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摘　要　建立了火箭弹道仿真模型。用蒙特卡洛法对简控火箭在无控条件下进行了模拟

打靶。从其所有成功子样中统计出了火箭运动参数在主动段一系列时间点上的容许偏差。分别

以上述时间点为起点, 综合考虑运动参数偏差及其它随机偏差的影响, 对落点散布进行了仿真

分析。找出了合适的简控时间终点及其运动参数容许的偏差范围, 为简控系统的设计提供了直

接依据。
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Abstract　T he ba llistic simulation model is established fo r a ro cket . A lo t of simulation targ et pr actice of the r ocket

is done with M onte-Car lo m et hod to the ro cket under none-contr ol condition. The allow able dev iat ions o f mo tion par am-

eters o f the ro cket at a series o f tim e-points in the pow er-flight phase are stat istically count ed fr om all success tr ajecto-

ries. By setting up mo tion paramet ers at above mentioned time-po ints as initial conditions r espectiv ely , the disper sion of

falling points to the gr ound is analy sed by simulation r egarding to the influence o f motion parameter deviations and the

ot her r andom devia tions. The suitable simple contr ol terminal point and its devia tions o f mo tion param et ers a re found

out , w hich prov ide useful information for designing simple contr ol system o f the ro cket .
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火箭精度分析是设计和使用部门均极为关注的问题。火箭落点精度包含两部分内容:一是火箭散布

中心偏离标准瞄准点的距离大小,即系统误差, 又称射击准确度, 该误差不随一次射击若干发火箭的具

体哪一发而改变;二是火箭发射后对散布中心的离散程度,主要是由于生产与装配的工艺误差,火箭在

飞行过程中受到一些随机干扰量的影响而造成的落点散布,亦称为射击散布度。对于射击准确度,如果

通过飞行实验对其作出评定,则在具体一发火箭射击时, 可作为系统误差予以修正。因此,在讨论精度指

标时,更为关注射击散布度。

对于带有简控系统的近程火箭, 其在飞行过程中不可避免地受到诸如推力偏斜、推力作用线横移、

质心横移、风等随机干扰因素的影响,如何设计简控系统以及简控系统是否能达到战术技术指标要求,

都有赖于火箭的精度分析来完成。随着计算机技术的高速发展,数值仿真已越来越受设计者们的青睐。

它既可减少研制成本, 又可缩短研制周期, 在现代武器设计中已发挥出了极其重要的作用。对简控火箭

的精度分析, 采用蒙特卡洛法进行计算机模拟打靶。一方面, 通过对无控火箭的打靶实验可以找出合理

的简控段终点弹道参数容许的偏差范围,为简控系统提供设计依据;另一方面,当简控系统设计完成后,

又可通过模拟打靶实验来检验火箭总体设计是否满足战术技术指标要求。

1　蒙特卡洛法及主要偏差因素
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1. 1　蒙特卡洛法

蒙特卡洛法又称为统计实验法, 其基本思想是利用计算机的数值模拟来代替飞行实验,其模拟打靶

的基本步骤如下:

( 1) 建立弹道仿真数学模型;

( 2) 确定火箭在飞行过程中的各种随机偏差因素及各种偏差因素的分布规律;

( 3) 根据各随机变量的分布规律,构造相应的数学概率模型,以产生各随机变量的抽样值;

( 4) 将随机变量的抽样值送入数学模型。模拟打靶多次,即得随机弹道参量的子样;

( 5) 对打靶结果进行统计处理。

1. 2　主要偏差因素

简控火箭在飞行过程中,大致受到以下十种随机干扰因素的影响。各干扰因素及其极限偏差如下:

( 1) 推力大小偏差( 0. 35% ) ( 6) 平均风偏差( 1%)

( 2) 推力作用线横移( $y = $z = 0. 0035m) ( 7) 随机风

( 3) 推力作用线偏斜( GA= 0. 6°) ( 8)质量偏差(±2kg )

( 4) 气动力系数偏差( 1% ) ( 9) 质心位置偏差( $y = $ z = 0. 0035m )

( 5) 大气密度偏差( 1%) ( 10) 转动惯量偏差( 0. 5% )

其中,除推力作用线偏斜方位角服从[ 0, 2P]之间的均匀分布之外, 其它偏差因素均认为服从正态分布规
律。

1. 3　随机变量抽样

随机变量抽样的基本思路是先产生( 0, 1)之间均匀分布的随机数,再通过相应的变换产生各种其它

分布规律的随机变量。

( 1) ( 0, 1)均匀分布的随机数

( 0, 1)间均匀分布的随机数由计算机内在子程序产生。

( 2) 标准正态分布 N( 0, 1)随机数

设 r 1, r 2为( 0, 1)之间均匀分布的两个随机数,则由以下公式可以产生标准正态分布 N( 0, 1)的随机

数 z 1 , z 2。

z 1 = - 2lnr1co s( 2Pr2 )

z 2 = - 2lnr1
sin( 2Pr2 )

( 1)

　　( 3) 正态分布 N ( L, R) 的随机数 z

z = L + Rz 1 ( 2)

　　( 4) [ a, b] 间均匀分布的随机数 y

y = a + ( b - a) r1 ( 3)

2　弹道仿真模型

在关于弹道仿真模型著述
[ 1] , [ 2]

中只讨论了一种欧拉方程, 且认为火箭质心落在火箭几何对称轴

上。这些方程都只适用于求解姿态角在一定变化范围内的标准弹道方程。对于全姿态范围内变化的偏

差弹道方程, 目前尚未见系统公开的著述。我们根据研制某飞行器仿真软件的经验,建立了适用于全姿

态各种偏差仿真的通用弹道仿真模型。对全姿态方程引入了双欧法
[ 3]
来消除方程的奇异性,避免了四元

数法由积分求有界参数难以确定边界值而产生的方法误差。对存在质心偏移的弹道方程,引入了质心坐

标系的概念, 将火箭的运动分解为随实际质心平动坐标系的平动和绕实际质心平动坐标系的转动,建立

了在质心坐标系上的火箭运动方程。由于篇幅所限, 有关偏差弹道全姿态方程的通用弹道仿真模型在此

不详细列出。

3　仿真结果分析及结论

( 1) 对各种单项偏差因素对落点散布的影响进行了大量的仿真计算,结果表明:
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¹ 推力大小、质量、转动惯量、气动力系数及大气密度偏差在偏差范围内对落点散布影响不大,取每
种偏差的极限值计算其落点散布均在要求范围内。

º 推力偏斜、推力作用线横移以及质心位置偏差在无控时影响主动段姿态及横侧向运动,因而是影

响散布的主要因素。

( 2) 某简控火箭在无控条件下,考虑 17种偏差因素时落点要求半数必中圆内的成功频率为 5. 1%

(子样 2000条) , 挑出这些成功弹道在主动段一系列时间点上(分别记为 t1、t2、t3、t4、t5 )的运动参数, 统

计出运动参数在这些点处的容许偏差,其偏差值见表 1。

表 1　运动参数在给定时间点处的容许偏差

T ab. 1　Allowable Dev iations of Mo tion Par ament ers at G iv en T ime-po ints

t

( s)

$Vx

( m/ s)

$Vy

( m / s)

$Vz

( m /s )

$X

( m)

$Y

( m)

$Z

( m )

$Xx

( rad/ s)

$Xy

( rad/ s)

$Xz

( rad/ s)

$<

( °)

$7

( °)

$C

( °)

t1 17. 805 12. 084 2. 615 56. 137 36. 509 8. 373 . 16141 . 00290 . 00132 1. 6207 . 19546 27. 405

t2 23. 024 16. 443 3. 346 96. 770 64. 814 14. 205 . 23113 . 00285 . 00270 1. 6735 . 19735 49. 650

t3 29. 483 2. 300 4. 284 149. 01 103. 24 21. 519 . 33322 . 00237 . 00309 1. 6926 . 19841 68. 100

t4 38. 019 30. 599 5. 435 216. 02 155. 54 30. 778 . 48666 . 00207 . 00245 1. 7150 . 19937 71. 163

t5 43. 341 37. 638 6. 368 277. 73 206. 65 39. 421 . 63593 . 00186 . 00240 1. 7341 . 19966 72. 802

　　( 3) 分别以上述时间点处的标准弹道运动参数为初始条件,考虑上述 12种运动参数偏差并近似认

为其分布规律服从正态分布,再综合考虑前述 17种偏差因素进行模拟打靶(子样 2000条) ,落点在要求

半数必中圆内的成功频率分别为 57%, 55. 5% , 56%, 54. 5%, 54%。由此可见, 当简控系统终点设在上

述所选时间点上任一点时, 只要弹道参数控制在各自容许偏差范围内,均能满足战术技术要求。虽然随

着控制时间的增长,控制要求略有放松(表现在 $<, $7 略微增大) , 但就火箭成本而言,控制时间越长,
成本越高,因而控制时间选在 t1处较合适,控制范围为 $<≤ 1. 6207°, $7 ≤ 11. 7′。为增加设计余量, 简

控系统调姿准则选为 $<= 1°, $7 = 8′, 即当俯仰角偏差超过1°或偏航角偏差超过 8′时,打开相应姿控

动力系统进行调姿。控制仿真结果表明:该调姿准则及控制范围可行。
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