
书书书

第４０卷 第２期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．４０Ｎｏ．２
２０１８年４月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ａｐｒ．２０１８

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０１８０２００５ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

考虑扰动引力影响的弹道助推段误差传播解析计算方法

王　磊，郑　伟，周　祥
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摘　要：针对地球扰动引力对弹道导弹惯性导航精度影响日益突出这一问题，研究了沿弹道扰动引力的
多项式拟合方法，并基于线性系统理论和弹道摄动思想推导了用于求解扰动引力对弹道助推段状态影响的

完整解析表达式。同时考虑扰动引力影响与导弹视加速度之间的耦合特性，将扰动引力引起的视加速度偏

差视为扰动引力影响的附加补偿项，并进行迭代修正。仿真结果表明：扰动引力拟合残差小于３×１０－７ｍ／ｓ２，
考虑耦合项修正的弹道误差传播解析模型计算残差减小为原有方法的１／３，计算时间仅为直接采用弹道积分
求差法的１／１０。
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　　近几年来，随着惯性测量系统硬件水平的提
高，制导工具误差对弹道导弹命中精度的影响逐

渐降低，而非制导误差的影响却日益突出。地球

扰动引力是导致非制导误差的最主要因素，对于

射程超过１００００ｋｍ的弹道导弹，扰动引力可平
均引起６００ｍ左右的落点偏差［１－２］。

对弹道导弹助推段而言，实现对扰动引力影

响的补偿主要有两种思路：一种为直接补偿法，即

弹上惯导解算时引力项采用高阶引力模型计算；

另一种为间接补偿法，即通过对弹道诸元或关机

方程进行迭代修正来实现补偿［１－２］。直接补偿法

对弹载计算机性能及存储量有很高要求，文

献［３］研究了采用球谐函数计算扰动引力的并行
算法，虽然在计算速度上取得一定提升，却无法解

决存储量的问题；文献［４－５］提出了扰动引力有
限元快速重构模型，并探讨了采用该模型实现弹

上扰动引力实时计算的可行性。

采用间接法补偿扰动引力影响的关键是求解

扰动引力对弹道助推段关机点状态的影响量Δ珔Ｘ，
进而基于获得的Δ珔Ｘ反馈修正弹道发射诸元或关
机方程。显然，基于高阶引力场模型进行弹道数

值积分并与标准弹道等时求差是求解Δ珔Ｘ最直接
的手段，但考虑数值积分计算耗时长的问题，使得

该方法一般只适用于扰动引力影响特性离线

分析。

摄动法是分析扰动引力对弹道影响最常用的

方法。摄动理论最初是由天文学家在分析月球、

木星及土星等天体在受到太阳光压及其他引力体
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摄动后的运动特性的研究中发展起来的。欧拉首

创了轨道要素变分法，分析了木星、土星和月球的

轨道摄动问题。随后，拉格朗日、高斯、拉普拉斯

等也对轨道摄动理论的发展做出了突出的贡

献［６］。针对地球形状摄动问题，日本天文学家古

在由秀在１９５９年根据非线性振动力学中平均法
的思想提出了平均要素法，目前该方法已成功应

用于半解析轨道理论、转移轨道、航天器交会对接

以及编队飞行领域［７－９］，并取得了较好的效果。

在弹道摄动领域，我国学者自２０世纪８０年
代以来，主要针对扰动引力场中弹道快速计算、扰

动引力场对弹道运动的影响分析和扰动引力场影

响补偿方法这三个方面进行了研究。陈国强［１０］、

任萱［１１］、郑伟［１２］等都提出了非常有效的分析方

法和手段。其中，陈国强提出的远程弹道导弹误

差传播特性分析方法在分析扰动引力对弹道导弹

弹道的影响时效果非常好，但该方法在用于分析

扰动引力对基准弹道的影响时会产生较大误差，

这是因为扰动引力与弹道视加速度之间存在耦合

影响。本文即针对这一问题，提出了考虑耦合影

响的弹道误差传播快速分析方法。

１　计算模型

１．１　理论基础［１，１０］

状态空间摄动法的基本思路是：基于一条标

准弹道将弹道非线性方程线性化，得到以速度、位

置（或其他等价变量）偏差为状态变量的线性系

统，并导出系数矩阵的解析解，即

δ珚Ｘ
·
＝Ａ·δ珚Ｘ＋珚Ｖ （１）

其中，珚Ｘ表示系统状态，Ａ为系数矩阵，珚Ｖ为所考
虑的摄动因素。

而后导出状态转移矩阵Φ（ｔ，τ）的解析解，满
足：

Φ
·
（ｔ，τ）＝Ａ（ｔ）Φ（ｔ，τ） （２）

根据线性系统理论，在初始条件 δ珚Ｘ（ｔ０）＝
δ珚Ｘ０下，式（１）的通解为：

δ珚Ｘ（ｔｋ）＝Φ（ｔｋ，ｔ０）δ珚Ｘ０＋∫
ｔｋ

ｔ０
Φ（ｔｋ，τ）珚Ｖ（τ）ｄτ

（３）
如果珚Ｖ可以表示为自变量的简单函数，则上

式可进一步导出解析解。

１．２　弹道摄动方程

标准弹道计算模型可表示为：

珚Ｖ
· ＝珡Ｗ

· ＋珔ｇ（珔ρ）

珔ρ
· ＝珚Ｖ{ 

（４）

其中，珚Ｖ、珔ρ和 珡Ｗ
·分别为标准弹道的速度、位

置和视加速度矢量，珔ｇ（珔ρ）为标准弹道引力加
速度。

若考虑扰动引力对导弹运动的影响，则实际

飞行弹道与标准弹道的等时变分可表示为：

δ珚Ｖ
·
＝珡Ｗ
·
－珡Ｗ
· ＋珔ｇ（珔ρ）－珔ｇ（珔ρ）

δ珔ρ
·
＝δ珚{ Ｖ

（５）

其中，珡Ｗ
·
为实际弹道视加速度，珔ｇ（珔ρ）为实际弹道

引力加速度。

分别将珡Ｗ
·
与珔ｇ（珔ρ）在珡Ｗ

·与 珔ｇ（珔ρ）处泰勒展
开，取一阶项，并整理为矩阵形式，即有

δ珚Ｖ
·

δ珔ρ









· ＝（Ｐ＋Ｑ）
δ珚Ｖ
δ珔( )ρ ＋ δ珔ｇ( )０ （６）

其中，系数矩阵 Ｐ表示地球正常引力（只考虑到
Ｊ２项）对弹道速度和位置的雅可比矩阵，系数矩
阵Ｑ表示弹道视加速度对弹道速度和位置的雅
可比矩阵，即有

Ｐ＝
０ 珔ｇ

珔ρ
Ｉ３









０

Ｑ＝
珡Ｗ
·

珚Ｖ
珡Ｗ
·

珔ρ
Ｉ３

























０

（７）

显然，矩阵Ｐ反映了地球正常引力与扰动引
力的耦合影响，矩阵Ｑ则反映了视加速度与扰动
引力的耦合影响。

文献［１２］给出了Ｑ＝０６×６情况下状态转移矩
阵的解析解（如式（８）所示），进而可得求解弹道
助推段关机点偏差的半解析表达式（如式（９）所
示）。

Φ１１（τ）＝ｃｏｓ（ｎｂτ）

Φ１２（τ）＝
（ｎｂτ）

２

３！
１＋２３×

τ
ｔｋ
＋１６×

τ２

ｔ２( )
ｋ

Φ２１（τ）＝Φ１２（τ）

Φ２２（τ）＝ｃｏｓｈ（槡２ｎｂτ）

Φ３３（τ）＝Φ１１（τ）

Φ４１（τ）＝
ｓｉｎ（ｎｂτ）
ｎｂ

Φ５２（τ）＝
ｓｉｎｈ（槡２ｎｂτ）

槡２ｎｂ
Φ６３（τ）＝Φ４１（τ























）

（８）

·９２·
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δｖｋｘ（ｔｋ）＝∫
ｔｋ

０
Φ１１（ｔｋ－τ）δＦｘ（τ）ｄτ＋

　 　　　∫
ｔｋ

０
Φ１２（ｔｋ－τ）δＦｙ（τ）ｄτ

δｖｋｙ（ｔｋ）＝∫
ｔｋ

０
Φ２２（ｔｋ－τ）δＦｙ（τ）ｄτ＋

　 　　　∫
ｔｋ

０
Φ２１（ｔｋ－τ）δＦｘ（τ）ｄτ

δｖｋｚ（ｔｋ）＝∫
ｔｋ

０
Φ３３（ｔｋ－τ）δＦｚ（τ）ｄτ

δｘｋ（ｔｋ）＝∫
ｔｋ

０
Φ４１（ｔｋ－τ）δＦｘ（τ）ｄτ

δｙｋ（ｔｋ）＝∫
ｔｋ

０
Φ５２（ｔｋ－τ）δＦｙ（τ）ｄτ

δｚｋ（ｔｋ）＝∫
ｔｋ

０
Φ６３（ｔｋ－τ）δＦｚ（τ）ｄ

























 τ

（９）

式（８）中，ｎｂ＝ μ／ｒ槡
３近似反映导弹助推段弹道绕

地心的旋转角速率（文献［１２］将其定义为弹道角
速度），由于在整个弹道助推段飞行过程中ｎｂ的真
实数值变化范围小于１％，故在推导过程中将其视
为常数（取ｎｂ＝１／８２５），ｔｋ为关机时刻。式（９）中，
δＦｘ（τ）、δＦｙ（τ）、δＦｚ（τ）为系统过程扰动项，这里
为扰动引力矢量，即δ珔ｇ。显然，若δ珔ｇ可以表达为关
于时间的函数，式（９）可进一步推导出完整解析解。

２　扰动引力多项式拟合

扰动引力采用球谐函数法进行计算，且取截

断到３６０阶的 ＥＧＭ２００８模型。扰动引力位具体
的计算公式为：

Ｔ＝μｒ∑
ｓ

ｎ＝２

ａｅ( )ｒ
ｎ

∑
ｎ

ｋ＝０
［Ｃｎｋｃｏｓ（ｋλ）＋Ｓｎｋｓｉｎ（ｋλ）］Ｐｎｋ（ｓｉｎφ）

（１０）
式中：ｒ为地心距；λ为地心经度；φ为地心纬度；μ
为地球引力常数；ａｅ为地球赤道平均半径；Ｃｎｋ和
Ｓｎｋ均为球谐函数系数；Ｐｎｋ（ｘ）为缔合勒让德函
数；ｓ为模型截断阶数。

扰动引力位对位置的梯度即为扰动引力，即

δ珔ｇ＝ｇｒａｄＴ＝ Ｔｒ
，
１
ｒ·
Ｔ
φ
，
１
ｒｃｏｓφ

·
Ｔ
( )λ （１１）

采用最小二乘法将助推段扰动引力拟合为关

于时间的多项式函数，且对发射惯性系中扰动引

力三分量分别进行拟合。设观测方程为：

珔Ｚｎ×１＝Ｈｎ×（ｍ＋１）珔λ（ｍ＋１）×１＋珔ε （１２）
式中：珔Ｚｎ×１为观测向量（观测向量即为基于弹道助
推段ｎ个离散时间点对应的位置矢量求解得到的ｎ
组发射惯性坐标系中的扰动引力值），ｎ为拟合点的
个数；Ｈｎ×（ｍ＋１）为系数矩阵，ｍ代表了多项式拟合阶
次；珔λ（ｍ＋１）×１为待定参数向量；珋ε为随机误差向量。

拟合多项式采用如式（１３）所示经验公式。

δ珔ｇ（ｔ）＝∑
ｍ

ｉ＝０
λｉ
ｔ( )１０

ｉ
（１３）

此时有

Ｈｎ×（ｍ＋１）＝

１ ｔ１／１０ … （ｔ１／１０）
ｍ

１ ｔ２／１０ … （ｔ２／１０）
ｍ

   

１ ｔｎ／１０ … （ｔｎ／１０）













ｍ

（１４）
式中，ｔｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ）为离散时间序列。

则根据最小二乘法则，拟合系数可表示为：

珔λ（ｍ＋１）×１＝（Ｈ
ＴＨ）－１ＨＴδ珔ｇｎ×１ （１５）

图１所示为沿弹道扰动引力最小二乘拟合仿真
结果。其中，拟合多项式为５阶，拟合点个数为６。
图１中仅显示ｙ方向拟合效果（１ｍｇａｌ＝１０－５ｍ／ｓ２），
对于ｘ方向和ｚ方向也有相似的结果。

（ａ）拟合曲线与实际曲线
（ａ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅａｎｄａｃｔｕａｌｃｕｒｖｅ

（ｂ）拟合残差图
（ｂ）Ｆｉｔｔｉｎｇｒｅｓｉｄｕａｌｄｉａｇｒａｍ

图１　ｙ方向扰动引力拟合效果
Ｆｉｇ．１　Ｆｉｔｔｉｎｇｅｆｆｅｃｔｄｉａｇｒａｍｏｆｄｉｓｔｕｒｂｉｎｇ

ｇｒａｖｉｔｙｉｎｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

·０３·
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图１所示结果表明采用多项式拟合方法求解

沿弹道助推段扰动引力精度较高，拟合残差小于

３×１０－７ｍ／ｓ２。

３　误差传播解析解

３．１　解析公式推导

将式（１３）代入式（９），然后进行积分即可获

得弹道助推段扰动引力对导弹关机点状态影响的

解析计算公式。

δｖｋｘ（ｔｋ）＝∑
５

ｊ＝０
（Ｃｖｘｊλｘｊ＋Ｄｖｘｊλｙｊ）

δｖｋｙ（ｔｋ）＝∑
５

ｊ＝０
（Ｃｖｙｊλｙｊ＋Ｄｖｙｊλｘｊ）

δｖｋｚ（ｔｋ）＝∑
５

ｊ＝０
Ｃｖｚｊλｚｊ

δｘｋ（ｔｋ）＝∑
５

ｊ＝０
Ｃｘｊλｘｊ

δｙｋ（ｔｋ）＝∑
５

ｊ＝０
Ｃｙｊλｙｊ

δｚｋ（ｔｋ）＝∑
５

ｊ＝０
Ｃｚｊλ

























ｚｊ

（１６）

且有

Ｃｖｘ０＝ｓｉｎ（ｎｂｔｐ）／ｎｂ

Ｃｖｘ１＝［１－ｃｏｓ（ｎｂｔｐ）］／ｎ
２
ｂ

Ｃｖｘ２＝２×［ｎｂｔｋ－ｓｉｎ（ｎｂｔｐ）］／ｎ
３
ｂ

Ｃｖｘ３＝３×［－２＋ｎ
２
ｂｔ
２
ｐ＋２ｃｏｓ（ｎｂｔｐ）］／ｎ

４
ｂ

Ｃｖｘ４＝４×［－６ｎｂｔｐ＋ｎ
３
ｂｔ
３
ｐ＋６ｓｉｎ（ｎｂｔｐ）］／ｎ

５
ｂ

Ｃｖｘ５＝５×［２４－１２ｎ
２
ｂｔ
２
ｐ＋ｎ

４
ｂｔ
４
ｐ－２４ｃｏｓ（ｎｂｔｐ）］／ｎ

６

















ｂ

（１７）

Ｄｖｘ０＝２５２ｎ
２
ｂｔ
３
ｐ／２８３５

Ｄｖｘ１＝２３１ｎ
２
ｂｔ
４
ｐ／１１３４０

Ｄｖｘ２＝８７ｎ
２
ｂｔ
４
ｐ／１１３４０

Ｄｖｘ３＝３３３ｎ
２
ｂｔ
５
ｐ／９０７２０

Ｄｖｘ４＝１８４３３３ｎ
２
ｂｔ
６
ｐ／９０７２０

Ｄｖｘ５＝７ｎ
２
ｂｔ
７
ｐ／

















５６７０

（１８）

Ｄｖｙｉ＝Ｄｖｘｉ

Ｃｖｚｉ＝Ｃｖｘｉ　ｉ＝０，１，…，５

Ｃｚｉ＝Ｃ
{

ｘｉ

（１９）

Ｃｖｙ０＝ｓｉｎｈ（槡２ｎｂｔｐ）／（槡２ｎｂ）

Ｃｖｙ１＝［ｃｏｓｈ（槡２ｎｂｔｐ）－１］／（２ｎ
２
ｂ）

Ｃｖｙ２＝［－２ｎｂｔｐ 槡＋２ｓｉｎｈ（槡２ｎｂｔｐ）］／（２ｎ
３
ｂ）

Ｃｖｙ３＝３［－１－ｎ
２
ｂｔ
２
ｐ＋ｃｏｓｈ（槡２ｎｂｔｐ）］／（２ｎ

４
ｂ）

Ｃｖｙ４＝［－２ｎｂｔｐ（３＋ｎ
２
ｂｔ
２
ｐ） 槡＋３２ｓｉｎｈ（槡２ｎｂｔｐ）］／ｎ

５
ｂ

Ｃｖｙ５＝－５［６＋６ｎ
２
ｂｔ
２
ｐ＋ｎ

４
ｂｔ
４
ｐ－６ｃｏｓｈ（槡２ｎｂｔｐ）］／ｎ

６

















ｂ

（２０）
Ｃｘ０＝［１－ｃｏｓ（ｎｂｔｐ）］／ｎ

２
ｂ

Ｃｘ１＝［ｎｂｔｐ－ｓｉｎ（ｎｂｔｐ）］／ｎ
３
ｂ

Ｃｘ２＝［－２＋ｎ
２
ｂｔ
２
ｐ＋２ｃｏｓ（ｎｂｔｐ）］／ｎ

４
ｂ

Ｃｘ３＝［－６ｎｂｔｐ＋ｎ
３
ｂｔ
３
ｐ＋６ｓｉｎ（ｎｂｔｐ）］／ｎ

５
ｂ

Ｃｘ４＝［２４－１２ｎ
２
ｂｔ
２
ｐ＋ｎ

４
ｂｔ
４
ｐ－２４ｃｏｓ（ｎｂｔｐ）］／ｎ

６
ｂ

Ｃｘ５＝｛１２０×［ｎｂｔｐ－ｓｉｎ（ｎｂｔｐ）］－２０ｎ
３
ｂｔ
３
ｐ＋ｎ

５
ｂｔ
５
ｐ｝／ｎ

７















ｂ

（２１）

Ｃｙ０＝［ｃｏｓｈ（槡２ｎｂｔｐ）－１］／（２ｎ
２
ｂ）

Ｃｙ１＝［－２ｎｂｔｐ 槡＋２ｓｉｎｈ（槡２ｎｂｔｐ）］／（４ｎ
３
ｂ）

Ｃｙ２＝［－１－ｎ
２
ｂｔ
２
ｐ＋ｃｏｓｈ（槡２ｎｂｔｐ）］／（２ｎ

４
ｂ）

Ｃｙ３＝［６ｎｂｔｐ＋２ｎ
３
ｂｔ
３
ｐ 槡－３２ｓｉｎｈ（槡２ｎｂｔｐ）］／（４ｎ

５
ｂ）

Ｃｙ４＝［６＋６ｎ
２
ｂｔ
２
ｐ＋ｎ

４
ｂｔ
４
ｐ－６ｃｏｓｈ（槡２ｎｂｔｐ）］／（２ｎ

６
ｂ）

Ｃｙ５＝［３０ｎｂｔｐ＋１０ｎ
３
ｂｔ
３
ｐ＋ｎ

５
ｂｔ
５
ｐ－

槡　　 １５２ｓｉｎｈ（槡２ｎｂｔｐ）］／（２ｎ
７
ｂ



















）

（２２）
其中，ｔｐ＝ｔｋ／１０。

３．２　仿真分析

标准弹道采用国外某公开的弹道导弹参数进

行仿真，导弹发射点参数见表１。导弹助推段关
机时间为１７７ｓ。

表１　导弹发射点参数

Ｔａｂ．１　Ｌａｕｎｃｈｉｎｇｐｏｉｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｏｆｍｉｓｓｉｌｅ

大地经度／（
!

）大地纬度／（
!

） 高度／ｍ 方位角／（
!

）

８７．５Ｅ ３０．５Ｎ ５５８４ ６０．０

为了验证解析公式的计算精度，将其与数值

积分结果进行对比。仿真结果如图２所示。
方法１：弹道求差法，即在对弹道进行数值积

分时分别采用正常引力模型（考虑到 Ｊ２项）和考
虑了高阶扰动引力的引力模型，而后对两条弹道

状态量（发射惯性系中速度和位置）等时求差。

该方法求解精度最高，误差源仅为计算机本身计

算误差，可以作为其他分析方法精度评估的参照。

·１３·
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方法２：不考虑视加速度与扰动引力耦合影
响的弹道误差传播解析计算模型，即采用式（１６）
进行计算。

图２所示为上述两种方法在求解扰动引力
引起的弹道助推段状态偏差 Δ珚Ｘ随时间的变化
曲线对比图，其中 Δ珚Ｘ均在发射惯性系中表达。

结果表明，解析公式解算的结果与弹道求差法

的结果基本一致，只是在 ｘ方向和 ｚ方向精度略
差。分析表明，式（１６）计算精度略差主要是由
于没有考虑扰动引力与视加速度之间的耦合影

响，下面讨论对上述耦合项进行补偿修正的

方法。

图２　解析法与求差法计算结果对比
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｅｔｈｏｄ

４　耦合项补偿

４．１　补偿策略

如前所述，式（１６）的计算结果没有考虑扰动
引力与视加速度之间的耦合影响。推导考虑耦合

因素影响的弹道误差传播解析解需要在 Ｑ≠０６×６
的条件下求解式（６）的状态转移矩阵解析解。实
际推导中发现，由于矩阵 Ｑ相当复杂，致使很难
直接得到状态转移矩阵的解析表达式。

提出一种“附加补偿 ＋迭代修正”的思路来
解决考虑耦合项的弹道误差传播解析求解问题，

具体思路为：将扰动引力引起的视加速度偏差

δ珡Ｗ
·
视为扰动引力 δ珔ｇ的附加补偿量，并通过有限

次迭代修正不断逼近数值积分计算的结果。具体

流程如图３所示。其中 Δ珚Ｘｋｉ表示关机点状态偏
差，Ｅｐｓ为容许误差矢量。

下面给出由状态偏差 Δ珚Ｘｉ求解视加速度偏

差δ珡Ｗ
·
的具体表达式。

视加速度由气动力和发动机推力两部分组

成，故而视加速度偏差可表示为：

δ珡Ｗ
·
＝δ珚Ｒ＋δ珔Ｔ （２３）

式中，珚Ｒ和 珔Ｔ分别为气动力和发动机推力。

图３　考虑耦合项的迭代修正流程图
Ｆｉｇ．３　Ｉｔｅｒａｔｉｖｅｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔ

·２３·
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珚Ｒ＝１ｍ

－Ｃｘ
１
２ρｖ

２Ｓｍ

Ｃｙ
１
２ρｖ

２Ｓｍ

Ｃｚ
１
２ρｖ

２Ｓ















ｍ

珔Ｔ＝１ｍ

－ｍｕｅ＋Ｓｅ（ｐｅ－ｐＨ）























 ０

０

（２４）

其中，Ｃｘ、Ｃｙ、Ｃｚ分别为阻力系数、升力系数和侧
力系数，ρ为大气密度，ｖ为飞行器相对大气的速
度，Ｓｍ为弹体最大横截面积，ｍ为弹体质量，ｕｅ为
排气速度，Ｓｅ为喷口截面积，ｐｅ为排气端面压力，
ｐＨ为当地大气压力。

记Ｍｖ为珚Ｒ对速度矢量的偏导数，Ｍｒ为珚Ｒ对
位置矢量的偏导数，其具体表达式为：

Ｍｖ＝
珚Ｒ
珚ＶＴ
＝

Ｍ１ Ｍ２ Ｍ３
Ｍ４ Ｍ５ Ｍ６
Ｍ７ Ｍ８ Ｍ









９

（２５）

Ｍ１＝－Ｃｘρｖｘ
Ｍ２＝－Ｃｘρｖｙ
Ｍ３＝－Ｃｘρｖｚ

Ｍ４＝Ｃαｙραｖｘ＋
ｖ２ｖｙ

２（ｖ２ｘ＋ｖ
２
ｙ

[ ]）
Ｍ５＝Ｃαｙραｖｙ－

ｖ２ｖｘ
２（ｖ２ｘ＋ｖ

２
ｙ

[ ]）
Ｍ６＝Ｃαｙραｖｚ

Ｍ７＝Ｃβｚρβｖｘ－
ｖｘｖｚ

２ ｖ２ｘ＋ｖ
２

槡
( )

ｙ

Ｍ８＝Ｃβｚρβｖｙ－
ｖｙｖｚ

２ ｖ２ｘ＋ｖ
２

槡
( )

ｙ

Ｍ９＝Ｃβｚρβｖｚ＋
ｖ２

２ ｖ２ｘ＋ｖ
２

槡
( )



























ｙ

（２６）

且有，

Ｍｒ＝
珚Ｒ
珔ρＴ
＝
Ｓｍ
ｍ

０ －Ｃｘ
１
２ｖ

２ρ
ｙ
０

０ Ｃαｙα
１
２ｖ

２ρ
ｙ

０

０ Ｃβｚβ
１
２ｖ

２ρ
ｙ















０

（２７）

其中，α与β分别为攻角和侧滑角，Ｃαｙ和Ｃβｚ分别为升
力系数对攻角的导数和侧力系数对侧滑角的导数。

记Ｎｒ为 珔Ｔ对位置矢量的偏导数。

Ｎｒ＝
珔Ｔ
珔ρＴ
＝
Ｓｅ
ｍ

０ －
ｐＨ
ｙ

０

０ ０ ０











０ ０ ０

（２８）

综合上述方程可得视加速度摄动方程为：

δ珡Ｗ
·
＝［Ｍｖ Ｍｒ＋Ｎｒ］Δ珚Ｘ （２９）

４．２　仿真分析

仿真初始条件与３２节中所述一致。同样对
图４中给出的四种方法加以说明。其中，前两种
方法（即方法１和方法２）３２节已做说明。

方法３：改进的弹道误差传播解析计算模型，
即对扰动引力与视加速度耦合影响迭代补偿后的

弹道误差解析计算模型，且迭代１次。
方法４：改进的弹道误差传播解析计算模型，

且迭代２次。

（ａ）ｚ向速度偏差
（ａ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｚｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

（ｂ）ｚ向位置偏差
（ｂ）Ｐｏｓｉｔｉｏｎｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｚｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图４　不同方法状态偏差计算结果及残差对比图
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓｉｎ
ｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｒｅｓｉｄｕａｌｅｒｒｏｒ
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图４所示为采用上述４种方法求解扰动引力
引起的弹道助推段状态ｚ向偏差Δｖｚ及Δｚ随时间
的变化对比图以及改进前后模型计算残差对比图。

图４表明，改进后的弹道助推段误差传播解析计算
模型计算精度有很大提升，模型计算残差减小为原

来的１／３，且迭代２次的效果比迭代１次的效果要
好。ｘ向及ｙ向也有类似的修正效果。

表２所示为不同方法计算耗时情况，显然解
析法在计算耗时方面相对数值积分求差法有很大

优势，约为后者的１／１０；同时，考虑扰动引力与视
加速度耦合影响修正的解析法较原有解析法在耗

时方面略有增加，但不明显。

表２　不同方法仿真时间对比
Ｔａｂ．２　Ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｔｉｍｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

方法１ 方法２ 方法３ 方法４

计算耗时／ｓ １２０．４７３ １０．３６７ １１．５５４ １２．８１１

５　结论

弹道助推段误差传播快速计算模型是实现弹

道扰动引力场影响补偿的基础和前提，基于此，本

文主要完成了如下内容：

１）基于弹道摄动思想及线性系统理论构建
了考虑扰动引力影响的弹道助推段误差传播解析

计算模型；

２）考虑了扰动引力与视加速度项之间的耦
合影响，并将扰动引力引起的视加速度偏差视为

扰动引力的附加补偿项，并采用逐次迭代的思路

逐步修正原有结果；

３）对解析模型及修正后的解析模型的精度
及计算耗时进行了仿真验证，并与数值积分求差

法的结果进行了对比。仿真结果表明，修正前的

解析法计算结果基本反映了弹道助推段误差传播

的趋势，但计算精度略差；修正后的解析法计算精

度有很大提升，计算残差减小为原来的１／３。同
时，解析法在计算耗时方面相对数值积分求差法

有很大优势，约为后者的１／１０。
总的来说，本文的工作为弹道导弹扰动引力场

影响补偿这一研究课题中的基础研究部分，可以为

弹道助推段扰动引力场影响补偿研究提供支撑。
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