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非标准气象条件下的平行接近法导引弹道仿真

苏明臣, 袁修久, 杨小雷, 杨 荣
(空军工程大学理学院,陕西西安,710051)

摘要 将导弹在一个攻击平面上的平行接近法的导弹与目标的相对运动方程组推广为三维空

间中的导弹与目标的相对运动方程组,利用三维空间中的导弹与目标的相对运动方程组推导出

了惯性坐标系下的弹道倾角和偏角的计算公式,给出了多段组合法生成航迹的离散算法。在此

基础上,结合大气运动方程组(MM5方程),建立了非标准气象条件下的平行接近法导引弹道模

型。通过仿真对比分析了标准和非标准气象条件下的平行接近法导引弹道,验证了纵风主要影

响导弹的射程,而横风主要影响导弹的飞行方向。最后使用STK(卫星工具包)对2种气象条

件下的某空空导弹攻击空中目标的导引弹道进行了视景仿真,逼真地显示了导弹飞行且命中目

标的运动轨迹。
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GuidanceTrajectoryVisualSimulationBasedontheParallelApproaching
MethodundertheNonstandardWeatherConditions

SUMingchen,YUANXiujiu,YANGXiaolei,YANGRong
(ScienceCollege,AirForceEngineeringUniversity,Xi'an710051,China)

Abstract:Therelativedynamicalequationsofthemissileandtargetonanattackplaneoftheparallelap-

proachingmethodareextendedtothethreedimensionalspaceinthispaper.Thecalculationformulasof
thetrajectoryobliquityanddriftanglearededucedthroughtherelativedynamicalequationsofthemissile
andtarget,andmultisectiontrajectorygenerationmethodispresented.Then,byintegratingwiththee-

quationsofatmosphericmotion(MM5equations),theguidancetrajectorymodeloftheparallelapproac-
hingmethodisestablishedunderthenonstandardweatherconditions.Throughcomparisontheguidance
trajectoryofparallelapproachingmethodunderthestandardandnonstandardweatherconditionsisana-
lyzed,theresultshowsthattheheadwindmainlyinfluencesthemissile'srangeandthecrosswindinflu-
encesthemissile'sdirectionmainly.Finally,thevisualsimulationofanairtoairmissile'sguidancetrajec-
toryundertwodifferentweatherconditionsbytheSTK(SatelliteToolKit)isrealized,whichexhibitsthe
motiontrajectoryofthemissileapproachingandhittingthetargetvividly.
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  导引律是描述导弹质心运动应该遵循的准则,
它确定了导弹飞行的运动学弹道。在各种导引方法

中,平行接近法导引时导弹的飞行弹道比较平直、曲
率较小[1]。导弹的导引弹道一般要根据导弹与目标

的相对运动方程组进行求解,现有文献[12]叙述的是

一个攻击平面上导弹与目标的相对运动方程组,也
就是说相对运动方程组描述的是二维平面上的导弹

的运动。除特定条件外,一般运动方程组不能直接

用于求解惯性坐标系下的三维导引弹道。另外,现
有文献[12]一般只考虑了标准气象条件下的平行接

近法导引弹道,而现实的战争发生在非标准气象条

件下,因此,研究非标准气象条件下的平行接近法导

引弹道非常必要。

1 气象要素的离散运动方程

导弹的实际飞行过程处于非标准气象环境下,
必然受到气象要素的干扰。本文利用 MM5方程组

来模拟非标准气象环境。若水平纵风、横风和垂直

气流分别记为u、v、w ,大气密度为ρ,压强为P ,
温度为 T 。则非标准气象要素在 (xi,yj,zk,tn)
处的离散运动方程由文献[3]可得。在此运动方程

中,hτ 为时间步长;hx、hy、hz 分别为空间中各个轴

上的空间步长;(xi,yj,zk)为空间任意点;tn 为任

意时刻;xi,yj,zk 为空间点在三维直角坐标系上的

投影,而其中的时间步长和空间点可表示如下:

tn =nhτ,n=0,1,.....,N,N =[T/hτ]

xi=ihx

yj =jhy,i、j、k∈Z
zk =khz

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(1)

式中:T 为总时间。
为了简化记号,记 (xi,yj,zk,tn)=(i,j,k,

n),见图1。

图1 空间剖分

Fig.1 SpaceDivision

2 非标准气象条件下导弹运动模型的
建立

标准气象条件下导弹在飞行过程中主要受到空

气动力R、发动机推力PT 和重力G 的作用。在非标

准气象条件下,导弹在飞行过程中所受的作用力与标

准气象条件相比,主要是空气动力的作用不同。这里

重点讨论非标准气象条件下的导弹运动方程组。
设V 和Vr 分别为发射导弹的绝对飞行速度和

相对飞行速度,Vw 为水平风速和垂直气流的合速

度,把水平风速和垂直气流沿惯性坐标系各个轴分

解为水平纵风u、水平横风v 和垂直气流w ,并假

定各个分量与对应轴的方向一致时为正,反之为负。
可得到风场中的速度标量几何关系式:

Vr = (Vx -u)2+(Vy -w)2+(Vz -v)2

sinθr =(Vr -w)/Vr

cosψr =(Vx -u)/ (Vx -u)2+(Vz -v)2

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(2)

式中:相对弹道倾角θr 和相对弹道偏角ψr 分别为导

弹相对速度Vr 与水平面的夹角和其投影线与ox 轴

正方向的夹角。
将导弹所受到的空气动力R 投影到气流坐标

系的oxr 轴、oyr 轴和ozr 轴上,把空气动力分解为

阻力Xr 、升力Yr 和侧向力Zr 。则空气动力方程:

Xr =CxρVr
2S/2

Yr =CyρVr
2S/2

Zr =CZρVr
2S/2

ì

î

í

ï
ï

ïï

(3)

式中:Cx,Cy,Cz 分别为非标准大气条件下的阻力

系数、升力系数和侧向力系数;ρ为非标准气象条件

下的大气密度;S 为导弹参考面积。
在非标准气象条件下,导弹质心动力学方程组、

空气动力矩方程组和辅助方程组由文献[5]可得。
导弹在飞行过程中发生旋转,于是得到导弹绕

质心在任意时刻的运动方程组:

dφ/dt=ωy/cosϑ
dϑ/dt=ωz

{ (4)

式中:φ,ϑ分别为偏航角和俯仰角;ωy,ωz 分别为

导弹绕y 轴和z轴的转动角速度。
将地面坐标系中导弹的速度分量投影到弹道坐

标系中,可得到导弹质心的运动学方程组:

 
dx/dt=Vx =Vcosθcosψ
dy/dt=Vy =Vsinθ
dz/dt=Vz =-Vcosθsinψ

ì

î

í

ï
ï

ïï

(5)

式中:弹道倾角θ和弹道偏角ψ 分别为弹道坐标系

83 空军工程大学学报(自然科学版) 2015年



中的oxh 轴与水平面之间的夹角和其投影线与地面

坐标系中ox 轴正方向的夹角;V 为导弹速度。联

立式(2)~(5)和导弹质心的动力学方程组、空气动

力矩方程组及辅助方程组得到非标准气象条件下导

弹运动方程组。

3 目标数学模型

本文采用多段组合法生成航迹[67]思想,把航迹

简化成由直线段和圆弧段光滑连接而成的曲线段。
设 P1(x1,y1,z1),P2(x2,y2,z2),…,Pn(xn,

yn,zn)为空间中已知的n个点,目标在P2,P3,…,

Pn-1 处的转弯半径为r,目标由P1 直线飞行到A1

经圆弧 A1A2
  飞 行 到 A2,再 经 直 线 飞 行 到 A3,

A4…,最后经圆弧A2n-5A2n-4
  飞行到A2n-4 ,再经直

线飞到Pn 点,见图2。其中,C1,C2,…,Cn-1 分别

是线段P2P3,P3P4,…,Pn-1Pn 的中点。

图2 目标运动轨迹

Fig.2 Thetrailofthetarget

  下面给出目标沿图2所示曲线段飞行时任意时

刻t 的 位 置 坐 标 M 的 计 算 公 式,仅 就 航 迹 段

P1A1A2C1 进行讨论,其他各段的讨论类似。

设M 是圆弧A1A2
  上任意一点,M'(xM',yM',

zM')是线段A1A2 和OT1M 的交点,B1(xB1,yB1,

zB1)是线段 A1A2 和 OT1P2 的交 点,σ 是 直 线

P2P1 和P2P3 的夹角,OT1A1=r 是目标转弯半

径。VT 为目标速度的大小,ti =iΔt,Δt为时间步

长,设M(xTi,yTi,zTi)是目标运动曲线上任意一

点。容易得到:

1)当VTti<P1A1时,M 点在惯性坐标系下的

坐标为:

xTi =xA1 +λti(xP1 -xA1)

yTi =yA1 +λti(yP1 -yA1)

zTi =zA1 +λti(zP1 -zA1)

ì

î

í

ï
ï

ïï

(6)

式中:λti =VTti/P1A1。

2)当 P1A1 <VTti <P1A1 +A1A2
  时,设

∠MOT1P2 =σ1,则 B1M'=OT1B1/sinσ1,λM' =

B1M'/B1A1,σ1= 0.5-λti (π-θ),

OT1M'=OT1B1/cosσ1,M 点在惯性坐标系下

的坐标为:

xTi =xOT1 +(xM'-xOT1)/λM

yTi =yOT1 +(yM'-yOT1)/λM

zTi =zOT1 +(zM'-zOT1)/λM

ì

î

í

ï
ï

ïï

(7)

式中:λM =OT1M'/OT1M 。

3)当P1A1+A1A2
 

<VTti<P1A1+A1A2
 

+
A2C1 时,M 点在惯性坐标系下的坐标为:

xTi =xA2 +λti(xA2 -xC1)

yTi =yA2 +λti(yA2 -yC1)

zTi =zA2 +λti(zA2 -zC1)

ì

î

í

ï
ï

ïï

(8)

式中:λti =VTti-(P1A1+A1A2
  )/A2C1。

4 平行导引方程

平行接近法是指导弹在整个运动过程中,目标

线在空间中不发生转动的一种导引方法,即在整个

导引过程中,目标线的方向始终保持不变。与二维

平面相比,在三维空间中要保持目标线平行,不仅要

保持导弹速度和目标速度在垂直于目标线上的分量

的大小相等,而且还应保持方向相同。
设 (x0,y0,z0)和 (xT0,yT0,zT0)分别为导弹

和目标的初始位置,令R01=xT0 -x0,R02=yT0 -
y0,R03=zT0 -z0,则:

R = (xT0 -x0)2+(yT0 -y0)2+(zT0 -z0)2

为初始时刻弹目距离,记a=(R01,R02,R03),则a
为目标线的方向向量,且目标线的单位方向向量:

ae = R01/R,R02/R,R03/R( ) 。
导弹与目标的相对运动关系见图3。

图3 导弹与目标相对运动关系

Fig.3 Therelativemotionbetweenthemissileandthetarget

  D,M 分别是导弹和目标在某时刻的位置。则

导弹速 度 和 目 标 速 度 的 方 向 向 量 分 别 为:b =
(Vcosθcosψ,Vsinθ,Vcosθsinψ) 和 bT =
(VTcosθTcosψT,VTsinθT,VTcosθTsinψT);导弹速

度 与 目 标 线 的 夹 角 为: ω1 =
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arccos(a·b)/(a b )( ) ,目标速度与目标线的

夹角为:ω2=arccos(a·bT)/(a bT )( ) ;导弹

速度和目标速度垂直于目标线上的分量大小分别

为:b' =Vsinω1 和 b'T =VTsinω2。  由于导

弹和目标的距离始终是减小的,所以它们的变化率

始终小于零,即:

dr/dt=VTsinω2-Vsinω1 <0 (9)
于是导弹和目标的相对运动方程组:

  
dr/dt=VTsinω2-Vsinω1<0
(b-Vcosω1·ae)-(bT -VTcosω2·ae)=0{ (10)

方程组(10)中的第2个方程刻画了目标线不随

时间变化发生转动。根据导弹速度和目标速度在垂

直于目标线上的分量大小相等和方向相同,由式

(10)可得:

 
C1cosθcosψ-C2sinθ-C3cosθsinψ=C7

C4sinθ-C2cosθcosψ-C5cosθsinψ=C8

C6cosθsinψ-C3cosθcosψ-C5sinθ=C9

ì

î

í

ï
ï

ïï

(11)

式中:

 

V -R201V/R2=C1,R01R02V/R2=C2,R01R03V/R2=C3,

V -R202V/R2=C4,R02R03V/R2=C5,V -R203V/R2=C6
((VT -R201VT/R2)cosθTcosψT -R01R02VTsinθT/R2-
R01R03VTcosθTsinψT/R2=C7,(VT -R202VT/R2)sinθT -
R01R02VTcosθTcosψT/R2-R02R03VTcosθTsinψT/R2=C8,
(VT -R203VT/R2)cosθTsinψT -R01R03VTcosθTcosψT/R2-
R03R02VTsinθT/R2=C9

因为-π/2≤θ≤π/2,由式(11)可求得弹道

倾角和弹道偏角的计算公式:

θ=arcsin(n/m)

ψ=±arcsin(l/p){ (12)

式中:

m = ((C4C1-C22)(C6C1-C23)-(C3+C5C1)2)

n = (C7C2+C8C1)(C6C1-C23)+(C2C3+C5C1)(C7C3+C9C1)

p = (C4C1-C22)(C6C1-C23)-(C2+C5C1)2 (m2-n2)/m2

l = (C7C2+C8C1)(C3C2+C5C1)+(C3C7+C9C1)(C4C1-C22)

  再将 R01,R02,R03,Vt,V,θT,ψT,θ,ψ 代入式

(9)确定符合条件的弹道偏角ψ 。联立式(2)~(5)
和导弹质心的动力学方程组中的第1个方程、空气

动力矩方程组及辅助方程组。然后将V,θ,ψ 代入

导弹运动学方程(5)中就得到了导弹任意时刻的位

置坐标,进而可绘出非标准气象条件下的平行接近

法导引弹道。

5 仿真分析

初始条件:导弹总质量m=221kg,推力PT =
42000N,S=0.05m2,V =865m/s,θ=35°,ϑ

=36°,ψ=30°,φ=0°,ωz=ωy=0rad/s,导弹位

置 (800m,7000m,300m),转动惯量Jz =Jy =
900kg·m2,特征长度L=1.2m。目标速度Vt =
346m/s,目标初始位置 (800m,1300m,400m)
仿真时间步长Δt=0.05s。
  导弹外形给定时导弹的气动系数及力矩系数取

决 于攻角、侧滑角等。偏航、俯仰力矩系数my=mz=
-0.0532α-0.0025,阻力系数、升力系数和侧向力

系数Cx=0.099α+10-7,Cy=0.4316α-0.083,Cz

=0.053α-0.04,其中α为攻角。
在同一时刻,非标准气象因素随着空间位置的移

动而发生变化。设离散后MM5方程初始条件为:
t=0

hτ =5×10-2s,hx =hy =hz =103m
uijk =20e-[(xi-5)2/22+(yj-5)2/32]+10e-[(xi-1)2/22+(yj-1)2/32]m/s
vijk =10e-[(xi-5)2/32+(yj-5)2/22]+15e-[(xi-2)2/22+(yj-2)2/32]m/s
wijk =5e-[(xi-5)2/32+(zk-5)2/22]+20e-[(xi-1)2/22+(yj-2)2/32]m/s

ρijk = (xi-104)/106+1.255(1-2.25586×10-5zk)4.25588kg/m3

Pijk = (yi-104)/106+101325(1-2.25586×10-5zk)5.25588Pa 
Tijk =288.15-0.0065zkK

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï

(13)
用C++语言编程序求解文献[3]中大气离散

运动微分方程组得非标准气象因素随时间的变化规

律。运用 MATLAB绘制图4。

图4 风对导弹弹道的影响

Fig.4 Theinfluenceonthemissile'strajectoryunderwind

  从图4中可以看出,纵风主要影响了导弹的射
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程,而横风主要影响了导弹的飞行方向。
图5是利用C++语言和STK软件包构建的

三维场景。将载机、导弹和目标等加载在三维地图

上,绘制导弹在标准和非标准气象条件下的导引弹

道。从仿真结果可以看出:导弹在飞行过程中受到

气象因素的影响,飞行轨迹偏离了理想弹道,弹道高

度和弹体落点发生了变化。

图5 基于STK的导引弹道仿真

Fig.5 TheguidancetrajectorysimulationbasedonSTK

6 结语

本文建立了非标准大气下的平行接近法导引弹

道模型,通过该模型可以直接解算出惯性坐标系下

的三维导引弹道。该模型对于研究真实气象条件下

的弹道仿真有一定的意义。
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