ下，发动机推力对ｘｂ方向的机

动能力产生影响。正常情况下，发动机以最大推力工作时，

在ｘｂ方向会产生最大正加速度 ａ＋ｅｍａｘ，发动机停止工作时，

由于空气阻力会在ｘｂ方向产生最大负加速度ａ－ｅｍａｘ，因此导

弹在 ｘｂ方向的机动能力为 ａ＋ｅｍａｘ［ｋ－ｅ，１］，其中 ｋ－ｅ＝

（ａ－ｅｍａｘ／ａ＋ｅｍａｘ）＜０。

这样，发动机故障后，可以利用加速度系数 ｋｂ∈

［ｋ－ｅ，１］，得到在弹体纵轴方向的实际加速度ａ′ｅ，即：

ａ′ｅ＝ｋｂａｅ
　　对于３～６号部件故障，假设故障发生的时刻为 ｔｆ，根据

表１，当３～６号部件发生故障后导引系统无法获取攻击参数

的更新数据，此时系统将按照该参数在ｔｆ时刻的记忆值解算

ａｍ，准弹体坐标系下对应的实际加速度大小ａ′ｅ，ａ′以及ａ′ψ
可通过转换矩阵Ｍｂ０得到，不再展开分析。

３．３　损伤导弹质心运动方程

由本文３．２节计算得到的ａ′ｅ，ａ′以及ａ′ψ，是导弹在准

弹体坐标系Ｍｘｂｙｂｚｂ下各轴的实际加速度大小，其在地面坐

标系Ｏｘ０ｙ０ｚ０下的矢量表示为：

ａ０ｍ ＝［ａ′ｅ　ａ′　ａ′ψ］Ｍ０ｂ （２８）

式（２８）中，Ｍ０ｂ＝Ｍ
Ｔ
ｂ０为准弹体坐标系 Ｍｘｂｙｂｚｂ到地面坐标系

Ｏｘ０ｙ０ｚ０的转换矩阵。则地面坐标系 Ｏｘ０ｙ０ｚ０下导弹部件损

伤后的质心运动方程为：

ｄｖｍ／ｄｔ＝ａ０ｍ

ｄＲｍ／ｄｔ＝ｖ
{

ｍ

（２９）

式（１４）和式（２９）构成了完整的导弹有损飞行弹道方程。

４　仿真与分析

４．１　无损飞行弹道

在地面坐标系 Ｏｘ０ｙ０ｚ０下，取 Ｒｍ＝（０，０，１．０）ｋｍ，Ｒｔ＝

（１６，１９．２，０）ｋｍ，ｖｍ ＝（２８７，８００，－１５）ｍ／ｓ（即 ２．５Ｍａ），

ｖｍ＝（１６，４，０）ｍ／ｓ（即３．２节），弹目初始距离２５ｋｍ，导弹在

俯仰和偏航方向的最大过载为 ５ｇ，沿弹体纵轴最大过载

１０ｇ，最大滚转速度１５（°）／ｓ，目标以恒定速度作圆周规避机

动，最大机动角速度 ωｔｍａｘ＝１．７（°）／ｓ，导引头时间延迟常数

Ｔｋ＝０．４５，弹体阻尼比ζ＝０．７５，无阻尼振荡频率 ω＝１．０，仿

真步长ｈ＝０．０１ｓ，由式（１４）和式（２９）得到导弹无损攻击弹

道。如图７。

图７　无损攻击弹道

　　导弹无损情况下，最小弹目距离０．０４３５７ｍ，脱靶量几

乎为零。

４．２　有损飞行弹道

表１中给出了６类典型故障模式实际对应９种故障源

（舵面故障时存在 ４种故障源），根据二项式定理，共存在

２９－１＝５１１种故障组合，这里只对单故障源下的飞行弹道进

行分析，其他故障模式可首先将对应的故障源叠加然后再进

行综合分析。

典型舰载 ＣＩＷＳ的最大拦截距离［１４］一般在１．５～５ｋｍ

的范围内，为此假设各种故障发生时，弹目距离均为２．５ｋｍ，

对于舵面故障，分别取卡死角 δｃｉ为零和 ±δｍａｘ时的情况进行

分析，其余条件同４．１节，由式（１４）及式（２５）～（２９）得到１

～４号舵面在不同卡死角δｆｉ时导弹的脱靶量大小 Ｌ１～Ｌ４，结

果如表２所示。

表２　舵面卡死时的脱靶量

δｆｉ Ｌ１／ｍ Ｌ２／ｍ Ｌ３／ｍ Ｌ４／ｍ

δｍａｘ １３７０．４８ １３６３．７０ ４２９．６３ ４２８．６３

０ ０．４２ ０．０５４ ０．４２ ０．０４９
－δｍａｘ ４２８．９０ ４２７．９０ １３６２．９０ １３６３．６７

　　图８（ａ）～图８（ｄ）分别给出了１～４号舵面故障后，对相

应攻击弹道的仿真结果，为了便于显示，只绘出了弹目距离

小于５ｋｍ时的攻击弹道。
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图８　１～４号舵面故障后的攻击弹道

　　分析表２和图８，当舵面卡死在正最大舵偏角时，１或２

号舵面使导弹低头的效应明显，使导弹提前落水，从而引起

较大的脱靶量，３或４号舵面使导弹抬头的效应明显，此时脱

靶量会较小。当舵面卡死在负最大舵偏角时，情况正好

相反。

此外，由于假设正常飞行中导弹滚转角为零，因此１和２

号舵面以及３和４号舵面卡死在最大舵偏角位置时，对应的

脱靶量分别近似相等。由于末端导弹已经精确对准目标，控

制舵指令偏转角很小，因此当舵面卡死在中央位置时脱靶量

很小。

对于发动机故障，取 ｋ－ｅ＝－０．６，由式（１４）计算得到

ｋｂ＝０，０．５以及ｋ－ｅ时导弹对目标的脱靶量均位于０．０４３６０～

００４３６１ｍ之间，可见发动机故障对脱靶量的影响很小。

３～６号部件的故障处理方式同３．２．２节，仿真初始条件

同４．１节，由式（１４）得到各部件故障后引起的脱靶量，结果

如表３。

表３　参数丢失时的脱靶量

部件 导引头 惯导陀螺 高度表 加速度计

脱靶量／ｍ ２１．０２ ０．３１ ３２２．６８ １８９５．４６

　　图９（ａ）和图９（ｂ）分别给出了５和６号部件故障后，对

相应攻击弹道的仿真结果，为了便于显示，同样只绘出了弹

目距离小于５ｋｍ时的弹道。对于３和４号部件故障下的飞

行弹道，由于脱靶量较小，不再示出。

图９　５～６号部件故障后的攻击弹道

　　综合表２、表３以及图８、图９，舵面卡死时，脱靶量的大

小与卡死角的大小和位置有关，当舵面卡死角较小时，导弹

仍然可能命中目标；发动机推力下降后，导弹依然能够在惯

性力的作用下飞向目标，对脱靶量的影响不大；在攻击末端

丢失目标后，导弹会飞向目标记忆点，依然会保持较小的脱

靶量；高度表和加速度计故障后，制导系统会按照错误的参

数进行导引攻击，从而造成较大的脱靶量；对于惯导陀螺故

障，由于仅仅影响导弹自身的姿态参数，而在末端导弹的姿

态趋于稳定，因此基本对命中精度无影响。
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５　结论

本文建立了考虑到弹体及导引头动力学特性的三维

ＴＮＰ矢量方程，从系统控制的角度出发，总结归纳出导弹末

端突防过程中可能出现的典型故障模式，初步分析了导弹有

损飞行弹道，仿真给出了脱靶量，对于分析导弹末端可能的

杀伤区域以及舰载 ＣＩＷＳ反导靶场实验的安全性评估具有

重要的参考作用。

实际情况下，导弹末端突防过程中，各类故障发生的概

率以及时间都是不同的，在具体应用中要通过对导弹的易损

性分析［１５］，建立各类故障的诊断和判读模型，确保为有损飞

行弹道的分析研究提供准确的初始化环境。
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