
AERONAUTICAL SCIENCE & TECHNOLOGY
36

研  究   Research

2012/2     航空科学技术

0 引言
由于制导是一个较为复杂的过程，

受很多随机因素的影响，通常用击中概

率（也称命中概率、制导概率）表示空空

导弹武器系统攻击目标的能力，它是空

空导弹最重要的性能指标，对歼击机空

战具有决定性的意义。

对于单发空空导弹的击中概率，较

多地研究了其攻击区的解算问题[1-2]，

或仅用综合制导误差的均方差和战斗

部的杀伤半径给出击中概率模型[3]，并

没有考虑单发空空导弹多次捕获追踪

目标的情形。

本文采用概率分析法及概率论相

关知识，研究主要制导参数为随机变

量、单发空空导弹多次捕获追踪目标

情况的击中概率模型。概率分析法是

一种评价空空导弹作战能力的常用解

析方法，它首先将一项任务划分为若干

环节，对各个环节都进行衡量并定出标

准，最后通过评价各个环节的完成概率

才决定出空空导弹的完成任务概率[4]。

单发空空导弹多次捕获追踪的
击中概率模型

摘　要: 在分析空空导弹使用过程与击中事件的基础上，提出了一种用于计算单发空空导弹多次捕获追踪目标的

击中概率模型，以空空导弹截击目标为例，计算空空导弹的攻击次数与击中概率，阐述了主要参数对有效攻击角

度的影响规律，结果表明该模型计算简便、合理有效。
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1 空空导弹击中事件分析
空空导弹从发射到引爆，先后经历

程控段、中制导段、末制导段与截击目

标段[5]。程控段由弹载计算机的程序控

制，目的是保证载机的安全；中制导模

式有数据链、惯性制导、雷达半主动，目

的是使导弹进入导引头发现区；末制导

模式一般为雷达主动与雷达半主动，目

的是使导弹进入近炸引信的引爆区，或

直接击中目标；截击目标段是引信给出

引炸信号后的一段延迟时间。

由于实际空战中，程控段对制导

过程影响不大，而截击目标段的时间极

短，可认为进入引爆区后战斗部立即爆

炸[6]。因此，本文不考虑这两个阶段的影

响，认为空空导弹能否击中目标，主要

取决于是否发生了如下事件：（1）在中

制导模式的导引下，导引头能够发现目

标，用捕获概率表示；（2）在导引头的自

导引下，导弹作适当的机动飞行进入战

斗部的引爆区，且引信引爆后可以毁伤

目标，用追踪概率表示；（3）如果由于导

引头丢失目标而未能击中目标，且战斗

部未引爆，空空导弹将再次捕获追踪目

标，直至击中目标。

2 多次捕获追踪的击中概率模型
当空空导弹一次攻击未击中目标

时，要进行再捕获再追踪，当各次捕获

追踪的概率相等时，击中概率公式为：
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式中LM为空空导弹的总航程；LZ为中制

导段航程；LL为末制导段航程；LR为再捕

获再追踪段航程； floor(x)为取整函数；PHi

为空空导弹一次攻击的击中概率。

2.1各制导阶段航程模型
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图1　空空导弹中制导段示意图
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1) 中制导段航程模型

如图1，B点对应空空导弹发射时

刻，DLmax(x)为最大发射距离，E点对应导

弹导引头视场接触到目标时刻。由图1

可知[7]：
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式中：m为目标与导弹的速度比，ψTB为发

射时刻空空导弹的前置角。在三角形 faBαE

中，得到ψMB=arcsin[msin(ψTB +βB)] -βB，又由

于 
 max

max

arcsin( sin )L
TE TB B B

D

D
D

ψ ψ β β= + −

因此式（4）可写为： max maxZ Z TB B L DL L D D mψ β=

max maxZ Z TB B L DL L D D mψ β=  。
　　在一定射击条件下，使空空导弹捕

获概率最高的前置角称为有利前置角。

当空空导弹以有利前置角射击时，不是

空空导弹与目标相遇，而是搜索扇面中

的Q点与目标相遇。假设BQ=kDDmax，k为

遮盖系数（0~1之间），则：

max max

sin sin( )B MB B

D LkD D
β π ψ β− −

=          (5)

将
 sin( )
sin( )

MB B
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= 代入上式得到：
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kD m
D k m

ψβ =
− ψ       (6)

经过试验得到当导引头半视角θ=45˚

时，k=0.69。这样当m给定时，公式（4）可

改写为：

 　　LZ=LZ (DDmax,DLmax,ψTB)           (7)

　　可见，中制导段的航程与最大发射

距离DLmax和发射时刻目标的前置角ψTB

密切相关。

2） 末制导段航程模型

如图2，当空空导弹在末制导段采

用追踪法飞向目标时，有如下关系式：
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dD V V
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（8）
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经过推导，得到从导引头发现目标

时刻到追踪过程任一时刻所经过的航程：
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式中：ψTE、DE分别为导引头发现目标时

刻目标的前置角和距离，可作为末制导

段的初始条件，故有DE=DDMAX；ψT、 D分

别为任一时刻目标的前置角和距离。

当追上目标时，D=0，此时有：
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            (11)

当速度比m给定时，末制导段的航

程表示为：

LL=LL(DDmax,ψTE)                        (12)

可见，末制导段与最大发现距离 

DDmax和导引头发现目标时刻的目标前

置角ψTE密切相关。

3) 再捕获再追踪段航程模型

当空空导弹在C点丢失目标后，需

进行旋回半径为RM的环行搜索，因此，

经过一个环行搜索周期的航程为：
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在此时间段内目标运动距离为2πRMm，

图2  空空导弹末制导段示意图
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图3　再捕获再追踪段示意图

由
 2 2 2R R M

M T

L L R m
V V

π−
=

 
得到：

2
2
1

M
R

R mL
m

π
=

−                              (15)

因此，再捕获再追踪段的航程为：
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可见，当速度比m给定时，再捕获

再追踪段的航程只与导弹的旋回半径

RM 有关。

2.2 一次捕获追踪的击中概率模型

1) 捕获概率模型

假设空空导弹在垂直面内与水平

面内的制导误差相互独立，由于垂直面

内的制导容易实现，故本文不考虑高度

（或俯仰角）的影响，而只考虑方位角和

距离的影响，表示为：
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式中：Pz、PL分别为空空导弹水平面内

的捕获概率和水平面内的追踪概率； f 

(DD)为导引头发现距离的分布密度函

数；DDmax为最大发现距离。

由于机载雷达的制导误差，空空导

弹将在一定区域内接近目标，这个区域

由最大线性误差确定，而线性误差是一
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                                                   (17)

式中：Pz、PL分别为空空导弹水平面内

的捕获概率和水平面内的追踪概率； f 

(DD)为导引头发现距离的分布密度函

数；DDmax为最大发现距离。

由于机载雷达的制导误差，空空导

弹将在一定区域内接近目标，这个区域

由最大线性误差确定，而线性误差是一

随机量，分布律为y =φ(x)。已知发现距

离DD、导引头半视角θ及目标绝对速度

方向与空空导弹相对目标速度方向之

(2)

(3)

(4)

RM

VT

VM

C
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间的夹角α，就可以确定导引头发现目

标的区域[x1，x2]。用捕获概率描述空空

导弹飞到这个区域的情况[8]：

2

1

x

Z D x
P  D  x  dxα  ϕ=∫

              (18)

式中：x为垂直于导弹与目标相对速度

方向上的误差；x1、x2为x的极值，并且有 

x1=-DDsin(θ+α)，x2=DDsin(θ-α)，且当α=0

（尾随或迎头）时，x1=- x2=DDsinθ。

如果制导误差服从正态分布规律，即

 2

2

1 ( )( ) exp[ ]
22 xx

x xxφ
σπσ
−

= −    (19)

式中：x为机载雷达的制导误差的数学

期望，x=DDsinα；σx为制导误差的均方

差。再由空空导弹与目标的相对运动

得到：

α=β+arcsin[sin(π-β)VT /VM]          (20)   

式中：β为空空导弹的拦截角（导弹

速度方向与目标速度方向的夹角），

那么由概率论可得空空导弹的捕获概

率为：

 
2 1(     ) ( ) ( )Z D
x x

x x x xP D β
σ σ
− −

=Φ −Φ

                                                        (21)

式中：Φ(x)为标准正态分布函数。

2）追踪概率模型

末制导过程中拦截角β是一个随机

变量。拦截角的数值与制导方法、目

标飞行条件、空空导弹的性能等条件

有关，对于每一组条件都对应地存在

着一个最合理的拦截角mβ。在空空导

弹进行末制导时总是力图实现mβ，此

时空空导弹不需作任何机动动作即可

飞向目标，如图4中的直线EC。此时

追踪概率可表示为[9]：
2

1

( ) ( )L DP D d
β

β

ρ β β= ∫                    (22)

此时公式(17)表示为：

 max 2

0 1

[ ( ) ( ) ] ( )
DD

Hi Z D D DP P D d f D dD
β

β

ρ β β= ∫ ∫
                                                            (23)

　 　 式 中 : ρ （ β ） 为 拦 截 角 的

分 布 密 度 函 数 , 正 态 分 布 时 为 
2

2

( )1( ) exp( )
22

mβ

ββ

β
ρ  β

σπσ
−

= − ；

                                             
  mβ为

拦截角的数学期望，mβ=ψTE-ψME，后

半球攻击时有0<ψTE<π/2，ψTE、ψME分

别为导引头发现目标时刻目标的前置

角和空空导弹的前置角；σβ为拦截角

的均方差；β1、β2为拦截角的极值， 

β1=-ΔφM1+mβ，β2=+ΔφM2+mβ；ΔφM1、

ΔφM2为导弹成功进行末制导时可能增

加或减小的航向角的绝对值。

为了计算空空导弹的追踪概率，

应确定σβ，此值取决于机载雷达和弹

载控制设备的性能以及在所实施制导

方法下空空导弹的运动动态特性。

假设目标匀速直线飞行，空空导弹

采用追踪法从后半球进行左转弯截击。

在E点发现目标，C点击中目标。这

样，空空导弹在截击过程中依靠自身的

机动能消除的极限航向角偏差表示为：

1 1min[( )M ME M∆ = − ∆

 

2 2min[( )M ME M∆ = + ∆   

1 2 2
M M

M M
M

V t
R

φ∆ = ∆ =φ

φ φ

φφ θ

θ

ψ

ψ

(24)

                                                   (25) 

                                                   (26)

式中：tM 为导弹飞行时间，
D

M
MT

Dt
V

= ；
 

为导弹相对目标的速度，

VMT=VMcosψME -VT cosψME。

当π/2<ψTE<π时，即为空空导弹从

前半球攻击目标的情况。

3）导引头发现距离函数

由于大气状态、目标散射特性、

方位角等因素的动态变化，实际空空

导弹的发现距离也是一个随机变量。

因此，在整个制导阶段都应考虑发现

距离的影响，此时公式（23）中导引

头发现距离的分布密度函数表示为：

( ) ( )D D Df D dD dF D=

0
( ) 1 [1 ( )]

n
D Dj

j
F D P D

=
= − −∏      

   (27)

                                                   (28)

式中：F(DD)为从DDmax到击中目标之

前导引头的累积发现概率；n为搜索次

数；DDj为导引头的瞬时发现概率，表

示为：

1
1 ( )( ) P DjK D

Dj faP D F +=
                   

(29)

式中：KP(DDj)为单个信号接收的能量

与接收机噪声功率谱密度的比值，表

示为：

 2 2 2
0.2

3 4
0

( )
( ) 10

(4 ) ( )
DjDpu pu t T

P Dj
Dj

P G F
K D

D C N
ατ σ λ ϕ

π
−=

+

                                                   (30)

式中：Ffa为虚警概率；Ppuτpu为脉冲宽

度内导引头辐射的能量；Gt为天线作

用的方向系数；λ为波长；σT为目标的

雷达散射截面；F(φ)为方向图传播因

子(只考虑方位角的影响)；C为杂波的

功率谱密度；N0为接收机自身噪声的

功率谱密度；α为实际环境中电磁波的

衰减系数。

对于目标与空空导弹以任何方向进

行平飞的情况，有下列判别方法[8]：当

导引头使用高重频脉冲多普勒(PD)雷达

时认为，只有当目标在空空导弹前半球

迎飞或后半球飞离时，信号处于无杂波

区，即C=0，其他方向目标则处在杂波

区，即C >0。

3 算例与分析
根据以上公式计算空空导弹的击

ψTE

VM

ψME

VT

E

DD

2ΔφM

ΔφM2

c

图4　空空导弹后半球进入引爆区示意图
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间的夹角α，就可以确定导引头发现目

标的区域[x1，x2]。用捕获概率描述空空

导弹飞到这个区域的情况[8]：

2
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式中：x为垂直于导弹与目标相对速度

方向上的误差；x1、x2为x的极值，并且有 

x1=-DDsin(θ+α)，x2=DDsin(θ-α)，且当α=0

（尾随或迎头）时，x1=- x2=DDsinθ。

如果制导误差服从正态分布规律，即

 2

2

1 ( )( ) exp[ ]
22 xx

x xxφ
σπσ
−
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式中：x为机载雷达的制导误差的数学

期望，x=DDsinα；σx为制导误差的均方

差。再由空空导弹与目标的相对运动

得到：

α=β+arcsin[sin(π-β)VT /VM]          (20)   

式中：β为空空导弹的拦截角（导弹

速度方向与目标速度方向的夹角），

那么由概率论可得空空导弹的捕获概

率为：

 
2 1(     ) ( ) ( )Z D
x x

x x x xP D β
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式中：Φ(x)为标准正态分布函数。

2）追踪概率模型

末制导过程中拦截角β是一个随机

变量。拦截角的数值与制导方法、目

标飞行条件、空空导弹的性能等条件

有关，对于每一组条件都对应地存在

着一个最合理的拦截角mβ。在空空导

弹进行末制导时总是力图实现mβ，此

时空空导弹不需作任何机动动作即可

飞向目标，如图4中的直线EC。此时

追踪概率可表示为[9]：
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β
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此时公式(17)表示为：
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　 　 式 中 : ρ （ β ） 为 拦 截 角 的

分 布 密 度 函 数 , 正 态 分 布 时 为 
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  mβ为

拦截角的数学期望，mβ=ψTE-ψME，后

半球攻击时有0<ψTE<π/2，ψTE、ψME分

别为导引头发现目标时刻目标的前置

角和空空导弹的前置角；σβ为拦截角

的均方差；β1、β2为拦截角的极值， 

β1=-ΔφM1+mβ，β2=+ΔφM2+mβ；ΔφM1、

ΔφM2为导弹成功进行末制导时可能增

加或减小的航向角的绝对值。

为了计算空空导弹的追踪概率，

应确定σβ，此值取决于机载雷达和弹

载控制设备的性能以及在所实施制导

方法下空空导弹的运动动态特性。

假设目标匀速直线飞行，空空导弹

采用追踪法从后半球进行左转弯截击。

在E点发现目标，C点击中目标。这

样，空空导弹在截击过程中依靠自身的

机动能消除的极限航向角偏差表示为：
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式中：tM 为导弹飞行时间，
D
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为导弹相对目标的速度，

VMT=VMcosψME -VT cosψME。

当π/2<ψTE<π时，即为空空导弹从

前半球攻击目标的情况。

3）导引头发现距离函数

由于大气状态、目标散射特性、

方位角等因素的动态变化，实际空空

导弹的发现距离也是一个随机变量。

因此，在整个制导阶段都应考虑发现

距离的影响，此时公式（23）中导引

头发现距离的分布密度函数表示为：
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式中：F(DD)为从DDmax到击中目标之

前导引头的累积发现概率；n为搜索次

数；DDj为导引头的瞬时发现概率，表

示为：
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式中：KP(DDj)为单个信号接收的能量

与接收机噪声功率谱密度的比值，表

示为：
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式中：Ffa为虚警概率；Ppuτpu为脉冲宽

度内导引头辐射的能量；Gt为天线作

用的方向系数；λ为波长；σT为目标的

雷达散射截面；F(φ)为方向图传播因

子(只考虑方位角的影响)；C为杂波的

功率谱密度；N0为接收机自身噪声的

功率谱密度；α为实际环境中电磁波的

衰减系数。

对于目标与空空导弹以任何方向进

行平飞的情况，有下列判别方法[8]：当

导引头使用高重频脉冲多普勒(PD)雷达

时认为，只有当目标在空空导弹前半球

迎飞或后半球飞离时，信号处于无杂波

区，即C=0，其他方向目标则处在杂波

区，即C >0。
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根据以上公式计算空空导弹的击
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中概率，原始数据如下：空空导弹的最

大马赫数为3.5，最大过载为30，20km

高度下前半球最大发射距离为50km，

后半球最大发射距离为20km；导引头

体制为PD雷达，半视角为55°；具有充

足机动能力的最大航程为50km。目标

以200m/s的速度作匀速直线运动，目

标的RCS为3m2。

3.1 攻击次数对击中概率的影响

计算得到发射导弹时刻（对应B

点）目标前置角ψTE对攻击次数的影

响，见图5，以及不同攻击次数下ψTB

对导弹击中概率的影响，见图6。

由图5可知，后半球±26°范围内空

空导弹可进行4次攻击，两侧26°～102°

或-26°～-102°范围内可进行3次攻击，

前半球102°～180°或-102°～-180°范围

内可进行2次攻击。

原因是前半球攻击时，虽然目标

雷达散射截面较小，但导引头处于无

杂波区，最大发现距离相对后半球攻

击仍远很多，又由于最大发射距离也

较远，因此导弹飞行在中制导段的航

程较大；在±102°范围内，导弹相对

目标的速度已小于导弹的绝对速度，

有益信号开始处于杂波区，缩短了导

引头的发现距离；后半球±26°范围

内，信号同样处于杂波区，导弹的最

大发射距离也较小，飞行在中制导段

的航程小（中制导段相当于由载机代

替），使得导弹发射后不久即进入末

制导段，甚至导引头可以在挂架上发

现目标后再发射。

由图6可知，一次攻击时，击中概

率为0.5的角度范围为后半球 69°，前半

球 60°；考虑多次攻击时，击中概率为

0.5的角度范围增加为后半球 77°，前半

球 65°。有效攻击角度的提高，一定程

度上弥补了两侧攻击时由于空空导弹的

机动性而造成的“盲区”，提高了空空

导弹的离轴发射能力。当一次攻击的击

中概率小于1.0时，攻击次数的增加对

于提高击中概率将更加显著。

3.2 主要参数对击中概率的影响

由公式(4)(11)(16)可知，影响攻

击次数的主要因素有最大发射距离

D Lmax，最大发现距离DDmax，速度比

m，过载nM，而DLmax主要由DDmax、导

引头半视角θ、引战配合特性限制的最

小m以及弹上能源工作时间确定。由

于在实际空战中导弹可以改变的参数

有m、nM、θ。因此主要考察以上三个

参数对击中概率的影响。

由图7可知，速度越大，有效攻

击的角度范围越小，原因是导弹在两

侧离轴发射时，受机动性的限制，导

弹在高速状态下来不及转弯就已飞离

目标。但导弹的飞行速度小于400m/s

后，后半球攻击时的相对速度过小，

不能追上目标。因此，导弹在两侧攻

击目标的速度不应太大，在后半球攻

击目标的速度不能过小，应控制在合

理范围内。

由图8可知，过载越大，有效攻击

目标的范围越大，多次攻击时由于增

加过载可以减小转弯半径，还可以增

攻击次数
一次攻击击中概率
多次攻击击中概率
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中概率，原始数据如下：空空导弹的最

大马赫数为3.5，最大过载为30，20km

高度下前半球最大发射距离为50km，

后半球最大发射距离为20km；导引头

体制为PD雷达，半视角为55°；具有充

足机动能力的最大航程为50km。目标

以200m/s的速度作匀速直线运动，目

标的RCS为3m2。

3.1 攻击次数对击中概率的影响

计算得到发射导弹时刻（对应B

点）目标前置角ψTE对攻击次数的影

响，见图5，以及不同攻击次数下ψTB

对导弹击中概率的影响，见图6。

由图5可知，后半球±26°范围内空

空导弹可进行4次攻击，两侧26°～102°

或-26°～-102°范围内可进行3次攻击，

前半球102°～180°或-102°～-180°范围

内可进行2次攻击。

原因是前半球攻击时，虽然目标

雷达散射截面较小，但导引头处于无

杂波区，最大发现距离相对后半球攻

击仍远很多，又由于最大发射距离也

较远，因此导弹飞行在中制导段的航
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加捕获追踪的次数，进一步提高击中

概率。过载较小将影响后半球攻击，

由公式(26)可知此时导弹依靠自身的

机动性消除的航向偏差减小，而后半

球发现距离有限，导弹飞行的时间较

短，致使导弹来不及转弯对准目标。

由图9可知，导引头半视角约在

20°时有最大的有效攻击范围，半视角

过大，由公式(24)、(25)可知，导弹消

除的航向偏差角增大，拦截角β积分范

围增加，追踪概率增大，但β增大的同

时，α相应变大，从而使φ(x)减小，捕

获概率减小；反之追踪概率减小，捕

获概率增大。因此，导引头在搜索发

现阶段应使用较小的半视角，便于集

中能量尽早地发现目标，发现目标后

应增加半视角，避免目标偏离导引头

视场而造成脱靶。

4 结论
本文提出了一种考虑多次捕获追

踪目标情况下，计算单发空空导弹击

中概率的模型，模型中分别给出了空

空导弹中制导段、末制导段以及再捕

获再追踪段航程的计算方法，分析了

各段航程的主要因素。

将空空导弹的制导误差在水平面

内与在垂直面内分开，同时将空空导

弹在水平面内的制导按距离分为中制

导与末制导；中制导段的捕获概率由

导引头发现目标时刻导弹与目标的相

对位置确定；末制导段的追踪概率由

导弹进入引爆区时刻导弹与目标的相

对位置确定。

通过计算，可得到空空导弹击中

目标的有效攻击角度区间，给出飞行

速度、过载、导引头半视角对击中概

率的影响规律，计算结果较好地反应

了空空导弹及导引头的作战性能，表

明该模型计算简便、合理有效。 
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