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基于关机点状态的战术弹道导弹落点估计
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摘　要：如何准确快速地预报 ＴＢＭ的落点是反 ＴＢＭ部署以及提高拦截概率的关键步骤。 首先
介绍了反导作战中的常用坐标系；在适当假设的前提下，建立了基于关机点状态的弹道导弹落
点估计数学模型，模型简单、精确，克服了现有估计方法的弊端；并对落点估计误差用概率圆的
方法进行了分析。 利用所构建的模型进行了 Ｍｏｎｔｅ Ｃａｒｌｏ仿真，从仿真结果看出：仿真所得出的
ＴＢＭ落点估计值与真实值之间存在偏差，这主要是由于模型误差以及再入段没有考虑大气阻力
影响等原因造成的，但偏差量较小，说明了该模型具有很好的可靠性及实用性，对 ＴＢＭ落点估
计具有一定的实际意义。
关键词： 反导；关机点；落点估计
DOI：１０畅３９６９／ｊ畅ｉｓｓｎ畅１００９ －３５１６畅２０１０畅０１畅００７
中图分类号： ＴＰ３９１畅１ 　　文献标识码：Ａ　　文章编号：１００９ －３５１６（２０１０）０１ －００２７ －０４

战术弹道导弹（Ｔａｃｔｉｃａｌ Ｂａｌｌｉｓｔｉｃ Ｍｉｓｓｉｌｅ，ＴＢＭ）具有射程远、再入速度快、精度高、雷达散射截面小（低于
０畅１ ｍ２）等特点，被探测发现的概率小，成功拦截概率低。 为了有效防御战术弹道导弹攻击，当今世界各国都
十分注重发展弹道导弹防御技术。 能够有效地预警是反战术弹道导弹的前提和基础，对于预警系统而言，准
确快速地预报 ＴＢＭ的落点是反 ＴＢＭ部署以及提高拦截概率的关键步骤［１ －２］ 。
目前，对弹道导弹落点的计算通常是直接利用椭圆参数［３］ ，计算量大而且结果较粗糙；或者充分考虑大

气密度的影响，使计算复杂度大大增加。 本文在适当假设前提下，建立了对弹道导弹落点估计的数学模型，
模型比考虑大气密度简单。

１　常用坐标系

１）发射坐标系（ofxfyf zf）［３ －４］ 。 坐标原点 of 位于导弹发射点，ofyf 轴沿地心到发射点的连线指向外，ofxf
轴沿发射点地面切线指向瞄准方向，of zf 垂直于另外两轴并与它们构成随地球旋转的右手直角坐标系。

２）地心大地直角坐标系（ＥＣＦ）（odxdyd zd）［３ －４］ 。 坐标原点位于地球中心 od，odzd 轴沿地球自转轴指向北
极，odxd 轴指向 ０°经线与赤道之交点，odyd 轴指向东经 ９０°经线与赤道之交点，构成随地球转动的右手直角
坐标系。

３）地心惯性坐标系（ＥＣＩ）（ogxgyg zg） ［３ －４］ 。 惯性坐标系与零时刻的地心大地直角坐标系重合，在惯性空
间内保持静止，是不随地球转动的右手直角坐标系。

４）ＵＥＮ参考作标系［３ －４］ 。 以敏感器 S的中心位置 o′为坐标原点，以地心 o与 o′连线的延长线为 U轴，N
轴指向正北方，E轴指向正东方。
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２　弹道导弹落点估计模型

由于弹道导弹靠惯性飞行，一旦关机，其弹道就不能改变（有些再入段机动的战术弹道导弹除外）。 因
此，可以根据导弹运动参数确定其弹道椭圆参数及当时导弹在椭圆弹道中的位置，进而确定导弹落地时间，
再根据地球自转规律确定落点［５ －７］ 。 但实际上，再入后空气阻力会影响飞行轨道，导致落点预报精度较
低

［８ －９］ 。
本文在对导弹落点进行计算时做近似处理，假设落点到再入点弹下点的球面距离和发射点到关机点弹

下点的球面距离相等，且具有相同的地心角，即：
θd ＝θf （１）

此外，假设再入点的速度也未受影响。 这样近似处理比考虑大气密度对弹道参数的影响计算上要简单
得多。
落点的计算需要利用在地心惯性坐标系 ＥＣＩ下关机点状态，此时的 ＥＣＩ 坐标系定义为，在关机时刻 Tf

与 ＥＣＦ坐标系重合，但不随地球旋转，且 ３轴指向不变。 因此，关机时刻目标位置参数在 ２个坐标系下是相
同的，即关机点的经纬度在 ２个坐标系下是相同的。 但速度相差一个由地球自转引起的牵连速度。 在 ＥＣＩ
坐标系中，由于地球自转有一个 Y向的牵连速度 ve，且：

ve ＝rfωeｃｏｓ矱f （２）
式中： ωe 为地球自转角速度；rf 为关机点导弹距地心的距离；矱f 为关机点的纬度。
将关机点速度 vf 在 ＥＣＦ坐标系分解为 ３个分量 vfx，vfy，vfz，牵连速度 ve 可以加到 Y向分量上，即在 ＥＣＩ

坐标系下关机点速度 vfl各分量为：
vflx ＝vfx；　vfly ＝vfy ＋ve；　vflz ＝vfz （３）

将 ＥＣＩ坐标系下的关机点速度 vfl（vflx，vfly，vflz）转换到 ＵＥＮ坐标系中为 vfU（vfUu，vfUe，vfUn），则关机点射向
角αfl和γfl（速度矢量与其在 ＥＮ平面上的投影之间的夹角）为：

αfl ＝ａｒｃｔａｎ vfUe
vfUn

；γfl ＝ａｒｃｓｉｎ vfUn
‖vfU‖

（４）

　　计算落点时要利用在惯性坐标系 ＥＣＩ下关机点状
态参数 rf，vfl，λf，φf，αfl，γfl。 首先求出目标由关机点沿
椭圆轨道飞行至落点所对应的射程角 ψ，见图 １。 定
义一个无量纲的系数 C为：

C ＝v２fl rf ／μ （５）
式中：μ是地球重力参数，且 μ＝３９８ ６０１畅２ ｋｍ３ ／ｓ２ ；C
称为动能参数。 那么椭圆轨道的偏心率为：

e＝ １ ＋C（C－２）ｃｏｓ２γfl （６）
则目标由关机点沿椭圆轨道飞行至落点所对应的射程

角ψ为：
ψ＝２ａｒｃｃｏｓ（１ －Cｃｏｓ２γfl）／e （７） 图 １　射程角示意图

Ｆｉｇ畅１　Ｓｋｅｔｃｈ ｍａｐ ｏｆ ｒａｎｇｅ ａｎｇｌｅ
　　由此得到椭圆弹道的偏近点角 E和半长轴 a为：

E＝ａｒｃｃｏｓ（e－ｃｏｓ φ
２ ／（１ －eｃｏｓ φ

２ ，a＝rf ／（２ －C） （８）

假设再入段目标的速度未受到空气阻力影响，且关机点到落点的飞行时间 tff为：

tff ＝２ a３

μ［π－E＋eｓｉｎ（E）］ （９）

发射点到落点的飞行时间为：
tＦＬ ＝tf ＋tff （１０）

式中 tf 为发射点到关机点的时间。
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则导弹落下的时刻为：
TＬＫ ＝T０ ＋tＦＬ （１１）

式中 T０ 为弹道导弹发射时刻。
所以由三角公式解得落点纬度（ＥＣＩ坐标系下）为：

矱ＬＷＥ ＝ａｒｃｓｉｎ（ｓｉｎ矱fｃｏｓψ＋ｃｏｓ矱fｓｉｎψｃｏｓαfl） （１２）
同样的，落点经度（ＥＣＩ坐标系下）为：

λＬＪＥ ＝λf ＋Δλ （１３）
矱ＬＷＥ ｓｉｎ（Δλ） ＝ｓｉｎψｓｉｎαfl ／ｃｏｓ矱f （１４）

则：
Δλ＝ａｒｃｓｉｎ ｓｉｎψｓｉｎαfl ／ｃｏｓ矱f （１５）

再转换到 ＥＣＦ坐标系下，可得到落点的纬度矱ＬＷ、经度λＬＪ分别为：
矱ＬＷ ＝矱ＬＷＥ （１６） λＬＪ ＝λＬＪＥ －ωe tff （１７）

３　弹道导弹落点误差分析

本文在建立弹道导弹落点估计模型时，假设落点到再入点弹下点的球面距离和发射点到关机点弹下点
的球面距离相等，且具有相同的地心角，同时不考虑大气密度对 ＴＢＭ再入速度的影响，这样对弹道导弹落点
估计就会产生偏差。 对弹道导弹落点估计的误差分析主要是利用落点估计值相对于真实值的圆概率偏差
（ＣＥＰ）进行分析。 通过运用所建立的落点估计模型，进行大量的仿真运算，得出了对应的落点估计值。 统计
意义下的 ＣＥＰ值是指中心位于估计均值，实际估计值以 p概率落在圆内的圆的等效半径。 ＣＥＰ度量了估计
值相对于估计均值的不确定性。 如果对真实值的估计是无偏的，则 ＣＥＰ就度量了估计值相对于真实值的不
确定性。 如果估计是有偏的，假设偏差的边界为 ＰＢ，则有 p的估计值将落在距离真实值不超过 ＰＢ＋ＣＥＰ圆
区域内［１０］ 。

４　仿真试验与结果分析

　　仿真实验采用单星观测，位于东经的地球同步轨
道上。 假设数据采样间隔为 ６ ｓ，测量噪声均方根为
１０ ｄＢ。 设导弹发射点为北纬 ３５°，东经 ４５°，朝东北方
向发射，射向角为 ３０°，发射倾角为 ０°。 主动段飞行时
间约 ３２０ ｓ。 进行１００ 次Ｍｏｎｔｅ Ｃａｒｌｏ仿真［１１］ 。 结果见
图 ２。

图 ２　落点估计
Ｆｉｇ畅２　Ｉｍｐａｃｔ ｐｏｉｎｔ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

　　图 ３中大圆是 ＣＥＰ圆（p ＝０畅２），小圆为真实值，点为仿真估计落点值。 由图 ２可以看出，落点估计存在
常值偏差，落点估计的经纬度为（６２畅１０５°，５２畅１３２°），而真实落点的经纬度为（６２畅０２０°，５２畅０１５°），偏差为
（０畅０８５°，０畅０１７°），这主要是由于模型误差以及再入段没有考虑大气阻力影响等原因造成的，但偏差较小。

５　结束语

文章在适当假设下，建立对 ＴＢＭ落点估计的数学模型，并进行了仿真。 从仿真结果可以看出，导弹落点
估计存在常值偏差，这主要是由于模型误差以及再入段没有考虑大气阻力影响等原因造成的，但偏差较小。
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