
垂线偏差对弹道导弹命中精度的影响

贾 沛 然

提 共 本文讨论垂线偏差对弹道导弹命申精度的 影响
。

首先
,

通过导弹主动段飞行中垂线偏差影响的分析
,

获得关机点条件的板

动
。

然后
,

通过对脱北 系数的分析
,

得出结论
:

必须用考虑地球旋转的关机点

参数来计葬脱北 系数
。

文章导出利用 不考虑地球旋转的关机点参数求取考虑地

球旋转关机 点参数的解析表达式
。

利 用这个解析结果
,

可 以计算在任意岌射条

件下的关机
.

叙参数
,

而无需去积分微分方程组
,

用这些关机点参数即可计井呢

和来数
。

就本文提供 的方法与直接积分弹道方程的计葬结果而言
,

脱靶贡的相对误

差小于 2 %
,

绝对误差约为 3 0 米
。

泛后
,

本丈给出全程制导下计葬垂线偏差的脱北量的表达式
,

并对惯性 制

导修正脱靶量的方法进行 了讨论
。

前 古七,

在弹道导弹的主动段标准弹道计算中
,

通常假设地球为参考椭球体
,

并以过发射点

的椭球表面法线作为发射坐标系的铅垂轴
。

由于地球的表面形状及内 部 结 构 都极为复

杂
,

因而实际导弹在发射台竖直及陀螺系统定位所依据的过发射点的铅垂线与标准弹道

所选取的铅垂轴并不重合
,

存在一倾角
,

重力测量学中将此倾角称为垂线偏差
。

本文郎

讨论垂线偏差对弹道导弹落点所产生的偏差量的计算与修正
。

一般重力侧量提供的垂线偏差为南北分量 占和东西分量 专
.

为了计 算 和 讨 论的方

便
,

我们将垂线偏差分为在发射平面内的分量和垂直发射平面的分量
,

分别记 为 丙 及

d: .

鉴于垂线偏差系一小于扰量
,

一般为 2 “

一 5’,
,

最大为 5 01, 左右
。 〔 ” 因此我们在下

列计算和讨论中
,

给定 d夕 和么 均为 0
.

00 01 弧度 (约 2 01) )
,

且将 d夕 与入 视为两个独

立的量分别进行计算
。

一
、

基 本 思 路

在线性化基础上
,

计算干扰造成落点偏差的基本关系式为
:
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为关机点运动参数在标准关机点当地射击坐标系中所描述的状态向量
。

该坐标系的射向

为 石~K 与几
一
所决定的平面与当地水平面的交线

,

指向哈的正向
。

△几 为沿射击方向

的
咖

角偏差
,

哑为 碌 在当地坐标 ` 的侧向分量与射向” 量之比
, “口
一丽谕

,

久为众 / *
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显然
,

对标准弹道 而言
,
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标系之关机点标准弹道参数的纵向
、

侧向偏导数
。

关于公式 ( 1一 1) 的准确值
,

应该是根据给定的发射点的经
、

纬度
,

解算出在主动段

考虑地球旋转和扁率的条件下标准弹道
,

得到主动段标准关机点的参数
,

然后在有垂线

偏差条件下解算出实际关机点的参数
,

求出△人
.

要计算出落点偏差
,

则根据主动段标

准弹道关机点参数振
~
求 出被动段标准弹道

,

当再入段考虑空气动力作用时
,

必须用数

值积分求解
,

然后分别给出关机点参数人
~
有单位偏差时

,

再解算被动段弹道
,

求出落

点的纵侧向偏差
,

而得偏导数
,

或者道接由标准关机点参数与有垂线偏差作用的实际弹

道的关机点参数作为起始条件去积分被动段运动方程而得标准落点及实际落点
,

再求出

纵侧向偏差
。

由于上述计算
,

主要是主动段弹道必须采用数值积分
,

而且积分时又必须

计及地球旋转的影响
,

因此就必须在发射点的纬度及射击方向角确定 后
,

方 可 进行计

算
。

为了简化发射前的准备工作
,

因此要找出一种较为简便的方法
,

用以确定出 ( 1一 l) 式

中的偏差量和偏导数
,

在保证一定精度的条件下能很快地得到垂线偏差所引起的落点偏

差
,

便于修正
。

文献 〔2 〕中对这个问题曾进行 了讨论
,

但由于作者 G or e
在主动段 中作了苛刻的假

设
,

且被动段又根本不计地球旋转的影响
,

因而误差很大
。

这将在本文的综合结果中给

予数例比较
。

二
、

定时关机
,

今
、 “上 引起的关机点偏差量

考虑到弹道导弹主动段弹道飞行时间不长
,

因此
,

在扁的旋转地球和球形不旋转地

球条件下
,

弹道之间的差别不很大
,

故可认为垂线偏差对这两条弹道 的 影 响是很相近

的
,

只差一个小扰动
。

下面郎以此作为求偏差量 △振 的基本假设条件
。

为了能使垂线偏差引起的关机点参数偏差的量接近于实际情况
,

以便修正
,

我们考

虑对定型弹
,

可在基本假设条件下
,

在主动段不考虑地球 旋 转 (郎口 = 0) 及扁率 (郎



羞 钱 偏 差 对 弹 道 导 弹 命 中 精 度 的 影 晌 4 1

J =0 )的影响
,

进行数值积分
,

解算出标准弹道及有垂线偏差的实际 弹道
,

求 出 △振

以代替在扁的旋转球体条件下的偏差
。

为此
,

我们按下列空间弹道计算 方 程 组进行计

算 [ . ] :
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垂 线 偏 差 对 弹 道 导 弹 命 中 梢 度 的 影 响

在上述建立于发射坐标系的标准空间运动方程基础上
,

给定起始条件郎可求解
。

当

有垂线偏差 J
* 、

入 时
,

郎相当于上述发射坐标系有一相应的 占
,
或 入的转动

,

我们只

需注意各力的分量应投影在相应转动后的坐标系中郎可进行数值积分
,

积分结果的各参

数只需将其转换到发射坐标系中
,

郎为有垂线偏差条件下在标准发射坐标系的实际值
。

;

我们对射程约为一万公里的导弹进行 了计算
,

在表 1 中
,

给出计算垂线偏差影响的

三种计算结果
:

一是在不同方位角情况下
,

考虑地球旋转的数值积分结果 ; 另一是在球

形不旋转地球条件下的数值积分结果 ; 还有就是 G or e
提供的方法算得的结果

。

显然
,

G or e
方法的误差较大

。

通过数例说明
:

1
.

将垂线偏差分为射面内的分量 d
夕 及垂道射面的分量 屯 后

,

其优点是
:
占夕 主

要引起纵向参数偏差
,

d `
则主要造成侧向参数偏差

。

2
.

在球形不旋转地球条件下解得垂线偏差引起的参数偏差△棍
,

可较好地近似在

球形旋转地球条件下解得的结果
。

三
、

偏差导数的求取

由于弹道
一

导弹被动段飞行时间长
,

地球旋转影响大
,

因此被动段考虑地球旋转的弹道

与不考虑地球旋转的弹道有很大的区别
,

但对中近程导弹而言
,

主动段弹道射程较小
、

飞行时间不长
,

因而在计算偏导数时
,

可用主动段不考虑地球旋转影响的弹道参数作为

实际主动段弹道参数
,

来计算被动段考虑地球旋转的偏导数
。

这可采用
“

平衡级数法
”

来进行运算
,

该方法导得的被动段考虑地球旋转的偏导数
,

是主动段终点运动参数丫
、

日 、 一 r

~K 及相应的 纬度 中K 一
、

方位角 a K一的解析函数
,

这大大方便于射击准备的需要
。

具体结果参阅文献 走4 ]
.

对中
、

远程导弹
,

由于主动段飞行时间长
,

地球旋转对主动段弹 道 的 影 响
,

在计

算偏导数时必须予以考虑
。

如果对一定型
一

导弹每当选择好发射点纬度 切 。
及射击方 位 角

a 。后进行弹道计算去获得主动段考虑地球旋转的终点参数
,

那将是很费时间的
。

为了便

于战斗使用
,

有必要利用主动段不考虑地球旋转的终点参数去近似求取主动段考虑地球

旋转的终点参数
。

在发射点建立发射坐标系
,

当不考虑地球扁率影响时
,

发射坐标系的 y 轴与地球半

径重合
,

指向上方 ; x 轴为射击瞄准方向
, 二
与 x

、

夕成右手坐标系
。

显然
,

当不考虑

地球旋转时
,

此发射坐标系为绝对坐标系 (以脚注 A 表示 )
。

当考虑地球旋转时
,

若发射

坐标系与地球固速
,

并随地球一道绕地轴旋转
,

此郎为相对坐标系 (以脚注 R 表示 )
。

现

再定义一平移坐标系
,

该坐标系原点与相对坐标系原点重合
,

并随地球一起运动
,

郎作

绕地轴的圆周运动
,

但该坐标系的三个轴则始终与绝对坐标系平行 (以脚注 T 表示 )
。

记导弹在空间任一点距地心的矢径为 于
,

发射点至导弹的距离为矢径万
,

地心至发

射点的矢径为 左
,

显然有
:

于= 豆十 p

当注意到 R 与 , ,刃重合
,

则由矢量微分法可得 ;
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观察上式可知
,

我们可考虑将在 口 = 0 时解算的弹道参数近似地看成为考虑地球旋

转的平移坐标系的参数
,

其误差是忽略丽
x (万

x
万 )弓l起的

。

注意到平移坐标系与相对坐标系原点重合
,

但后者相对于前者有转动
,

其转动角速

度口在三个轴上的分量为

l旦一尸
c

尸
s 甲。 c “ s “ 。

)势
一 “ `

世
甲 0

飞。才 z

= 一 。 d C O S甲 0 S l n a o

( 3一 2 )

不难得到这两个坐标系有下列转换关系式
_

f
` ,

、
一 “

七:J
( 3一 3 )

其中

C l 2 C l s

c 2 2 C 2 3

c 3 2 c 3 3} ( 3一 4 )

、
|
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刀RLR]21皿士U
汀Z已C已

。尹......、口.......、

一一C

在准确到 (口 )t 2 量级时
,

其中各元素为

e l l 一卜合
`“ + 口彗) t Z

cl Z二口扩+ I n 。
,

—
舀才 , 山` . ,

r `

2

· 1 3

一
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晋
“

·
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·

, 2

· 2 1

一 “
·
` +

合
“ ·
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· , 2

C 2 2一 ` 一

专
“̀ 圣十 “ ; ) , 2

一
“

·
` +

合
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·
“

·
, 2

一
“ · ` +

合
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·
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, 2

“ 3 2
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, 2

一
, 一
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( 3一 5 )

将 ( 3一 3) 式两边微分得
;
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白
一

伽区( 3一 6 )

其中
一( 口荟十口圣t )口

,

+ 口
二
口尹 一 口

, 十月
二

口衬
、

一 口
二

十口
二
口 gt 一 (口圣+ 口呈)t 口

二十口
二

口尹

口 , 十又久 t 一 口
二十风几 t 一 (口呈十 口爹)t

.

( 3一 7 )

产.....、

一一

.

C

当考虑到 ( 3一6) 式中
,

{

合 口
“
项的量级均在 1 米 /秒以下而略去

,

则可得

翔
K = 御

K 十 口
二

坛脚
K 一 口

,

坛衍
K十 口

二

y T K 一 口
, 之 T K

乡KR = 乡KT 十 。
二

坛寿
K 一 。

z

t声
T 二+ 。 二

、 二 一 。 二 x KT

会耽二寿
K + 。尹脸

T ` 一 。 “ 而KT + 风 xT
二一 。

二

、 二

( 3 , 8 )

细致地分析后发现
,

在略去 ( 3一 1) 式中的石
x (页

x
万 )条件下

,

郎认为在平移坐标

系中引力分量为

介补升g
口匕g

实际上平移坐标系原点随地球转动

才满足上述形式
,

郎

一声
, :

一芳( R + 、 ) ( 3一” )

一奔
z :

,

坐标在空间定向
,

而引力的计算对相对坐标系

:` 二 = 一
共

x *

g · *

一斋( R + 。 , , ( 3一 1 0 )

g
二* = 一

共
二 ;

所以实际平移坐标系的分量应为

( 3一 1 1 )

八汗月1口系肠系
.....r、

rC一一

、 ......少TTT之即之999
尹.....、

其中 C
,

’

为矩阵 C 的转置
。

逐项推导如下
:

g 二于“ c x i g二刃 + C Zr g , 刀 + c s i g
二左

将 ( --3 10) 代入得

:
二 : 二 一

会[
c , 1二 , + c : ; ( R + , * ) + e s l: 对 )

f



46 国 防 _

进
_

_

一

丛一
-

主
.

竺一 坐 卫一一
-

- -一
-

-
- -

-
-
- -

一
利用 ( 3一 3)式

,

将 x ; 、
夕* 、

勺代以
x : 、

脚
、 z : 的关系式

,

注意到第一次近似值之
z : = 仇

将 . ,
表达式 (3 一 5) 代入

,

并略去 口 ”
项

,

则有

g
· :

一奔
` : 十

芳
“

!

`“

同理可得

g
· :

一斋(“ 十 , : )

g川
、

二 一

与 ( 3一 9) 式比较可得修正量为

{
`

。 g
二 : -

l 刀 g好二

( 刀
g
二 : _

共
二 : 一
答。 “ R

r ~ r 一

芳
“

Z

t R

0 ( 3一 1 2 )

_
竺 D , 尸
, 3 一 一 苦

’

一,

将上式积分郎作为平移坐标系的速度修正量

“ 全一 !;
“

芳
“ 一“ ` r 一

!;
“

可衡
-
又`“ “ `

三
!;瑞 (

, 一

引匆
、 ,

一

};
“ g 。

即
“ 卜
小

9 0

静
, ,lt

将后一积分式中 ` 变量取为
誓

,

贝“

、 全
T 、 一

合
g。 “

之

、 一

备
g 。 “

·

努
、

同理得
:

△如 K 二 o

l
_ _

门
, ,

.

3
_

n
.

,
h 、

口 Z T 人 - 一 下丁 9 0 O d 二不贡一
we
丁

一

9 0 。 ` 二不元万亨
` 4 I t

( 3一 1 3 )

将 J xT K
、

刁脚
K 、

才衍
尺
对在设 口 二 o 时解得的参数进行修正后

,

再按 (3 一 6) 求出

较精 确 的 关机点参数
。

由于这些偏差量及转换关系式均是 口
. 、

口
, 、

g
二

的函数
,

故可

将合纬度 甲。 及方位角 a 。的三角函数项抽出
,

而将其它与关机点参数有关的系数事先算

好
,

这样根据发射时的发射点纬度与射击方位角作些简单计算郎可
,

如还要进一步提高

精度
,

可用脉冲过渡函数法求解主动段考虑地球旋转的关机点修正量
。

但求垂线偏差这

种小干扰而言
,

用本文提供的办法在精度上也就可满足要求了
。
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表 2中给 出 用 主 动段考虑地球旋转的数值积分所得关机点参数所算得的偏导数;

表 3 中则是利用主动段不考虑地球旋转的关机点
,

再根据 ( 3一 13 )式将速度分为含旅及不

含瓜修正的两种修正办法修正后
,

转换为关机点相对参数所算得的 偏 差 导 数
。

比较可

见
,

采用这种修正方法可使偏导数有较好的改进
,

而这种方法可避免在具体发射条件确

定要去花大量机时来解算主动段的数值积分弹道
。

主动段考虑地球旋转的关机点参数用求差法得偏导数 表 幼

ù户O一产0一座
ù

ì右又
ùO甘一O山一一匀

产二ǔ伙门
之一只ù一月了一八目它一曰了J一引一r一伽

、

一̀以九
.

夕卜一一吕一J
`一月了

沁尸一ǎ只à一11一n|
一一11一,土

.

a L

O v 大

…〔米/米 /秒 I

a L

O氏
【米 /度 ]

a L

O r 无

〔米 /米 1

a L

OL K

[米 /米」

d Z
e

a Z 式

〔米 /米 I

俨。 = 2 7
“

a o = 8 1
。 …兰
…翌
…

5 6 , 7
`

2
_ _

一 6 0 2 4 9 9
.

2 8 5 0
.

9 9 8 3

甲。 = 2 7

1 1 6 6 1 2

a o = 1 6 8
“

7
.

9 9 0 1 1
_

0 0 0 3 5

切。二 2 7
。

a 。 = 2 6 1
“

2、 6 4 8 2
.

。

}
。

.

2 3 4

1
.

0 0 1召

口州
…兰…梢
{逻皿兰当

经修正后 的主动段终点参数求偏导数 表 3

一一
结 丫

\ .

项 }::: a LLL

类类 、。

一
_

界
一傲傲

a口尺尺

【【【秒 ]]]

甲甲。 = 2 7
“ , a o二 8 1

““

9 8 3 1
...

修修正 (不含h劝劝劝

甲甲。 == 2 7
“ , a o = 8 1

““

9 8 3 8
...

修修正 (含 h尺 )))))

沪沪。 = 2 7
“ , a o 二 1 6 8

““

8 2 8 0
...

修修正 (不合h对对对

甲甲。 = 2 7
。 , a o = 1 6 8

““

8 2 8 0
...

修修正 (含 h尺 )))))

甲甲。 = 2 7
“ , a 。二 2 6 1

。。

5 5 2 2
...

修修正 (不合 h劝劝劝

555 6 4 3
...

蒙
一

陈仄
`

…
一

六
〕

…
〔

篡
l

…
〔

磊
一 5 7 1 0 9

.

9 9 8 3 { 8 9 0 5 7
.

7

、

际尸卜ó尸卜以|ì|巨ì2 6 7

,

ó|仄尸卜巨卜肠匕匡尸卜八|

一 5 7 6 8 0 2 7 2 9 9 83 1 8 89 6 2
.

1

1 19 7 8 8
.

9 9 7 2 0 0 0 5 }1 1 4 16 2
.

9

1 19 7 8 0 9 7 2 0 0 0 5 11 1 4 16 7

2 4 7 7 5 1 18 6 1 0 6 12 2

2 49 1 5 8 2 6 7 1 0 6 9 59

一一 0
.

7 4 222

一一 0
。

7 4333

一一 0
.

3 6 9 222

一一 0
.

3 6 9 444

000
.

2 1 999

000
.

2 0 3
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四
、

定时关机
, “ , 、 “ 二 造成的落点偏差

各种计算方法比较

有 了乙
, 、

奴 造成的主动段终点参数偏差计算结果
,

并有关于被动段偏差导数计算

公式及结果
,

郎可综合得到 d , 、

入 所造成的落点偏差
。

其表达式为

〔
刀 L

J 口 `

刀日 K

刁 r 尺

刀 L K

才。 人

刀 Z K

( 4一 l )

........llesZ、

A一一

、

!
.护

其中 A 为 2 x 6 的矩阵
,

郎为
:

OL OL

百Z万 p硕
a Z

。

a Z
。

( 4一 2 )

一K

J一a氏J一K`创一击韶J一KCa一涎氏

石百万不牙百乙万
~

瓦万 丽又!
J一KcK创一面陀

.

面
/̀....

!
、

一一A

根据前面讨论的各种方法
,

现选几种综合方法
,

将结果列于表 4
.

综合法一
:

主动段考虑 自转的偏差量
,

被动段考虑地球旋转的偏导数 ;

综合法二
:

主动段不考虑 自转的偏差量
,

被动段由主动段不考虑地球 自转的关机点

参数用平衡级数法求取考虑地球自转的偏导数 ;

综合法三
:

主动段不考虑地球自转的偏差量
,

被动段用修正 刁 g 后参数用求差法算

偏导数 (其中分为不含 lxt 修正项及含 瓜 修正项 ) ;

综合法四 ( G or e
方法 )

:

主动段不考虑地球 自转的偏差量
,

被动段用椭圆弹道的解

析关系式求偏导数
。

d夕一 0
.

0 0 0 1 弧度 引起的落点偏差 表 魂

数数卜誉合 ,
_________

四四
一一

~ ~
_ _

值 寸别别别别别别别别别别别别别别别别
偏偏差量

一 _ _

\
、、、、

不含 h KKK
含 h`̀̀

{{{
a 。一 8̀

。

{
一 ` 6 2 7

·

666 }}} 一 15 9 1
.

000 一 1 59 5
.

1666 一 5 4 5
.

555
JJJ L

,

—
- -

一- 一
-

一一一 {
一 16 2 0

.

9 666666666

(((米 ) …
-

竺卫些三
一

二竺色胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜胜
{{{ a u = 2 6 1

0

7 18
.

444 一 3 4 8
.

5 111 一 3 7 2
.

4 888 一 3 7 2
.

4 888 一 5 4 5
.

555

55555 6 1
。

888 7 5 1
.

333 7 42
.

3 666 一 5 4 5
.

555

ZZZ
。。 a 。= 8 1

。。
一 10

.

9 999 一 8
.

1 222 一 1 0
.

6 666 一 1 0
.

8 111 000

(((米 )))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))))

aaaaa 。 = 16 8
。。

4 4
.

7 77777 4 2
.

4 888 000

aaaaa o = 2 6 1
。。

40
.

7 888 4 1
·

0 2 } 4 1
·

3 555 4 1
.

6 666 0
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6L - =0
.

0 0 0 1弧度引起的落点偏差 表 弓 (缤 )

瘫重追
-

口刀类
合

综\

不含h尤 含h二
\

\ 一
ù一

刀 L

(米 )

2 3
.

6 9

a o6 = 18
“

一 9 7
.

0 1

26 = 1
“

一 7
.

2 1

-竺巴 1
}
-兰竺

一

…一…一一
.

生一一
.

二竺竺
一 -

…
一

二 9竺二兰 i }二竺竺
一

}一一生一一 7
·

“ 7一 7
·

1 7, 一 7
·

3 5
{

”

a0一内一a0

a o二

Z
。

(米 )
a o = 16 8

“

18 0
。

8 4

2 4 8
.

7 8

18 8
.

0 6

2 4 6
.

4 1

17 8
.

8 3

2 4 8
。

5 9

a o = 2 6 1
“

! 2 4 7
.

8 2 一 2 4 3
.

4 4 2 49
.

7 7

…二竺吐阵兰竺生一
}二

.

丝生
`

}一兰竺生一
}

“ 5`
·

1

到一兰丝上一
从表 4 的结果比较可见

,

对远程导弹而言
,

采用 万 g 修正办法求偏导数算得的结果

较接近准确结果
,

误差为 30 米左右
。

五
、

按射程关机
, 占夕

、
占:

造成落点偏差的计算方法

按射程关机
,

郎以 刀 L 二 o 进行射程控制
。

一般加速 表沿着发射坐标系进行定向
,

由于标准弹道计算是在参考椭球体上进行
,

其坐标系为 。一 幼
z ,

在该坐 标 系内
,

状态

向量记为

X = 【v 二 v , , v : 二 刀 z
]
`

( 5一 l )

当有垂线偏差时
,

发射点的实均亏坐标系则偏离上述标准坐标系记 为 o 一 x’ 犷
z ` ,

在

此坐标系中实际弹道的状态向量记为

X
, 二 [

v 二 , v , ` 。 z , x ` , ` 二 `

]
’ `

( 5一 2 )

将 X
`

转换到标准坐标系后
,

实际弹道在标准坐标系内的状态向量记为 X
,

郎

了 = 阮
二

石
,

砚 云亏司
T ( 5一 3)

我们所关心的是关机点参数
,

故约定对标准弹道关机时间为 坛 ~ 及实际关机时间为

振 的状态向量分别以脚注尤
~ 、

尤表示
。

由于加速表在实际发射时安装定向是依据当地垂线为准
,

故垂线偏差的存在使得发

射点坐标系定向产生偏差
,

导弹起飞后加速表测得的值是有垂线偏差的实际发射坐标系

的各分量
,

故将以 。 一 二 `刀
’

了 中的参数当作 。一 x g :
中的参数进行控制

,

当满足

f 。乙 I
T ·

,
,

,
` “

口乙 = L百了石 !
气人 ` 一 透 ` 一 , 一 ” ( 5一 4 )

时关机
。

注意到 J夕
、

人 是小干扰
,

故可取

X资= X尖
~ + X

K ~ (坛 一 t~K )

其中
:

X护系存在丙
、

几 时
,

在 o 一 分犷了 中标准茉机时刻 ~tK 的状态向量 ;

( 5一 5 )

X
式 ,
系标
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准关机时刻标准弹道状态向量的微分
,

它在 占, 、

么 这种小干扰时
,

与 标 准 关 机时刻

振 ~ 处的实际弹道在 。一 x `期卜 z ’

中的状态向量微分值相差甚小
。

那么 ( 5一 4) 式可写为

「此 飞
T r ,

,
,

二
、 .

奋
I户芍芍夕 ee一 i L、人盆. 一 滩 K ~ ) 十盛 代~ 气不K 一 不君川少 J =
L o几 大~ J

( 5一 6 )

上式为 0
,

并不是说实际 d , 、

入 不造成射程偏差
。

因按制导方程的原理应将 ( 5一 4)

式中的升 转换为标准坐标系状态向量 X
` 进行控制

。

故此时仍存在偏差

、 五一

{奇 ]
, 〔瓦

一 ` K一
,

( 5一 7 )

同理取

X
犬二 X

代~ + X
人一 ( t尤 一 r、 ~ ) ( 5一 8 )

「 OL 1
T r ,

二
_ ,

、
.

奋

口乙 =
L

,

硬下 1 L L人瓦一 人 ` 一 , + 人广 L r“ 一 ` K一 , 」 ( 5一 9 )

将 ( 5一 6) 代入 ( 5一 9) 式则得计算公式

刁 L = 几虱一 x闪 ( 5一 10 )

按射程控制时侧向偏差的计算
,

显然

。 「 a Z
.

l犷
r

二 ,
乙

`

一
L工式二 j L̀ 广 ` 人一」 ( 5一 1 1 )

注意到 ( -5 8) 式
,

上式郎可写为

。
厂 0 2

_

1
,

.

r ,

二 ,
、

`

奋
乙

。

= ! 飞汽护一一 I L叹八 人~ 一 人 尺 . ) + 人天~ 气t K一 t人~ ) J
L口在 K~ J

( 5一 1 2 )

由 ( 5一 6 )式可解得

!念」
T`
孙

一

瓜
一 ,

( 5一 13 )一~
.

凡
一叮|J .一

r一一K乌O一夕沮
一一、d坛 一 权 ` 二 一

代入 ( 5一 12) 式得

、

J
产

月任,.

一
口勺

了.、

、....、̀. ..J、 .

1
,_ 「。z

_

1
:

l
,

二 _
、

。 「
` “
一

l

蹄
」}

L

“ 一 ` “ 一 , 一 “ “

飞

一丝
一 1

:

O工
K
~J

f a L

(X美一 X ~K )

「
~

卫泣
一

}
r

LOX广
一

l
X ~K

( 5一 10 )与 ( 5一 14) 两式郎为按射程控制关机时
,

j 夕
、

人 造成射程和侧向偏差的计算

公式
。

具体计算方法
:

1
.

状态向量之差的求取

用 d 夕
、

d: 分别计算出主动段不考虑地球扁率和旋转时标准关机时 刻 的 状 态向量

X吴
一 、

X ~K
,

将它们与标准弹道关机时刻的 X ~K 之差代替考虑扁率及旋转的偏差量
。
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{
一
丝立

1d X
K ~

_

T_二 T

1L a
艺

。
!

叫

戈, ; , ~
-

L O上i 盆阳 {
的求取

前面已讨论了如何用不考虑主动段地球旋转的参数去近似求取主动段考虑地球旋转
, ,

、 , _ 。 .

~
.、

~
、 。 , 。 叭

: , ` 。 , _

。 、
_

OL
一

! T 厂d Z
.

〕T . 、 , 、 二 , `。 卜
、

_ _
.

二
、

。 一 *
、
, ,

认
L。

的参数而用求差法得到偏差导数 责兰 i
、

1等」
,

人
~ 为关机点运动参 数在标准关机“ ,

笋~
` ’ “ ”

`

小~ ~
’ ”

川 , ~ 耳 ~ :
奴广 }

、

to叔~J
’ `

叭 / “

~
’

“ “

风~ 叨护 趴协
月 ” 件 / 、 ,

“

点当地射击坐标系中所描述的状态向量
,

X户为在发射坐标系中所描述的状态向量
,

显

` 、
一 ~ , .、

~
.

。 , 一 一
二 L

~ * 一
。 。 一 广

_

一
, 。 「 OL }

T 「心
。

I
T

然片安双到
几 K ~ 匀 人代~ 乙 l

日
J网转仪六

,

即 川 水将卜产万尸丁 }
、

}万气萨气甲 l
L 。 宕么 K ~ j !

_

。 名 、 K ~
,

架

设发射坐标系原点于地心处
,

则根据该坐标系内速度和位置分量
,

找到转换关系
。

先绕 夕轴转 , K
角

,

然后再绕侧轴
二 ;
转动瓜角

,

则得关机点的当地坐标系。 一 x1 从 lz ,

其转换关系为
:

e o s
刀加

0 5 , K 一 s i n

瓜
s i n

瓜
e o s y K c o s

瓜 ( 5一 1 5 )

一 , i n下犬 0

“

9
5

介
5

{
n ,

自f“
.

。

1
s ` ll p K , ’ n 下 K

} }掀
一 tI

}
c 0 s下K 沪 、 z K 夕

厂
.

......、

一一

、 ......了
KKK介l口妊

其中 刀关
、

伙 由下列关系式确定
:

,` y 二一

聋
t g、 一

弩护

( 5一 16 )

( 5一 17 )

当然
,

速度分量
。 二 、 。 , 、 t, 二

也可用旋转矩阵 ( 5一 1 5 )式转换为
。 二、大 、 。 , 、二

、 z, 一峨
.

显然只要再绕 协 轴旋转振 郎可将当地坐标系的参数转换到当地 的射 击 坐标系中

去
,

郎

图
一

氏
0 s i n

1K

l K } ( 5一 18 )

介卜尸
.

é八11
.

粉VV

其中
v K
由下式决定

t g y 尺 , ( 5一 19 )

os优cvz

在当地射击坐标系中 速度分量 砚
K 、

刀二 IK

口 r
K

、
扫 : ` 可利用

v二 , ` 、 刀 , i ` 、 z, 二 ,人
通过 ( 5一 28 )

式 中的旋转矩阵而得到

弹道倾角 O K 及 奴

分量的关系为
:

的水平分量偏离关机点射击平面的角 。 K
与射击坐标系三个速度

, 。曰
_

一一一塑熟~
, 0 一 几 , / 二 Z , 二 艺

r O L K 门厂 U Z K

( 5 一 2 0 )

t g O K 二
t) z K

口 L K

( --5 2 1 )

显然有
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丫
z,

墓+ 。
; + v

圣 ( 5一 2 2 )

有了上述一系列关系
,

则不难导得偏导数

B 一
宾辱0 t U z 入

e 大 , 犬 L 无 鳅
” ,犬 lt z犬 x 大 g入

Z天 ]
了

,

2 、
]
又

’ ( 5 一2 3 )

亦郎

叭
~

a X 广
( 5一 2 4 )

因而可得

O [
。 二` 瑞瓮等瓜不

P 一`
·

( 5 一2 5 )

其中矩阵 A 见 ( 4一幻式
。

六
、

结 论 与 看 法

1
.

对于垂线偏差这种特定的小干扰
,

可按
r

刀 L ,

Lz
`

}一 A
·

刁人 ( 6一 1 )

计算其造成的落点偏差
,

其中

a t L Z
e

]
r

a [
v K

氏
, 式

J 叔 二 〔刁奴 刁氏

L K

哑 Z K
]
了

’

J r K J L K

吻 Z K ]

且当垂线偏差量分解为在发射平面内的分量 d尹 及垂 直 发 射 平面 的 分 量 么 时
,

可近

似认为 d夕 只引 起 纵 向 参数
。 K 、

O K 、

伙
、

L K 的偏差
,

占l 只引起侧向参数哑
、

Z K 的

偏差
。

2
.

( 6一 l) 式中之偏差量 J 瓜
,

可在球形不旋转地球的条件下
,

分别解算标准弹道

及干扰弹道
,

用求差法求取垂线偏差引起的关机点参数偏差量
,

以此代替在扁的旋转地

球上任意发射纬度及方位角下垂线偏差造成的关机点参数偏差量
。

3
.

( 6一 1) 式中偏导数 A 的求取
,

先解算出主动段不考虑地球扁率和旋转的关机点

参数 ; 然后根据给定的发射点纬度及方位角
,

用 ( 3一 8) 式 算 得相对坐标系的关机点参

数
,

再加上用 ( 3一 1 3 )式算出的修正量
,

郎可近似得到主动段考虑地球旋转的标准弹道之

关机点参数
。

用此参数可用求差法或平衡级数法求偏导数
,

前者较准确
,

后者计算较方

便
。

4
.

上述计算方法
,

排除了在发射阵地上根据发射点的纬度及确定的射击方位角去

具体的求数值积分弹道
,

可仅仅用袖珍 电子计算机作算术运算
。

5
.

对定型导弹而言
,

因已有用求差法算得的偏导数
,

故仅需用 2 中办法求出偏差

量
。

6
.

对新型号导弹
,

当给出具体发射点纬度及方位角时的 d尹
、

屯 量后
,

最理想的

办法是在陀螺平台校准时
,

将 j 尸
、

J二 修正掉
,

却使陀螺平台按标准弹道的条件定向
,



垂 线 偏 差对择 道 导弹 命 中 精度 的 影 响

这样郎可使 d夕
、

d l不再引起导弹落点的偏差
。

否则
,

可考虑将未修正 ` 与 入的陀螺

平台之实测参数通过转换 (该转换与垂线偏差量有关 ) 而得导弹主动段实际飞行时在标

准坐标系上的参数值
,

仍按

刁 L =
a乙 I T

t a X ~K
( X K 一孟 ~K ) = O ( 6一2 )

进行控制关机
,

该式中各状态向量的值均指标准坐标系的值
。

X 为实测的有垂线偏差的

0 一 式斌封 中的参数在 。一 劝
z
上的投影量

,

丙
、

d: 是小于扰量
,

故可认为互相独 立
,

则X K可取为
:

.

认l
、 e o s占夕 一

乡;
二 s i n d ,

示;
二 5 i n d夕 + 乡;

* e o s占夕

泛;
K e o s占: + 乡;

K , s n咨:

, ;
K e o s d , 一 , ;

K s i n d
夕

x

;
K s i n d , + , {

K e o s d ,

二
;

; e o s d: + , {
K s i n d工

e o s d: 一 :
{

K s i n占:

X 兀 ( 6一 3 )

e o s d: 一 二
;

K s i n占:

因 d夕
、

占:
甚小

,

可近似取
e o s占夕 二 e o s占: = 1 , s i n d 夕 = d ,

、 s i n占: = 占: ,

则 ( 6一 3 )

式可简化为
:

示{
K 一
乡;沪

夕

示;
尤占, + 乡{

大 一 会;
` 占:

X
K二

会;
` + 乡{

` d:

( 6一 4 )
二

;
、 一 , l

二占夕

二
;

K d夕 + , {
K 一 :

{
K d l

名 K十川泌
;

这样仅需在弹上将陀螺平台的测量值进行一些简单运算
,

就可按 ( 6一2) 式进行射程控制
,

而消除由于垂线偏差造成的射程偏差
。

此时侧向偏差仍存在
,

可按下式

了 I
一

a L I T J

二 _
、

、
7 一 f “ Z

。

飞
丁 命 一

}L瓦瓦不」叹人
K

一 ` ~K U
之奋
一

1
.

, r胃高 r ee - 甲 1 2 1 衬 ~ .

一
二二一一 -丈

~
于 一一1言币犷一 一一 — 一一 .

l d五 衬 .
.

.
` 一

石 l d乙 .
`

奋
_

.
` 一 1 . ~ ,

二 , 二二 - -
~ 一 . 宕主 r ~ .

、 L d人 K ~ J
’ 一

,

( 6一 5 )

计算
。
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