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导弹尾罩分离运动不确定性分析
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摘　要：为了检验实际条件下导弹尾罩分离运动可能存在的风险，建立了基于凯恩方程的分离过程多体
动力学模型与基于关键点－碰撞边界相对位置判断的碰撞检测模型，采用蒙特卡洛方法与Ｍｏｒｒｉｓ筛选法对输
入参数存在随机偏差时尾罩分离运动受到的影响进行了不确定性分析，通过蒙特卡洛法得到了分离运动状

态的散布特性，通过Ｍｏｒｒｉｓ筛选法得到了各输入变量的影响程度排序。研究结果表明：尾罩分离方案的可靠
性较高，在输入参数存在偏差情况下也可满足安全性指标，各项输入参数中风干扰、推冲器的推力偏差对尾

罩落点距离的影响相对较大，而导弹点火时尾罩的横向距离受风与出筒速度的影响相对较大。
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　　大型筒式导弹发射较多采用冷弹射的方式完
成出筒过程，弹射过程由发射筒内燃气发生器产

生高温高压燃气提供动力。为避免发射筒内燃气

对导弹尾段内设备造成影响，在筒内弹射阶段需

要尾罩对其进行保护的同时起到承力作用。待导

弹出筒后，须及时将尾罩分离，以使发动机能够点

火工作［１－２］。

尾罩分离是导弹出筒后的第一个关键动作，

分离过程受实际条件的不确定性影响较大。尾罩

分离运动的不确定性分析是研究输入参数在一定

范围内随机变化时尾罩分离的运动特性，具体包

括概率分析与灵敏度分析两部分。概率分析通过

计算模型输出的概率分布给出模型整体上受输入

参数随机变化的影响程度；灵敏度分析则通过计

算各输入参数存在一定变化范围时模型输出对单

个输入参数的敏感程度，给出各输入参数影响程

度的排序。概率分析常用的方法有蒙特卡洛法

（ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｍｅｔｈｏｄ）和拉丁超立方抽样法（ｌａｔｉｎ
ｈｙｐｅｒｃｕｂｅｓａｍｐｌｉｎｇ）等，其中蒙特卡洛法应用最为
广泛［３－４］。灵敏度分析常用的方法有 ＯＴＡ法
（ＯｎｅａｔａＴｉｍｅＡｐｐｒｏａｃｈ）、线性回归法、方差分
解法、Ｍｏｒｒｉｓ筛选法等。其中 ＯＴＡ方法最为简
单，但只能计算局部灵敏度而无法给出输入参数

在一定范围内变化的灵敏度；线性回归法只有在

输入输出为近似线性关系时具有较好的效果；方

差分解法的定量结果最为准确，但对于高维问题

计算量巨大；Ｍｏｒｒｉｓ筛选法所需计算量小，也可用
于非线性模型的分析，其计算结果在定量上不如
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方差分析法准确，但在定性上比 ＯＴＡ与线性回归
法更具参考价值［５－６］。

本文针对一种采用推冲器轴向解锁弹出、侧

推火箭横向推离的尾罩分离方案，建立这一过程

的动力学模型，给出尾罩－弹体碰撞检测方法，采
用蒙特卡洛法对尾罩分离运动过程进行概率分

析，采用 Ｍｏｒｒｉｓ筛选法对其进行输入参数的全局
灵敏度分析，以实现对此方案中尾罩分离运动过

程的不确定性分析与评估。

１　计算模型

１１　物理模型

尾罩分离过程流程图如图１所示。弹体与尾
罩分离过程物理模型如图２所示。弹体通过燃气
弹射以一定速度飞出发射筒，尾罩与弹体固定连

接，处于一体飞行阶段。出筒大约 １５０ｍｓ后，导
弹发出尾罩分离指令，推冲器点火，尾罩与导弹之

间解锁。解锁后尾罩在推冲器的作用下与弹体发

生相对运动。分离初期导向销的约束作用使尾罩

保持沿弹体轴线运动，将两体约束形式简化为棱

柱铰，此时系统处于导向销约束阶段。当两者相

对距离超过导向销后，尾罩在推冲器的作用下继

续相对弹体运动，此时尾罩与弹体可能发生一定

的相对偏转，因此将两体约束形式简化为棱柱 －
球铰组合约束，此时系统处于推冲器约束阶段。４
个推冲器均达到最大行程后，尾罩与弹体之间不

再有结构接触，分离过程进入自由飞行阶段。侧

推火箭在发出尾罩分离指令之后延迟 ４００ｍｓ点
火，将尾罩推离发射阵地，尾罩自由飞行至落地。

图１　尾罩分离过程流程图
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图２　尾罩分离各阶段约束特性示意图
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１２　动力学方程

假设两体均为刚体，两体约束均为刚性约束。

选取导弹弹体质心的３个速度与绕质心的３个角
速度以及各阶段尾罩相对于弹体的相对运动速度

为相互独立的系统广义速率。基于凯恩方程将各

个阶段系统动力学方程写成统一形式。

Ｍｑ̈－Ｆ＝０ （１）
　　其中，
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式（１）中，Ｍ为系统广义质量矩阵，Ｆ为系统广义
力向量，̈ｑ为广义速率向量 ｑ的导数，αｉ为刚体 ｉ
的偏速度矩阵，βｉ为刚体 ｉ的偏角速度矩阵，Ｆ

ｅ
ｉ

与Ｍｅｉ为外力与外力矩矢量，νｉ为附加加速度矢
量，σｉ为附加角加速度矢量。ｉ为刚体编号，１为
导弹，２为尾罩。

刚体ｉ在惯性系下的速度、角速度、加速度与
角加速度通过以下关系得到：

ｒｉ＝αｉｑ

ωｉ＝βｉ{ ｑ
（２）

ｒ̈ｉ＝αｉ̈ｑ＋νｉ
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尾罩所受外力有重力、发射筒燃气后效压力、

推冲器的推力、气动力以及侧推火箭的推力。

１３　碰撞检测

分离进入自由飞行阶段后开始碰撞检测，检

测边界如图３中虚线所示。Ⅰ－Ⅷ为碰撞检测关
键点，由于弹体为轴对称物体，因此Ⅰ－Ⅷ代表碰
撞检测的关键线，每个关键线上均匀取８个关键
点，共６４个关键点，以双方关键点的坐标是否位
于对方的碰撞边界内部作为判断碰撞的基准。

碰撞检测分为两步：

１）计算弹体上关键点在尾罩参考坐标系中
的位置坐标为（ｘ（２）ｉ ，ｙ

（２）
ｉ ，ｚ

（２）
ｉ ），则弹上关键点与

对称轴之间的距离为 Ｒｉ＝ ｙ（２）ｉ ＋ｚ
（２）

槡 ｉ ，碰撞发生

的判据为：
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图３　碰撞边界示意图
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２）计算尾罩上关键点在弹体参考坐标系中的
位置坐标为（ｘ（１）ｉ ，ｙ

（１）
ｉ ，ｚ

（１）
ｉ ），则碰撞发生的判据为：

ｘ（１）ｉ ≥ｘ
（１）
Ⅰ ，ｙ

（１）( )ｉ
２＋ ｚ（１）( )ｉ

２≤ ｙ（１）( )Ⅰ
２

ｘ（１）Ⅱ ≤ｘ
（１）
ｉ ＜ｘ

（１）
Ⅰ ，ｙ

（１）( )ｉ
２＋ ｚ（１）( )ｉ

２≤ ｙ（１）( )Ⅱ
２

ｘ（１）Ⅲ ≤ｘ
（１）
ｉ ＜ｘ

（１）
Ⅱ ，ｙ

（１）( )ｉ
２＋ ｚ（１）( )ｉ

２≤ ｙ（１）( )Ⅲ

{ ２

（５）

２　输入参数偏差

影响尾罩分离的主要输入偏差有时序偏差、出

筒状态偏差、推冲器作用力偏差、侧推火箭特性偏

差、尾罩质心位置偏差、风干扰以及燃气后效等。

时序偏差主要来自于计时、起爆、导爆装置的性能

散布。出筒状态中出筒速度偏差来自于弹射燃气

的性能参数散布，出筒的滚转角速率偏差来自于发

射筒内滚转方向的导向力与摩擦力散布，出筒的俯

仰与偏航角速率偏差来自于出筒后弹体在随机干

扰下的运动散布。推冲器推力大小与工作时间偏

差来自于推进剂随环境条件变化的性能散布，推力

线方向偏差来自于喷管制造加工装配时的工艺精

度散布。尾罩质心位置偏差来自于尾罩本身的加

工误差以及安装仪器设备后的质心偏移散布。风

干扰属于发射时的环境条件散布。燃气后效是导

弹出筒时筒内燃气外泄过程中对弹体底部产生的

残余压力［７］。各输入参数变化范围如表１所示。

表１　输入参数偏差表
Ｔａｂ．１　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｉｎｐｕｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

序

号
项目 子项目

偏差范围（相

对于标准值）

１
２

时序

偏差

解锁时刻

侧推火箭点火时刻

±２０ｍｓ
±４０ｍｓ

３
４
５
６

出筒

状态

出筒速度

俯仰角速率

偏航角速率

滚转角速率

±３ｍ／ｓ
±１°／ｓ
±１°／ｓ
±５°／ｓ

７
８
９
１０

推冲器

推冲器１推力大小
推冲器２推力大小
推冲器３推力大小
推冲器４推力大小

±６ｋＮ
±６ｋＮ
±６ｋＮ
±６ｋＮ

１１
１２
１３
１４
１５
１６

侧推

火箭

推力大小

工作时间

推力线纵向偏斜

推力线横向偏斜

推力线纵向横移

推力线横向横移

±０．６ｋＮ
±２５ｍｓ
±０．３°
±０．３°
±４ｍｍ
±４ｍｍ

１７
１８
１９

尾罩质

心位置

弹体Ｘ方向
弹体Ｙ方向
弹体Ｚ方向

±１０ｍｍ
±２０ｍｍ
±２０ｍｍ

２０
２１

风
风速大小

风向方位角

±２２．５ｍ／ｓ
±１８０°

２２
２３

燃气

后效

出筒底部压强

衰减指数

±０．１ＭＰａ
±２０

　　表１中时序偏差、出筒状态偏差、推冲器偏
差、侧推火箭偏差与尾罩质心位置偏差的变化范

围均为分系统设计后通过测试与计算得到的结

果。风为环境条件，由总体指定适用范围。燃气

后效由于没有成熟的模型与测试条件，因此在基

准参数上下浮动１５％作为偏差范围。

３　不确定性分析

３．１　概率分析

３１１　蒙特卡洛法
蒙特卡洛法又称统计模拟法、随机抽样技术，

是一类通过随机变量的统计试验或随机模拟，求

解数学、物理和工程技术问题近似解的数值方法。

基于蒙特卡洛法进行尾罩分离运动概率分析的具

体步骤如下［４］：

１）建立一个较精确的尾罩分离运动计算
模型；

２）确定计算模型输入参数的概率分布，如果
没有先验数据，可以设为均匀分布，这样得到的结

果更为保守；

３）根据输入参数的概率分布构造相应的数
学模型，生成随机抽样值；

４）通过计算模型得到分离运动特性的一个
输出值；

５）循环上述两步，进行多次仿真，对输出值
的概率分布特性进行统计分析。

３１２　分析结果
利用蒙特卡洛法对随机偏差干扰下的尾罩

分离过程进行评估。为了更为保守地分析系统

在随机输入参数条件下的散布特性，设定所有
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随机偏差在区间内服从均匀分布。仿真次数为

１０００次。
经过１０００次随机偏差作用下的尾罩分离过

程仿真，得到尾罩落点散布如图４所示，导弹点火
时尾罩相对导弹空间位置的散布如图５所示，仿
真输出特性参数变化范围如表２所示。１０００次
仿真中尾罩均能与弹体安全分离，导弹点火时尾

罩与弹体的横向距离、尾罩落点与发射点距离均

满足安全性要求，这表明此尾罩分离运动方案具

有较高的可靠性。

图４　尾罩落点散布
Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｒｏｐｐｏｉｎｔｓ

图５　导弹点火时尾罩质心空间位置散布
Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｅｎｔｒｏｉｄｓｐａｔｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

ｔｈｅｃｉｒｃｕｍｓｔａｎｃｅｓｏｆｉｇｎｉｔｉｏｎ

表２　尾罩分离特性参数范围

Ｔａｂ．２　ＰａｒａｍｅｔｅｒｒａｎｇｅｏｆｔｒａｉｌｃｏｖｅｒＳｅｐａｒａｔｉｎｇ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

项　目
范　围

最小 均值 最大

落点坐标Ｘ／ｍ ３５．８１ ８０．３４ １２９．５８

落点坐标Ｚ／ｍ －４２．１８ －０．５３ ４４．３６

落点与发射点距离／ｍ ３４．９４ ８１．７１ １３２．７５

导弹点火时尾罩相对横

向距离／ｍ
２２．７８ ３７．２３ ５７．８６

３２　全局灵敏度分析

３２１　Ｍｉｒｒｏｓ筛选法
Ｍｉｒｒｏｓ筛选法［６］对每个输入变量采用初级影

响（ＥｌｅｍｅｎｔａｒｙＥｆｆｅｃｔ，ＥＥ）的概念。假设输入变量
为Ｘ（ｘ１，ｘ２，…，ｘｋ），Ｙ（Ｘ）是输入变量为 Ｘ时模
型的输出，则第ｉ个输入变量的ＥＥ可表示为：

ＥＥｉ＝
Ｙｘ１，…，ｘｉ－１，ｘｉ＋Δ，ｘｉ＋１，…，ｘ( )ｋ －Ｙ（Ｘ）

Δ
（６）

式（６）中，Δ为对应变量相邻采样点间的增量，
若先将每个参数的变化范围映射到区间［０，
１］，并将其离散化，使每个输入参数只能从

０， １ｐ－１，
２
ｐ－１，…，{ }１中取值，其中 ｐ为输入参

数取样点的个数，则式（６）中Δ＝ １ｐ－１。

利用 Ｍｏｒｒｉｓ筛选法分析全局灵敏度的步骤
如下：

１）使每个变量在各自ｐ个采样点中随机选择
一个点，计算一次Ｙ（Ｘ）；
２）在ｋ个变量中随机选择一个变量，将该变

量的值增加一个Δ，其他变量保持不变，再计算一
次Ｙ（Ｘ＋Δ），通过式（６）即可得到该变量的一次
ＥＥ值；
３）在剩下ｋ－１个变量中随机选择一个变量，

其他变量保持第二步的数值不变，根据第二步的

方式计算一次该变量对应的 ＥＥ值，并重复此步
骤直到所有输入变量都被计算了一次ＥＥ值；
４）重复上述三步，生成多个ＥＥ向量，针对每

个输入变量，计算所对应 ＥＥ的平均值，即可作为
该变量全局灵敏度的度量值。

３２２　计算结果
基于Ｍｉｒｒｏｓ筛选法对表１中各项偏差的影响

程度进行全局灵敏度分析，每个偏差选取６个水
平，共进行２０轮ＥＥ数值的计算。全局灵敏度分
析结果如图６、图７所示。从图６、图７中可知，风
向方位角（偏差序号２１）对尾罩落点距离灵敏度
的影响最大，之后是第Ⅱ、Ⅲ象限推冲器的推力偏
差以及风速偏差（序号８、９、２０）。另一方面，解锁
时刻、偏航角速率以及燃气后效偏差（序号１、５、
２２、２３）对尾罩落点距离的影响可以忽略。对于
导弹点火时尾罩的相对横向距离，风向方位角与

出筒速度影响显著（序号２１、３），而侧推火箭推力
线横向偏差以及燃气后效偏差（序号１４、１６、２２、
２３）对结果的影响可以忽略。

·１９·
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图６　落点距离全局灵敏度分析结果
Ｆｉｇ．６　Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｏｆｄｒｏｐｐｏｉｎｔｄｉｓｔａｎｃｅ

图７　点火时横向距离全局灵敏度分析结果
Ｆｉｇ．７　Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｏｆｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｄｉｓｔａｎｃｅｕｎｄｅｒ

ｔｈｅｃｉｒｃｕｍｓｔａｎｃｅｓｏｆｉｇｎｉｔｉｏｎ

４　结论

本文针对某导弹尾罩分离过程，建立了分离

过程动力学仿真模型，基于蒙特卡洛法与 Ｍｏｒｒｉｓ
筛选法对尾罩分离运动过程进行了输入参数对分

离过程影响的不确定性分析，主要结论如下：

１）文中建立了尾罩分离系统多体动力学模
型，并给出了一种简洁的尾罩 －弹体碰撞检测
方法。

２）１０００次蒙特卡洛仿真中尾罩均能与弹体
安全分离，导弹点火时尾罩与弹体横向距离、尾罩

落点与发射点距离均满足安全性要求，这表明此

尾罩分离运动方案具有较高的可靠性。

３）根据基于Ｍｉｒｒｏｓ筛选法的灵敏度分析结

果，在２３个偏差中，风向方位角，第Ⅱ、Ⅲ象限推
冲器的推力偏差以及风速偏差对尾罩落点距离灵

敏度的影响相对较大，而解锁时刻、偏航角速率以

及燃气后效偏差的影响可以忽略。风向方位角与

出筒速度对导弹点火时尾罩相对横向距离的影响

显著，而侧推火箭推力线横向偏差以及燃气后效

偏差的影响可以忽略。
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