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地球扰动引力对弹道导弹命中精度影响的等效补偿理论
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摘　要：为消除地球扰动引力的影响、提高弹道导弹的命中精度，根据地球扰动引力对弹道导弹运动影
响的特性与控制系统理论，建立不直接补偿地球扰动引力对导弹运动参数的影响却能满足命中精度要求的

等效补偿理论。根据不同补偿方式与补偿量的特点，提出嵌入式、分步式、分段式等补偿模式，为补偿地球扰

动引力对导弹运动的影响提供了一个通用框架和理论基础。
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　　由于地球扰动引力场的作用，在地球外部空
间任意一点的实际引力加速度不同于正常引力加

速度（与正常引力场对应的引力加速度），两者之

差为扰动引力加速度，简称扰动引力［１］。据资料

显示，扰动引力对远程弹道导弹的运动有显著的

影响，对于１００００ｋｍ左右射程的弹道导弹，扰动
引力造成的落点偏差可达千米量级［２－３］。因此，

为消除扰动引力的影响、提高导弹的命中精度，在

设计发射诸元和飞行控制特征量时，必须考虑扰

动引力影响的补偿问题［２］。

对于远程弹道导弹命中精度而言，扰动引力

属于系统误差。理论上只要能准确找到其影响规

律，经过补偿能减少或消除误差的影响。美国、俄

罗斯在远程弹道导弹研制方面处于领先地位。其

中，美国的先进型号洲际弹道导弹落点圆概率偏

差（ＣｉｒｃｕｌａｒＥｒｒｏｒＰｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ，ＣＥＰ）已在百米以内；
俄罗斯部分型号洲际弹道导弹的 ＣＥＰ也正在接

近百米目标［４］，这些间接证明了美、俄对扰动引

力的影响进行了补偿。

但是，直接补偿扰动引力对弹道导弹运动

的影响困难重重：一是主动段实时直接补偿扰

动引力的影响需要消耗诸如燃料等大量弹上资

源；二是弹载惯性器件对地球引力不敏感［５］，虽

然地球外部的扰动引力可由地面重力异常推算

获得［１－２］，但因计算量过大，对弹载计算机的性

能提出了很大的挑战；三是依靠惯性制导的弹

道导弹在被动段一般处于无动力飞行状态［１］，

无法通过控制力对被动段扰动引力的影响进行

直接补偿。

综上所述，如何避免采用直接抵消扰动引

力的补偿方式，又能有效地补偿扰动引力对弹

道导弹运动的影响，亟须一套完整的理论作为

支撑。等效补偿理论和可能采用的补偿模式是

实施等效补偿的理论基础和前提保证。
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１　等效补偿理论

１．１　扰动引力对命中精度的影响分析

扰动引力对弹道导弹命中精度的影响是通过

弹道传播的，可对主动段、被动段分别进行分析。

１）主动段：采用惯性制导的导弹，需要通过
积分实际加速度获得实际位置、速度信息。而导

弹上的惯性敏感装置只能测得视加速度，这样，为

获得实际加速度需要实时计算同一时刻的引力加

速度［６］。引力加速度需要通过引力模型计算获

得，但在实际应用过程中弹载计算机上加装的引

力模型往往是实际引力模型的简化版，模型提供

的引力与地球实际引力有一定差异，由此将产生

导航偏差，进而引起关机点状态偏差，并最终影响

落点精度。

２）被动段：由于再入段的飞行时间短、速度
快且接近于目标点，再入段扰动引力引起的落点

偏差十分有限，因而可将自由段和再入段扰动引

力一同视为被动段扰动引力考虑［１］。在被动段，

导弹处于无动力、无控制的真空飞行状态，假设暂

不考虑再入段空气动力的影响，被动段扰动引力

的作用是造成落点偏差的主要原因，即被动段扰

动引力模型与实际所受引力的差异所致。

１．２　正常系统、扰动系统与等效补偿系统

根据现代控制理论，补偿扰动引力对导弹运

动影响的补偿算法实质上属于一个最优控制问

题［６］。制导系统按照是否考虑扰动引力而分为

正常系统和扰动系统。

１）正常系统。不考虑扰动引力的影响时，可
将制导控制系统定义为正常系统，系统各要素间

的关系如图１所示。

图１　正常系统
Ｆｉｇ．１　Ｎｏｍｉｎａｌｓｙｓｔｅｍ

正常系统由状态方程、输出方程、观测方程和

控制方程组成。

Ｘ·＝ｆ（Ｘ，Ｕ）为状态方程。ｆ表示导弹主动段
运动方程。其中，Ｘ是状态量，包括导弹真实的位
置矢量和速度矢量；Ｕ是控制量，包括发动机推力
方向、关机时间、发射诸元等。

Ｙ＝ｒ（Ｘ）为输出方程。ｒ表示被动段运动方
程，根据导弹主动段关机点状态 Ｘ可用来计算
导弹的落点信息。Ｙ是反映落点信息的输出量，
根据采用的制导方式，可将其定义为落点偏差或

虚拟目标。

Ｚ１＝ｈ１（ｆ），Ｚ２＝ｈ２（ｆ，ｒ）统称为观测方程。
其中ｈ１表示利用主动段运动模型 ｆ对 Ｚ１（真速
度、真位置）的估计，ｈ２表示利用主动段运动模型
ｆ和被动段运动模型 ｒ对导弹落点信息 Ｚ２的
估计。

Ｕ＝ｕ（Ｚ）为控制方程，包括导引方程、关机
方程两部分。Ｚ为观测方程的估计值，Ｕ表示控
制方程输出的导引、关机信号，也可称为控制飞行

的特征量。

在正常系统控制下生成的弹道可称为正常弹

道，正常弹道不考虑扰动引力的影响、能够命中

目标。

２）扰动系统。将考虑扰动引力影响时的制
导控制系统定义为扰动系统，如图２所示。δｆ，δｒ
分别表示主、被动段扰动引力项，δｆ，δｒ体现在状
态方程和输出方程中即为系统的干扰项。在实际

弹道计算中，因为制导方法设计的原因，往往简

化、忽略了扰动引力项 δｆ，δｒ的计算，观测方程仍
按原有模型 Ｚ１＝ｈ１（ｆ），Ｚ２＝ｈ２（ｆ，ｒ）对导弹飞行
状态进行估计，估计结果 Ｚ通过控制信号 Ｕ使
得导弹在关机点处产生状态误差δＸ，并由此导致
落点产生偏差δＹ。

在扰动系统控制下的弹道可称为扰动弹道，

扰动弹道将会偏离正常弹道、无法准确命中目

标点。

图２　扰动系统
Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓｙｓｔｅｍ

３）等效补偿系统。如图３所示，等效补偿就
是要通过改进观测器和控制器的设计实现对扰动

引力影响的补偿。改进后的观测器和控制器可统

称为等效补偿系统 Ｕ
～
＝ｓ（ｆ＋δｆ，ｒ＋δｒ）。等效补

偿系统的观测器考虑了扰动引力项 δｆ和 δｒ，通过
修正后的控制信号为 Ｕ ＋ΔＵ以及关机点状态
修正量 ΔＸ的补偿，使得扰动引力引起的落点偏
差ΔＹ→０。其中，δ表示不受控，Δ表示受控。

·４５１·
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图３　等效补偿系统
Ｆｉｇ．３　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

１．３　直接补偿与等效补偿

根据１２节分析，如图４所示。

图４　正常弹道与扰动弹道
Ｆｉｇ．４　Ｎｏｍｉｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

正常弹道在正常系统的控制下可以命中目

标。在扰动引力作用下的扰动弹道如仍采用正常

系统控制。产生的关机点状态误差 ＸＫ－ＸＫ≠０
将会导致落点偏差：

ΔＬ
Δ[ ]Ｈ ＝ｆ（ＸＫ－ＸＫ≠０） （１）

１）直接补偿。如图５所示，直接补偿是通过
控制力的作用，使得实际弹道参数Ｘ（ｔ）在任意时
刻ｔ都等于或逼近正常弹道参数Ｘ（ｔ）。由此实
现落点偏差ΔＬ→０，ΔＨ→０的目标。

图５　正常弹道与直接补偿弹道
Ｆｉｇ．５　Ｎｏｍｉｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄｄｉｒｅｃｔ

ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

２）等效补偿。等效补偿是通过改变射击诸
元或飞行特征量，等效地实现ΔＬ→０，ΔＨ→０的目
标，如图６所示。

以摄动制导关机方程为例：

ΔＬ＝ＬＸ
（Ｘ－Ｘ） （２）

为了使ΔＬ＝０，补偿有两种方法：一种是使

图６　正常弹道与等效补偿弹道
Ｆｉｇ．６　Ｎｏｍｉｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ

ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

Ｘ－Ｘ→０，这是直接补偿的思路；另一种思路为
等效补偿，即在 Ｘ－Ｘ≠０的情况下，也能使得
ΔＬ＝０。

综上所述，等效补偿的含义可表述为：根据扰

动引力影响的特性，不直接生成抵消扰动引力的

控制力，而是通过建立影响与修正量之间的映射

关系来改变发射诸元或导引、关机控制量，使得导

弹在扰动引力作用下仍能命中同一目标的补偿

方法。

２　等效补偿模式

补偿模式是在等效补偿理论指导下所采用的

具体补偿方法。针对地面和弹上补偿等不同应用

需求，可能的补偿模式包括嵌入式补偿、分步式补

偿、分段式补偿等。

２．１　嵌入式补偿

如果能够在弹上或地面弹道计算过程中装订

扰动引力的计算模型，那么制导方法就可以顾及

扰动引力的影响。嵌入式补偿是把扰动引力补偿

直接嵌入到观测器的设计中，即在原有的诸元、制

导计算中，把扰动引力的影响直接体现到弹道计

算中，从而使得所得到的飞行特征量直接反映扰

动引力的影响。图７为嵌入式补偿示意图。

图７　嵌入式补偿模式
Ｆｉｇ．７　Ｅｍｂｅｄｄｅｄｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｍｏｄｅ

在导弹飞行主动段，状态方程中出现的扰动

引力项δｆ会影响真位置和真速度的计算；同理，
被动段扰动引力项 δｒ将会对落点（虚拟目标点）
产生影响。嵌入式补偿的本质是设计新的观测

器，将扰动引力计算模型嵌入观测器中，通过增加

·５５１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３８卷

修正量Δｈ估算考虑扰动引力影响下的导弹主动
段运动状态和落点信息。这样输出的观测量（位

置、速度、落点信息）Ｚ ＋ΔＺ直接包含了扰动引
力的影响。将补偿量引入控制系统并达到新的稳

定状态后，最后输出得到期望的ΔＹ→０。
２．２　分步式补偿

在许多情况下，可以较为容易地得到正常引

力模型下的弹道计算结果。在此基础上，可以充

分利用已有条件，通过改变制导方法，实现对扰动

引力影响的等效补偿。如图８所示，分步式补偿
是把飞行特征量的计算分为两步：首先，不考虑扰

动引力的影响，得到飞行特征量的初值 Ｕ；而
后，寻找快速计算方法［２－７］，得到飞行特征量在扰

动引力影响下的修正量ΔＵ。

图８　分步式补偿模式
Ｆｉｇ．８　Ｆｒａｃｔｉｏｎａｌｓｔｅｐｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｍｏｄｅ

　　分步式补偿的本质是在原有观测器和控制器
的基础上，设计用于补偿的新的观测器和控制器。

在第一步计算飞行特征量初值 Ｕ时，观测器中
仍然使用的是原有不考虑扰动引力时的模型ｆ，ｒ；
而在计算飞行特征量的修正量 ΔＵ时，在原有模
型基础上考虑了扰动引力项 δｆ，δｒ，这样得到的修
正量与原有特征量 Ｕ交互后得到修正后的控制
量Ｕ ＋ΔＵ，并由此通过关机点状态的修正量ΔＸ
最终使得落点偏差 ΔＹ→０，达到了等效补偿的
目的。

２．３　分段式补偿

如图９所示，导弹在主动段初始飞行阶段，可
以暂不考虑扰动引力影响的补偿问题，按正常飞

行程序飞行即可；在接近关机前的一段时间，利用

主、被动段弹道快速计算方法计算扰动引力对命

中精度的影响，同时生成扰动引力影响对应的目

标位置或关机量修正量，这一阶段可称为扰动引

力影响解算段；利用扰动引力影响解算求解修正

量，在后续制导过程中对扰动引力的影响进行补

偿，这一飞行阶段为扰动引力影响修正段。以基

于虚拟目标的显式制导为例，利用制导系统对扰

动引力的影响进行补偿，无须实时计算主、被动段

扰动引力，只需在关机前一小段时间采用解算得

到的虚拟目标实时迭代［７］计算即可，如之前采用

地面装订的虚拟目标诸元制导。这就是分段式补

偿的思路。

图９　分段式补偿思路
Ｆｉｇ．９　Ｔｈｉｎｋｉｎｇｏｆｓｅｃｔｉｏｎａｌｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ

如图１０所示，分段式补偿的核心是设计新的
观测方程和控制器。这种方法在控制方程加入了

选择条件且未达到补偿时刻（ｔ＜ｔｋ）时，根据原有
的观测量通过控制器 Ｕ＝ｕ１（Ｚ）进行制导控制；
当到达补偿阶段（ｔ≥ｔｋ）后，采用新观测器生成的

观测量Ｚ ＋Ｚ通过控制器 Ｕ＝ｕ２（Ｚ）进行控制，
最终实现ΔＹ→０的目标。

２．４　各种补偿模式的特点及适用范围

等效补偿按照补偿的时机可分为地面诸元补

偿和弹上实时补偿两种；按诸元用途可分为弹道

用诸元补偿和制导用诸元补偿。上述补偿模式在

特点、适用范围和设计方法上均有所区别，对比结

果如表１所示。
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图１０　分段式补偿
Ｆｉｇ．１０　Ｓｅｃｔｉｏｎａｌｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｍｏｄｅ

表１　各种补偿模式的特点
Ｔａｂ．１　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｍｏｄｅ

补偿模式 适用范围 设计方法 特点

嵌入式
弹道诸元补偿、制导诸元补偿、

弹上实时补偿

在观测器或控制器中直接

嵌入补偿量
对弹上计算机性能要求较高

分步式 弹道诸元补偿、制导诸元补偿
增加一个新的观测器和一

个新的控制器

需迅速找到飞行特征量的初值，

为后续快速补偿奠定基础

分段式 制导诸元补偿、弹上实时补偿
设计两个观测器，同时控制器

增加了选择功能
可用于弹上实时补偿

　　嵌入式补偿思路清晰、简单明了，但因计算量
和存储量过大，对弹载计算机的性能要求比较苛

刻；同时，该补偿模式对扰动引力影响下的弹道快

速计算方法也有着迫切的需求。随着计算机技术

的发展和对弹道计算方法的不断改进，嵌入式补

偿实现的瓶颈将得以突破。

分步式补偿将大量的计算工作放在地面射前

进行，简化了弹上计算、大大减轻了弹上计算机的

运算负荷和存储压力，但该方法对标准弹道和诸

元的初值有很高的要求。

分段式补偿在导弹发射初始阶段可以不考虑

扰动引力的影响，仅在主动段末端快速计算和修

正即可，该方法实用性较强、适合用作弹上实时补

偿。但该方法需要弹道快速计算方法作为支撑。

３　仿真算例

以弹道诸元分步式补偿为例，对于射程

１００００ｋｍ的某弹道，在给定目标点的基础上，弹
道诸元补偿可分两步实施。第一步，假设选取弹

道诸元为发射方位角 Ａ０和导弹主动段末级俯仰
程序变化率 φ３，采用牛顿迭代法计算得到基本弹

道诸元 Ａ０＝０°，φ３＝－２１２°／ｓ进行计算。第二
步，在弹道计算过程中考虑了扰动引力的影响，计

算全程扰动引力对于弹道落点的影响，假设选取

发射区域地形条件差异较大的三个发射点发射，

扰动引力的影响结果如表２所示。

表２　扰动引力对弹道落点的影响

Ｔａｂ．２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｇｒａｖｉｔｙｏｎｔｈｅｂａｌｌｉｓｔｉｃ

地区１ 地区２ 地区３

ΔＬ／ｍ １８９．４９ ２０２．０２ １７５．５３

ΔＨ／ｍ １４９．０２ ８６．８７ ３４．１１

根据落点偏差对发射诸元的偏导数Ｌ／Ａ，
Ｌ／φｎ，Ｈ／Ａ０，Ｈ／φｎ及扰动引力的影响量
ΔＬ，ΔＨ计算诸元修正量ΔＡ０，Δφｎ：

ΔＡ０
Δφ[ ]

ｎ

＝－
Ｌ／Ａ０ Ｌ／φｎ
Ｈ／Ａ０ Ｈ／φ[ ]

ｎ

－１
ΔＬ
Δ[ ]Ｈ （３）

得到最终修正后的诸元为：

Ａ＝Ａ０＋ΔＡ０
φ′ｎ＝φｎ＋Δφ{

ｎ

（４）

采用修正后诸元的弹道落点精度如表 ３
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所示。

表３　诸元补偿后的弹道落点精度
Ｔａｂ．３　Ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｖｅｅｆｆｅｃｔｕｐｏｎｈｉｔａｃｃｕｒａｃｙ

地区１ 地区２ 地区３

ΔＬ／ｍ ２．２３ －２．１３ １．９５

ΔＨ／ｍ ０．４８ １．９８ ０．８５

仿真结果表明，通过分步式补偿，大幅度减小

了扰动引力对导弹落点的影响，可以满足远程弹

道导弹对落点精度的要求。

４　结论

１）通过对主动段和被动段扰动引力对弹道
导弹命中精度的影响机理剖析得出，扰动引力对

命中精度影响的关键在于制导控制系统中地球引

力模型计算、使用的不精确性。

２）考虑直接补偿扰动引力影响不易实现，基
于控制系统理论，建立了保证导弹在扰动引力作

用下仍能命中目标的等效补偿理论。

３）针对弹道诸元补偿、制导诸元补偿和弹上
实时补偿等不同补偿的应用需求，考虑误差量与

补偿量的映射和补偿关系，提出了嵌入式补偿、分

步式补偿、分段式补偿等几种补偿模式，为后续补

偿实施提供了理论支撑和有益的参考。

４）以弹道诸元分步式补偿为例，给出了诸元
修正的计算方法。仿真结果表明，修正后的弹道

诸元可以满足远程弹道导弹对命中精度的要求，

在一定程度上印证了等效补偿理论及其补偿模式

的正确性和有效性。
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