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　　摘　要　本文提出了一种基于固体火箭发动机性能散布分析的固体导弹最大射程评定方法, 将系统辨

识、 性能散布分析和统计分析有机结合, 实用性强, 对固体导弹试验鉴定技术研究具有重要意义。
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Abstract　 in th is pape r, the m ax im um range eva lua tion m e thod fo r so lid m issile s ba sed on so lid ro cke t m o to r pe r-

fo rm ance d isper sion ana ly sis is pre sen ted. The m ethod is the com b ina tion o f sy s tem iden tification, per fo rm ance dispe r-

sion ana ly sis fo r so lid ro ck et m o to r and range sta tistic ana ly sis, w h ich is p ractica l and significan t fo r so lid m issiles flig h t

te st qu alificat ion.

Keywords　 so lid m issile s, m ax im um range, ev alua tion m e thod

1　概述

固体导弹最大射程是导弹重要的战术技术指标之一。导弹射程与发射点位置、 射向、 发射环境等

发射条件有关, 不同条件下所获得的射程是不同的。在统计学上, 它们不属于同一母体, 不能进行比

较。因此, 为了评定导弹的最大射程, 必须寻求一个统一的标准发射条件。 在标准发射条件下, 如果

导弹的基本参数 (产品状态 )处于标准状态 (设计状态 ), 不考虑干扰因素的影响, 导弹的射程是一个

确定值。实际上, 由于导弹各部件存在加工误差, 固体推进剂存在组分差异, 发动机工作过程中喷管

不可避免地产生沉积和烧蚀, 装药和结构存在质量偏差及称重误差等, 因而导弹产品的基本参数与标

准值之间总会产生一定偏差 (干扰因素 )。因此, 同一批次的导弹产品即使在标准发射条件下发射, 由

于干扰因素的作用, 射程也是不同的, 且呈随机散布。

固体导弹最大射程并不是导弹射程散布中的最大可能射程, 而是在标准发射条件下, 批次产品在

一定置信度水平下所能达到的射程下限。

标准发射条件是理想化的条件, 实际上并不存在。 而统计分析则需要大量实验数据, 对大型固体

导弹而言是十分困难的。因此, 试图通过实弹射击和统计分析来确定导弹最大射程是不可能的, 导弹

的最大射程评定只能根据少量实验数据和导弹飞行仿真来完成。 本文提出的方法, 是采用批次产品中

一发成功的导弹飞行试验数据和各级发动机地面试验数据, 以及各干扰因素的方差数据, 采用系统辨

识技术和蒙特卡罗法模拟导弹的实际飞行过程, 用数值仿真和统计分析方法评定导弹最大射程。该方

法所用实验数据很少, 这将大大节省试验费用, 具有显著经济效益。

由固体导弹弹道计算知, 对固体火箭发动机来说, 只要提供推力、 流量随时间变化的规律及初始

质量等, 就可通过数值求解弹道方程获得导弹射程。大量的固体火箭发动机地面试验表明, 按照同样
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的设计图纸, 同样的加工工艺过程生产的批次产品, 在同样试验条件下试验, 由于存在原材料性能散

布和产品制造误差等, 燃烧室压强、 推力和工作时间等呈随机散布。除此之外, 导弹在飞行过程中, 由

于加速度的影响, 将改变发动机的工作环境, 使发动机参数相对地面试验参数有一个系统的偏离。 例

如某些导弹由于加速度影响, 使发动机装药的燃速增大, 使飞行发动机推力和流量系统地大于地面试

验值, 这给导弹射程评定带来许多困难。

导弹飞行过程中直接测得的发动机参数仅有燃烧室压强随时间变化的数据。 为了确定发动机在飞

行条件下提供的推力, 必须确定飞行过程中发动机喷管喉径变化规律、 装药燃烧规律、 喷管效率、 燃

烧室效率和各种干扰因素等。这些参数光凭飞行中测得的燃烧室压强变化数据是难于获得的, 有些参

数需要借助于地面实验数据。根据以上分析, 本文提出了基于固体火箭发动机性能散布分析的固体导

弹最大射程评定方法, 其导弹射程仿真计算过程如图 1所示。

图 1　固体导弹射程仿真框图

F ig. 1 f low d iag ram of ran ge s im u lat ion

for so lid m iss iles

2　固体火箭发动机性能计算

2. 1　喷喉半径变化模型

首先由地面实验数据确定喷喉半径随时

间的变化曲线。

根据推力公式, 有

r tex = 1
ZFπCFV

F ex + A ep a

p ex
( 1)

　　对不同的喉衬材料, 由 ( 1)式确定的喷

喉半径随时间的变化规律是不同的。 图 2示

出了发动机喉径 r tex ( t)变化曲线。

对于图 2所示的喉径变化情况, 可把喉

径变化按时间分为两段, 前一段为 A l2O 3消

融和缓慢烧蚀阶段,后一段为稳态烧蚀阶段。

前一段的喉径变化还难于与发动机工作参数

建立联系, 假设烧蚀模型为时间的二次多项

式。

对于稳态烧蚀阶段, 根据传热和烧蚀分

图 2　喉径随时间变化曲线

F ig. 2 variat ion of th roat rad ius w ith t im e

析, 喉衬的烧蚀速率随燃烧室压强增加而增加, 随喉

径增大而减小。因此, 假设喉衬的烧蚀速率为:

r
′
t ( t ) = kp

m /d0. 2t ( 3)

　　对于不同的发动机工作条件和不同的喉衬材料,

k和 m 值是不同的, 它们是待定常数。

2. 2　喷喉烧蚀辨识

应用系统辨识理论对喷喉烧蚀参数辨识。 在喷喉

烧蚀辨识中, 数据就是发动机工作中测得的数据, 模

型类就是前面讨论的烧蚀模型, 辨识准则就是最小二

乘法, 使残差平方和最小。

固体火箭发动机地面实验中测得的数据有燃烧室

压强和发动机推力随时间的变化曲线。应用最小二乘

法确定喷喉烧蚀模型中的待辨识参数。

对于图 2所示曲线的 A B段, 喉径变化的数学模型为

r t ( t ) = r to1 + a1 ( t - t1 ) + a2 ( t - t1 )
2
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　　由残差平方和对待辨识参数的导数等于零, 可直接求解得到待辨识参数 a1和 a2。图 3示出了发动

机喉径 r tex ( t )和 r t ( t ), 根据拟合的 r t ( t )曲线计算的 F ( t )曲线与实验曲线 F ex ( t)的比较示于图 4中。由

图可见, 拟合程度很好。

图 3　 r tex ( t )和 r t ( t)曲线

F ig. 3 th e m easu red an d C alcu la tion cu rve for th roat rad iu s

图 4　 Fe x ( t)和 F ( t )曲线

F ig. 4 th e m easu red and C alcu lat ion th rus t cu rve

2. 3　飞行发动机燃速辨识

随导弹飞行的发动机, 由于加速度的影响, 推进剂的燃速将不同于地面实验发动机。 在计算发动

机性能时, 不能直接使用地面实验数据。 由于飞行试验中只提供压强—时间曲线, 因此燃速辨识只能

根据压强数据来进行。 选择燃速模型为 r= bp
n
, 燃速辨识数学模型为平衡压强公式。

2. 4　飞行发动机内弹道计算

内弹道计算主要计算燃烧室压强随时间的变化曲线。燃烧室压强随时间变化曲线分为三段, 即上

升段、 稳态工作段和下降段。稳态工作段的压强按平衡压强公式计算。 对于上升段和下降段, 采用零

维非定常方程计算。

3　导弹飞行仿真

3. 1　飞行发动机性能计算

为了计算导弹弹道, 需要提供飞行发动机性能参数。为使外弹道计算方便, 一级发动机提供地面

性能参数, 后续级发动机提供真空性能参数。 飞行发动机性能为:

一级发动机:

FH = F g + A e (p ag - pH ) ( 4)

　　后续级发动机:

FH = F V - A epH ( 5)

　　飞行发动机质量流量:

qm =
p exA t

c
* ( 6)

3. 2　导弹飞行仿真

为了评定导弹最大射程, 首先要计算各种随机干扰因素作用下导弹在标准发射条件下的射程, 然

后进行统计分析。 因此, 需要分析干扰因素, 构成随机变量, 并进行外弹道计算及统计分析。

发动机性能参数随机散布的主要原因是发动机各部件的加工误差、 推进剂各组分的性能偏差和称

重偏差以及发动机工作过程中的随机因素, 这些随机因素将使发动机的基本参数偏离设计值。 经过分

析, 确定的随机变量有特征速度、 燃速、 推进剂密度、 装药最大肉厚、 喷喉初始直径、 喷喉烧蚀系数、

喷管效率和发动机各级质量, 其中包括装药质量偏差和各级的称重偏差。可以取辨识得到的参数为随

机变量的平均值。 对于随机变量的标准差, 与生产过程的质量控制和工艺等密切相关。

蒙特卡罗法 (也称统计试验法 ) 的基本思想是利用计算机数值模拟来代替实验。 在导弹飞行仿真
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中, 如果只考虑发动机的干扰因素, 仿真过程如图 5所示。 入口参数就是影响发动机性能的诸随机变

量, 发动机数学模型为内弹道计算方程, 发动机输出参数为随机量性能参数F ( t ), qm ( t)。这些量又是导

弹飞行仿真的入口参数。导弹飞行仿真的数学模型是标准发射条件下的外弹道计算方程, 其输出参数

为导弹射程。 由图可见, 蒙特卡罗法由三部分组成:

图 5　射程仿真的蒙特卡罗法流程图

F ig. 5 f low d iag ram ofM on te C ar lo m eth od for rang e s im u lat ion

一是入口随机参数, 二是数学模型, 三是随机输出量。对随机输出量固体导弹射程进行统计分析,

就可得到一定置信水平下的最大射程。因此, 蒙特卡罗法的关键技术是产生与发动机入口参数等价的

随机数。

根据入口参数模拟值, 经过发动机内弹道计算和性能计算, 可得到导弹外弹道计算所需要的发动

机参数 F ( t )和 qm ( t ), 由导弹外弹道计算方程可求解得到导弹在标准发射条件下的射程。

4　最大射程评定

通过 n次蒙特卡罗法模拟飞行实验以后, 可以得 n个导弹射程 L i ( i= 1, 2,… , n )。把 n个射程按从

小到大的顺序排序 L j ( j = 1, 2, …, n), 根据频率近似等于概率, 可得

P {L ≤ Lm ax } =
_ n

n

式中 _n为 n次实验中 L ≤ Lm ax的次数。 由上式得

_ n = nP {L ≤ Lm ax }

_ n即为射程排序中的 j编号, 第 j个射程即为给定置信度下的最大射程。

图 6　导弹射程分布

F ig. 6 rang e dis t ribu t ion for m iss iles

5　算例及结果

以远程固体导弹为例, 进行了射程评定仿真

研究。 射程计算结果如图 6所示。

6　结论

( 1)应用辨识技术确定发动机中推进剂燃速

和喷喉烧蚀规律是可行的, 它是总体均值的无偏

估计。

( 2)用蒙特卡罗法模拟发动机实验和导弹飞

行试验是可行的, 可用于导弹最大射程评定。

( 3)把辨识技术和蒙特卡罗法结合起来解决导弹射程评定问题所用的实验数据非常少, 这是一个

非常经济和有效的方法。
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