
第十章 导弹扰动运动的自动稳定与控制 

目的要求： 

1、 能够对无倾斜稳定的倾斜运动动态特性进行准确地分析，从而弄清楚倾斜自动稳定的必
要性和目的及其倾斜自动驾驶仪的功用； 

2、 掌握无自动驾驶的倾斜运动稳定方法和坐标转换方法，进一步明确自动驾驶仪的作用； 
3、 结合物理原因和运动特性分析，应用描述倾斜扰动运动的运动模型，明确在倾斜自动驾
驶仪中引入倾斜角和倾斜角速度信号对扰动运动静稳定性和阻尼的补偿作用，及其角和

角速度传动比对倾斜扰动运动过渡过程品质的影响； 

4、 明确纵向自动驾驶仪与倾斜自动驾驶仪在功能上存在的不同之处，从而更清楚地了解纵
向自动驾驶仪的控制主导作用； 

5、 掌握纵向自动驾驶仪引入控制信号、俯仰角信号、俯仰角速度信号、俯仰角加速度信号、
过载信号、弹道倾角和弹道倾角角速度信号的作用及其动态特性的分析方法； 

6、 掌握引入纯积分调节规律的作用和存在的问题的分析方法，明确“提前偏舵”的概念和
运动现象，掌握其分析方法； 

7、 掌握飞行高度的稳定与控制原理和动态过程与品质的分析方法。 
重点、难点： 

1、 自动驾驶仪中引入不同参数及其组合对扰动运动动态特性影响的分析方法； 
2、 “提前偏舵”的概念、目的及其运动现象分析； 
3、 飞行高度稳定与控制中引入高度差信号、俯仰角信号的作用和目的以及运动现象分析方
法。 

教学方法： 

1、 课堂教学； 
2、 运动现象的三维视景动画演示； 
3、 例案分析； 
4、 由学生上讲台参与教学。 
教学时数： 

1、 三维视景动画演示配合：10学时； 
2、 例案分析：1学时； 
3、 学生参与教学：1学时。 

§10-1 倾斜运动的自动稳定 
一、导弹弹体的倾斜动态性质 
1.微分方程（不考虑交叉、不考虑倾斜静稳定性、小扰动） 
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2.经常和偶然干扰， 0 0 0x gxM 0γ γ δ = ≠&、 、 、 ，过渡过程函数 
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3.倾斜气动阻尼力矩 
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4.干扰 
  (1)偶然干扰 

0 0dxM εγ= =&  

(2)常值干扰 
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11b εγ↑→ ↑→ ↓&阻尼 ,过渡过程时间↓  
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即：无倾斜静稳定性，即使 0,dxM ≠ 也存在 εγ 。 

6.结论 
   受任何形式的干扰作用 倾斜稳态误差 不能保持原有的“＋”型或“×”型的发射状态 → →
→错乱了升降舵和方向舵在空间的规定位置→弹体坐标系与发射坐标系不能保持一致 影响 →
自动操纵的精度，甚至不能按照导引方法的需要对导弹进行控制。因此，对于那些不是采用旋 

转稳定的导弹，应设法消除或减弱对倾斜角 wγ∆ 产生的影响，而对于旋转稳定的导弹应减小倾 

斜角速度 wγ∆ & 。 

二、导弹无倾斜角稳定的分析 
（一）采用气动陀螺舵 
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tJ ↑和Ω ↑ → xδ∆ ↑ → wγ∆ & ↓↓  

（二）应用坐标变换装置 
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一、倾斜稳定回路 

（一）倾斜稳定回路的概念 

1. xδ 的偏转方向 

  正倾斜→ 0xδ > ： ，纠正正倾斜； 0, 0x
x xM δγ δ> ⋅ <

负倾斜→ 0xδ < ： ，纠正负倾斜； 0, 0x
x xM δγ δ< ⋅ >

使 xδ 跟随γ 偏转，且小于γ xδQ 的偏转大小受限，太大了就会产生气动分离， 

两者之间需要比例系数 ，且 ，副翼动作提出的要求靠自动驾驶仪完成。 k 1k <



 
  2.调节规律 
描述舵偏角随运动参数变化的状态方程 
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kγ −角传动比 

kγ&—角速度传动比 

3.模型 
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1. 分析 

       要想保证倾斜稳定回路中运动参数∆ γ 是稳定的， 
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自动器的参数 、 的选择满足上述不等式的约束，就可以保证稳定回路是稳定的。 γ&K γK
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（二）倾斜运动在无惯性自动驾驶仪下的稳定性 
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1. 增补“静稳定性” 
2. 增补“阻尼“ 

3. k kγ γ&、 对过渡过程的影响 

特征方程式为     2
11 18 18( )s b b K s b Kγ γ+ + + =& 0
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其解等于 
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（1） ， 很小 0=γ&K 11b

如果 ， 很小→ 是对一共轭复根，倾斜角的自由扰动运动为

振荡运动。根的实部因 而为负，振荡运动是衰减的。 
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有可能使运动变为非周期，即使不是非周期，也可减小超调量。 

（三）常值干扰力矩 dxM 的影响 

  1.稳态误差 
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2.存在稳态误差的原因 

需要有操纵力矩与干扰力矩平衡，所以 xδ∆ 要偏转。 0,wγ∆ ≠& 过渡过程无法结束。 

0,w wγ γ∆ = ∆& 就不为零。 

3.消除 wγ∆ 的途径 

  改变副翼的调节规律为 或  dtKx γδ γ ∆∫=∆ γγδ γγ &&
&∆+∆=∆ KKx

四、导弹弹体的纵横向交感运动简介 

（一）倾斜急滚惯性交感运动产生的物理原因 
（二）简化分析方法 
     相对弹体坐标系的重心运动动力学方程为 
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导弹相对重心转动的动力学关系为 
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扰动线性化方程为 
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yV∆ 、 线性化方程为 zV∆
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§10-2 纵向运动的自动稳定与控制 
一、概述 

1.纵向自动驾驶仪的作用和组成 



STT 控制：倾斜自动驾驶仪的作用：稳定，保持 与发射坐标系一致，

若无干扰，

1 1 1OX Y Z

xδ 应处于中立位置。 

纵向自动驾驶仪作用  
: , zδ
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2.常值干扰力矩产生的影响 

定高、定向飞行: 要求对俯仰角 ϑ∆ 或攻角 α∆ 保持稳定 
在程序讯号控制下进行爬高或下滑飞行、水平面内按程序控制讯号改变航向：希望俯仰

角或攻角不受干扰作用的影响。 
短周期： 

25 24 35

35 0
0 0

zdz z

z

Ma a a
a

ω ω
α α δ

ϑϑ

′⎡ ⎤∆ ∆ − + ⎡ ⎤⎡ ⎤ ⎡ ⎤
⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥ ⎢ ⎥∆ = ∆ + − ∆ +⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥ ⎢ ⎥
⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥∆ ⎢ ⎥∆ ⎣ ⎦⎣ ⎦ ⎣ ⎦⎣ ⎦

&

&

&

A  

0 0z dzMδ = ≠  

24 22 34 0a a a+ > 稳定，问题是在 dzM 作用下，ϑ α、 有没有稳态误差？ 

由终值定律并展开矩阵方程得到： 
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所得结果表明：由攻角稳态误差形成的恢复力矩与干扰力矩相平衡时，过渡过程才能结

束。但是，随后因出现了附加升力 wY α α∆ ，将使导弹改变它的飞行轨迹，引起弹道倾角出

现稳态误差 
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因此在干扰力矩的作用下，在力矩保持平衡后，导弹不是爬升就是下滑，并不能保持飞

行弹道的稳定性。 
尤其是未扰动运动作水平飞行时: 
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由终值定律可得 
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为了消除干扰影响，措施是动舵，为此必须安装纵向自动驾驶仪。为了达到

稳定的目的，驾驶仪动态方程的最简形式为： 

    ϑδ ϑ∆=∆ Kz  

    ――自动驾驶仪对俯仰角的传递系数，或称角传动比 ϑK

   此时，当ϑ出 25( )
z

z z
z z z z z
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ϑ ϑ ϑδ ϑ δ ϑ→ = ⋅ → ⋅ = − − ⋅ ⋅ ⋅ = − ⋅ ⋅ ⋅ϑ  

起静稳定作用，因而认为传递系数 相当于补偿了导弹的“静稳定性”。当然，操

纵动力系数 在这种意义上讲，也起着同样的作用。 

ϑK

25a

二、俯仰角的自动稳定 
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略去动力系数  33a
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稳定的充分条件 
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与没有自动驾驶仪的动态稳定条件 243422 aaa −> 相比较，因为

）是正值，可以允许 为负数的绝对值增大，即允许导

弹可以有更大的静不稳定性。 

342422242225 /()( aaaaaaK +′+′+ϑ 24a

引入自动驾驶仪后常值干扰力矩 产生的影响： zdM

因为 ϑδ ϑ∆=∆ Kz ，所以，俯仰角这时存在着稳态误差， 
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力矩平衡状态应为 
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zd z w z wM M K Mδ α

ϑ ϑ α+ ∆ + ∆ =  

与无舵偏相比，动态品质大有改善：

     
:

0 0
ww w

ww w

ϑϑ θ
ϑϑ θ

⎧ ⎧
⎨ ⎨
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& &

& &
无： 大无存在 、

有： 小有： = 、

zδ 要留有余量起控制的作用。 

一、 俯仰角的自动控制 

1. 调节规律 

Tz KuKK /ϑϑϑ ϑδ −∆=∆  

对于 ( )uϑδ ϑ∆ = − −    uϑQ 代表ϑ的需要值，∴当ϑ ϑ< 需实
时，应使导弹抬

头 0zδ→ < ；当ϑ ϑ> 需实
时，应使导弹低头， 0zδ >  

2. 纵向角运动的闭环回路图 
3. 分析 
   以俯仰角 ϑ∆ 为输出量，系统的开环传递函数为 

1
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根轨迹图 
 
 
 
 
 

（1） ，根轨迹位于虚轴的左半边，稳定； 0>ϑK

（2） 1 0
1

1( 3K K T s
Tϑ α α

α

↑ ↑ → ↑→ ↓→、 操纵性 ） 向s 靠近→动态品质提高。

否则系统的一个小实根将对控制过程起主要作用，动态反应的时间将会很长。 

（3） 1,2s
T
α

α
α

ξξ ↑→ ↑→从 出发的根轨迹向左移动 衰减程度→ ↑、振荡频率↓（虚部

下降）。另可以选取较大的放大系数 靠近 ，当虚部提高时，αϑ KK 0s s→ 向 3 ↑1T α→ 1T α得



增加，使其降低。∴不致于因为提高了复根的虚部而加大导弹的振荡频率。 

（4）如果不计下洗动力系数，可得 
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22 34 24a a a↑ →、 和限制 衰减程度↑、振荡频率  ↓

（5）为了提高导弹对控制信号的反应速度，要求舵面一开始就有较大的偏角，而要求提高

放大系数 。但因舵偏角不允许超过规定的最大值，提高放大系数 也就有一定限制。

在此情况下，为进一步提高导弹的反应能力，必须增大导弹的传递系数 。由于         

ϑK ϑK

αK

342224

35243425

aaa
aaaa

K
+
−

=α  

这就要求增大动力系数 ，并同样希望降低动力系数 。总而言之，提高了导弹作

为开环状态的动态特性，考虑了自动驾驶仪后，导弹在闭环状态下飞行也就可以同样获得比

较好的动态品质。 

25a 24a

4.uϑ为阶跃函数时较理想的过渡过程 

        

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(1) z uϑδ开始 与 成正比 产生操纵力矩→

→ Yϑ α θ∆ → ∆ → ∆ → → ∆ ∆ ∆速度方向改变 ， 迟后于θ ϑ； 

(2)随 通向驾驶仪的负反馈信号ϑ∆ ↑→ ↑ →由

( ), z
z z z z zK u M Mδ α

ϑ ϑδ ϑ δ δ α ϑ ϑ= − ↓→ ⋅ ↓ + ⋅ ∆ → ∆ ↓另 阻止 的增加 →达到新的给

定值。与此同时，由于 θ∆ 不断加大， α∆ 渐渐地减小到零； 



（3）当 zδ α∆ ∆、 ，在弹体上也不再有不平衡的力和力矩的作用，过渡过程就告结束。 

与不加自动驾驶仪的开环相比，情况完全不同： 
不加：舵面阶跃偏转后，不能回到原位； 

加：自动驾驶仪发挥作用后，舵面不再阶跃偏转，而是由控制信号和俯仰角反馈信号之差来

决定舵偏角的大小，其差为零时舵偏角也就回收到原来的位置。 

5.稳态值 

（1）传递函数 
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（2）稳态值 

1 ; 0w w w zw
T

u
K ϑϑ θ α δ∆ = ∆ = ∆ = ∆ =  

6.缺点 

采用角度陀螺形成闭环回路，只能得到弹道倾角的稳态值 wθ∆ ，而 。对于那些

机动性要求比较高的导弹是不合适的，因为这些导弹希望在控制信号的作用下，经过动态响

应产生比较大的过载偏量稳态值，即 

0wθ =&

yw w
Vn
g

θ∆ = ∆ &  

 
二、 引用俯仰角速度信号的作用 

1. 引入ϑ&的原因 

（1）如果导弹的相对阻尼系数 αξ 很小，而时间常数Tα又很大，动态过程将衰减得很慢； 

（2）随目标高速机动，导弹也要求很高的机动性，即导弹的纵轴和飞行速度的方向是根据
导引规律在随时改变，因而ϑ无一定的变化规律，为此，不便要求自驾对ϑ稳定。 
2.调节规律 

( )z f T TK K K Kδδ ϑ ϑ∆ = ∆ + ∆& &  

3．“气动阻尼”补偿 



将 z Kϑδ ϑ= &
&代入扰动运动方程的第一式，则有 

11 13 12 15( ) dza a K a a Mϑϑ ϑ α α+ + + + =&
&& & &  

自动驾驶仪按俯仰角速度 的大小偏转升降舵后，在导弹上就产生了与角速度 方

向相反的操纵力矩 ，这个力矩与气动阻尼力矩方向相同，因此它的作用就类似

于起到了阻尼力矩的作用，好似导弹的气动阻尼得到了补偿。 

ϑ&∆ ϑ&∆

ϑϑ
δ &

&∆KM z
z

4. uθ&信号的引入 

 （1）原因：通过姿态控制使导弹按照导引方法飞行，必须在角运动中获得较大的θ&，以保

证较大的 。因此，控制信号必须正比于yn θ&。 

（2）控制结构图 
 
 
 
（1） 调节规律 

θδδ ϑϑδ &&
& uKKKKKK fTTfz −∆+∆=∆ )(  

（2） 传递函数 
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（3） 动态特性 
      二阶环节 

      Q ααααδαα ξ>+ξ TTKKKKT Tf 2)2( 1& Kϑ→ &增补“阻尼”。 

5. Kϑ&的确定 
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确定Kϑ&的原则是要使传递∆ ϑ&讯号的支回路动态性质比较理想，当 vξ 为

2/2 时，传递微分信号 的支路就具有最好的阻尼特性。为此则有 ϑ&∆
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不计动力系数 35a → 24 24 34 34 22 24
25

1 [ 2( ) ( )]zK a a a a a a
aϑ

′ ′= − − − +&  

25 24 22a a a Kϑ↓ ↑ ↓→ &， ， ↑  

（1） 措施：阻尼小、静稳定性大，为增补“阻尼”，需使Kϑ&增加。 

（2） 原因：靠舵偏增 vξ ，若舵效率低，即 小，就要使25a zδ ↑。为达此目的，在同

ϑ∆ &下，需增Kϑ&。 

6.稳态值 

   uθ&为常值，由传递函数和终值定理得： 
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   常值干扰力矩： 
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7.结论：同样的控制信号，调节规律不同，导弹所获得的稳态飞行状态则不相等。 

（1）引入 ϑ∆ ，uϑ为常值，只能获得 wθ∆ ，不能作曲线机动飞行； 

（2）引入 ϑ∆ &，uθ&为常值，可获得 wθ∆ & ，能作曲线机动飞行。 

（3）若导弹自身的气动阻尼很差，过渡过程是慢衰减高频率的振荡，超调量很大，有可能
使导弹的过载超过允许值，这样很难迅速准确地进行操纵，为了提高操纵性和稳定性，可以

采用微分形式的调节规律。 
8.问题： 

  存在静差 w zw wϑ δ α∆ ∆ ∆&、 、  

§10-3 自动驾驶仪惯性对纵向运动的影响 
一、影响分析 
   分析舵机系统惯性，必须考虑舵偏时承受的负载，一般包括铰链力矩、惯性力矩、摩擦
力矩和阻尼力矩。 

  j j jN L M M Mδ δ α
δ δ δ δ α− ⋅ = − ⋅ − ⋅ − ⋅

& &  



Nδ —气动力； jM δ δ⋅ —舵偏角气动铰链力矩； jM δ δ⋅& &—气动铰链阻尼力矩； 

jM α α⋅ —迎角气动铰链力矩。 

舵偏的动力学方程 
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两端除 jM δ&  
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若近似认为： (j jM Mα δα η δ⋅ = ⋅ η

)

根据弹道计算可近似确定） 
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二、调节规律 

1. 引入ϑ&  

自动驾驶仪的传递函数  ( )
( 1
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δ

δϑ
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由此得调节规律  
1( 1) z f TT s K K K
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δT —舵机系统的时间常数 

2. 引入ϑ&&  
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其中： 是测量 信号的敏感元件传动比 TTT KKKK &&&&& ,/1 = ϑ&&∆

二、 动态特性分析 
1. 分析方法：频域法 
2. 回路结构图 

 
 
 
 

3. 对数频率特性曲线 
（1）弹体 
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（2）自动驾驶仪 
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1 1
1( )

2z tg K tg Tδ
πϕ ω ω− −= − + − ω  

（3） 纵向稳定回路的全部开环对数频率特性 

( ) ( ) ( )d zA A Aω ω ω= +  

( ) ( ) ( )d zϕ ω ϕ ω ϕ ω= +  

4. 分析结果 

(1) 在对数幅频特性 ( )A ω ＞0的范围内，相频特性 ( )ϕ ω 与 π− 线的正负穿越之差

等于零，且导弹和自动驾驶仪在开环状态下无实部为正的根，那么，导弹带自

动驾驶仪的纵向运动就具有稳定性； 
。 

(2) 调节规律若增加积分环节，相频增加 2/π− ，相频特性曲线下移 / 2π ，将对

系统的稳定性不利（可能会使正负穿越次数之差不等于 0）。若引入ϑ&&讯号，使

开环传递函数串联一个一阶微分环节，使相位增加 2/π ，有利于提高系统的稳

定性； 
(3) 在稳定的前提下，对数幅频特性曲线在截止频率ω 0处具有 20− 分贝／倍频的

斜率，因稳定余量较大，超调量就比较小； 



(4) 由 ( ) 0,A ω = 可得开环截止频率
1 1

0 2

K K K T
T

α αϑ

α

ω = &
 

0ω ↑（通频带愈宽）→过渡过程时间就越短↓ 系统的反应就越快 提

高导弹的操纵性或动态品质； 

→ →

Kϑ ↑& 、 1K ↑  Kα ↑  0ω→ ↑。但是，增大放大系数，将要提高幅频

)(ωA 的位置，使稳定余量减小，甚至在有些情况下还会不稳定。因此增加放大系

数也是有限的，同时放大系数 的数值还要受到舵面最大偏角的限制。战术导

弹一般要求截止频率

1KKϑ&

0ω 不小于 10弧度／秒； 

0 24 24
24 22 34

1(T T a T a K
a a aα α α αω↓→ ↑ = ∴ ↑→ ↓ ↑→ ↓ ∴

+
Q ，但

要靠增加静稳定度来提高 0ω ，不能使静稳定度太大，否则会使 的太大，导

致 。 

Kα ↓

0ω ↓）

§6-4 纯积分形式的调节规律 
一、引入此调节规律的目的 

为消除在 dzM 作用下的稳态误差 zw w wδ ϑ ϑ&、 、  

二、调节规律 

dtkz ϑδ ϑ
&

&∆∫=∆  

三、 结构回路图 
 
 
四、 稳态误差 

1. 输入uθ&  
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2. 输入 dzM  

      0wθ∆ =&

五、 优、缺点 
1. 无静差，克服干扰能力提高→获得更高的飞行精度； 

2. 能获得更大的 wθ∆ & ，操纵性↑； 

3. 不能补偿“阻尼”，要求弹体本身的气动“阻尼”要好。 
六、 提前偏舵 
1.调节规律 

ϑϑδ ϑϑ
&

&∆+∆=∆ KKz  

2.益处 
既可从自动驾驶仪获得补偿“静稳定性”的益处，又可以增加“阻尼” 
3.过渡过程 

偶然干扰 0 0 0 0z
z z zM δϑ δ δ→ ∆ > → ∆ > → ⋅∆ < → ∆ &ϑ

1t

<

 

1 2 0z K Kϑ ϑδ δ δ ϑ ϑ∆ = ∆ + ∆ = ∆ + ∆ = →&
&  

1

1 2

0 0
0 0

0z

t t
ϑ δ
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& 此时 ϑ∆ 还为正时，升降舵已提前回到基准位置 

1 20 tδ∆ = →  
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=
< ∆ < ∆ <⎨
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& 0z
z zM δ δ→ ⋅ > （抬头） 抑制继

续向下转动，舵偏已出现超前于俯仰角的情形，这种现象被称为“提前偏舵”，它

是通过俯仰角速率反馈信号实现的。 

→

§10-5 法向加速度反馈的纵向动态分析 
一、引入法向加速度增量反馈信号的原因 

能直接改变导弹的法向加速度或法向过载，从而提高纵向动态特性的品质。 
二、调节规律 

     ( 1)
( ) ( )

f n f n
z y（需增加测量加速度或

n n

K K K V K K K
T s K K n

T s g T s
δ δ

δ ϑ ϑδ ϑ θ ϑ+ ∆ = ∆ + ∆ = ∆ +
+ +& &

& & &



法向过载的传感器） 

      —法向过载传感器的放大系数； nK

nT —低频滤波器的时间常数； 

Tδ —舵机时间常数。 

这是一个具有惯性的自动驾驶仪方程，并在反馈支路中含一个非周期环节，以示法向

过载传感器具有工作惯性 
三、传递函数 

1. 回路图 

限幅器—保证控制信号 不超过某最大值，使导弹飞行在法向过载的允许范围内 θ&u

2. 传递函数 
(1) 两个反馈支路可改换成一个等效通道，其等效传递函数 
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(2) 纵向姿态运动的开环传递函数 
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三、 分析 

1. 消除 影响的贡献（即引入法向过载信号） αT

nT T Tα δ>Q 、  

∴消除了 的影响→加快过渡过程 等于法向过载信号补偿了弹体的动态延迟，减小了

飞行状态对纵向动态特性的影响。 
αT →

2. 引入 信号对机动性的影响 ynϑ∆ &&、

CsTsTsTsT
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其中  

1uθ =& （单位阶跃） 
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此结果与过载公式
1

f
yw w

K K KV Vn
g g K K

δ α uθ
ϑ α

θ∆ = ∆ =
+ &

& 相比，分母中多了一个与飞行速度有关

的项 起抵消导弹传递系数 随飞行速度V 变化的作用，尽可能使闭环

放大系数： 

gVKKK f /αδ → αK

                  1

1 (

f

f i n

K K K VK
V gK K K K K
g

δ α
ϕ

δ α

=
+ + )

                 （10－102） 

保持不变（无
1

1

: ;n n

V KV VK K V
V Kg g

ϕ

ϕ

⎧ ↑→ ↑⎪ ↑→ ↑⎨ ↓→ ↓⎪⎩
时 有 时， 分子、分母同时 ）→ ywn∆

在控制系统作用下，当 不变时，其值也不随飞行速度和高度而改变→提高导弹的机动性 θ&u

3. 当飞行速度很大时，如果： 

                 ≌  gVKK ni /+ gVKn /

1 /
f

yw
f n

K K K Vn u
K K K K V g g

δ α
θ

δ α

∆ =
+ &  

若 / 1f nK K K K V gδ α >> → 1
yw

n

n u
K θ∆ = &  

这个结论说明，导弹的飞行速度很大时，在控制信号 作用下，导弹将直接获得与

它成正比的法向过载增量，且与飞行状态无关；因而采用限幅器使控制信号不超过某最大值

是非常必要的。 

θ&u

4. 足够大（法向过载反馈支路的信号） nK



   由 21

/ α
α =

+
T

gVKK
TTK

ni

ni →V 的影响次要， 的影响主要→飞行状态对nK Tα的影响可相

对减弱，甚至在对数幅频的低频段，过载传感器的频率特性成为主要组成部分，并可使纵向

姿态运动获得较大的载止频率。 
 
 
 

§10-6 飞行高度的稳定与控制 

一、 纵向姿态运动的自动稳定与控制不能完成飞行高度稳定与控制任务的原因 
1. 将飞行高度的变化列为导弹的质点运动的范畴，已经超出了姿态运动的范
围; 

2. 小扰动的假设，在姿态运动中不考虑由高度变化带来的空气密度之影响。 
二、 稳定与控制飞行高度的原理 

1.基本方法 

θ∆θ+∆θ=
∆ cossin VV
dt

yd
 

 

θ∆=∆ 41ay& ( θ= cos41 Va ,短周期不计 V∆ ) 

显然： cosV yθ θ θ∆ → ∆ ⋅∆ → ∆  

所以：控制飞行高度必须首先改变弹道倾角 

姿态控制（ ϑ∆ 的稳定与控制）→ ( )y tθ ϑ α∆ = ∆ − ∆ → ∆ （飞行高度实际

上也在发生变化） 

特别： dz wM θ→ ∆ →姿态运动结束后将使飞行高度一直处于变化之中 

所以：保持飞行高度的稳定，或者有意改变飞行高度，对于某些导弹来讲也是非常重要

的。但是，纯姿态的稳定与控制系统则达不到此目的。 
自动稳定和控制飞行高度必须安装测量相对于预定高度之偏差的敏感元件，如气压式高

度表、无线电高度表或大气数据传感器。 

高度敏感元件 H θ∆ ∆ →uuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuur uuuur向姿态稳定回路输送 改变 调整飞行高度差→实现自动稳定

或控制高度 
2.原理 

        高度敏感元件一般能测出 H y∆ ∆&或  

        ( —实际高度， —预定高度) 0H H H∆ = − H 0H

        H∆ ＞ ，为消除0 H∆ ，必须要获得作下滑飞行的（ θ−∆ ）。 

        0zδ∆ > （正常式） 低头（0z
z zM δ δ→ ⋅∆ < → θ−∆ ） 



        θ ϑ α∆ = ∆ − ∆  
        要保持一定的升力， α∆ 应不变 
         θ ϑ∆ = ∆  

        H∴∆ 与 zδ∆ 极相相同 

       自动控制导弹的飞行高度是有意改变导弹的预定高度值，∴ 0H 也可以是一个变量 

三、高度差反馈的动力学分析 

       Q θ∆=∆ 41ay&  

       ∴
0

41
wy a dt

θ

θ
θ

∆

∆
∆ = ∆ =∫ h（说明：虽然 0wθ∆ = ， H∆ 却存在） 

       ∴必须装置能够测量实际高度的敏感元件，并通过自动驾驶仪来操纵导弹修正
H∆ 。 

   高度控制系统通常是在俯仰角控制系统的基础上形成的，为了稳定或控制飞行高度，
在原有自动驾驶仪方程中应包括反映高度偏量的信号。一种最简单的自动驾驶仪方程可以写

成： 

( 1) (z f T hT s K K K K hδ δ )δ ϑ+ ∆ = ∆ +  

hK —高度传感器的放大系数； 

h—传感器实测的高度差； 

0h H H y= − + ∆  

0H —某规定高度值； 

0HH − —高度的初始差值 0H∆ ； 

动力学现象： 
    消除负高度差的全部动力学过程： 

（a）设计要求导弹在给定高度 上以攻角0H α∆ 作水平飞行，实际飞行高度则为H ，

（ 抬 头 ）

爬升 原有

高度差减小到

0 0 0 0 z
z z zH H H M δδ∆ = − < → ∆ < → ⋅∆ > 0δ

Y Gαϑ α α θ→ ∆ ∆ > → ⋅ > → ∆ > →、 y→∆ ↑→0 0

0H y H+ ∆ −  

(b) 俯仰角偏离，出现高度偏量 y∆ →放大器内就有两个信号（ ϑϑ∆K 和 ）进

行综合。Q

hKh

( 0) 0zh h δ↓ < → ∆ < ↓   另： θ ϑ∆ ↑ ∆ ↑， 减慢 

             α∴ ∆ ↓  



(c) 导 弹 爬 升 后 h→ ↓→ hKh = ϑϑ∆K ， 0zδ∆ = ， 但 此 时

0 0h zh K h Kϑ 0θ ϑ δ ϑ∆ ≠ → → ↓→ < ∆ → ∆ > → ∆ < → ∆爬升 α 由 正 变 为 负

飞行弹道向下弯曲，速度方向将逐渐转向水平 Y Gα α→ ⋅∆ < →

（ ）到达位置 d 后，因高度差信号和俯攻角偏离信号的均为零，飞行速度又重新回

到水平方向，攻角和舵面也同时恢复原位，导弹经过自动稳定过程后又在给定高度 上继

续飞行。 

d

0H

由以上分析可以看出：所涉及的两个信号 和h ϑ∆ 都是重要的。没有高度差 信号，

就不能按误差进行调整；没有俯仰角

h
ϑ∆ 信号，稳定高度的过程就会产生振荡。 

Q若 ϑ∆ 不存在， 0, 0zδ α∆ < ∆ > ，飞行弹道一直向上弯曲。当 后，0H H= 0θ∆ ≠ ，

导弹继续爬升，冲过 ，而振荡。而当0H ϑ∆ 存在时，可使导弹在未达到给定高度 时，

先置舵面向下偏转，而避免发生振荡或减小振荡。因此，俯仰角

0H

ϑ∆ 信号对稳定高度来说起

到了阻尼作用。 

引入 信号，也可起到增加阻尼的作用，在这个条件下，就不必强调一定要引进俯仰角h&

ϑ∆ 信号了( 41 41( )y a aθ ϑ α∆ = ∆ = ∆ − ∆& , y∆& 和 ϑ∆ 是正比关系)。这时，稳定高度的调节

规律为： 

hKskKKsT hhfz )()1( +=∆+ δδ δ  

四、典型外干扰对定高飞行的影响 
定高飞行时，若遇垂直上升气流u 附加攻角→ α∆  

u
V

α∆ = →爬升  h→

当俯仰角等于附加攻角 α∆ ，动态过程结束时，出现稳态误差： 

w
u
V

ϑ∆ = −                 

    另：在导弹又重新进入平飞状态后，舵面必须回收到无上升气流前的位置，即

0T w h wK K hϑ∆ + =    → T T
w w

h h

K K uh
k K

ϑ= − ∆ =
V

→   将产生高度误差  wh

如果利用 信号来抑制高度的振荡过程，并断开俯仰角偏离信号支路，那就可以保证导

弹飞入垂直气流后，在高度方面不产生误差，这就是利用 信号的优点。但在结构上要有测

量 信号的传感器。 

h&

h&

h&

在 的作用下，为平衡 ，需有zdM zdM zwδ∆ ，但 zwδ∆ 不能来自 ϑ∆ 。否则，导弹爬升

或下降。∴只能是常值高度偏差 

25

zd
zw

M
a

δ∆ =  

zw f h sK K K hδδ∆ =  



25

dz
w

f h

Mh
K K K aδ

=  

减小由干扰作用产生误差的措施： ，还可在调节规律中引入高度偏差的

积分信号 。 

dz hM K↓或 ↑

hdt∫
五、自动调整高度的稳定性分析 

 

⎧
⎪
⎨
⎪
⎩

25 25 35

35

41

0

0
00

( )
1 1( ( ))

zdz z

z

z f T h h

a a a M
a

y a

K K K K y K H H
T Tδ
δ δ

ω ω
α α δ

ϑθ
ϑ α

zδ ϑ δ

⎧ ⎡ ⎤ − +∆ ∆ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤⎡ ⎤
⎪ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥∆ = ∆ + − ∆ +⎪ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥
⎪ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥∆∆ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦⎣ ⎦⎪⎪ ∆ = ∆ − ∆⎨
⎪
∆ = ∆ + ∆ + − − ∆⎪
⎪
⎪
⎪⎩

A
&

&

&

&

&

 

0

0
0

( )

0

zd
z z

h
f h

zz

M

K K K
H H

T
yy

δ

δ

ω ω
α α
ϑ ϑ

δδ

⎡ ⎤∆⎡ ⎤ ∆⎡ ⎤ ⎢ ⎥⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥∆ ∆⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥ ⎢ ⎥∆ = ∆ + ⎢ ⎥⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥−∆∆⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎣ ⎦⎣ ⎦ ⎣ ⎦

&

&

&

&

&

A  

25 24 35

35

1 1

41 41

0
0

0 0
0 0 1/
0 0

h

h

a a a
a

K T
a a

ϑ δ

′− +⎡ ⎤
⎢ ⎥−⎢ ⎥
⎢ ⎥=
⎢ ⎥−⎢ ⎥
⎢ ⎥− −⎣ ⎦

A
A

0
K

 

式中  

1 1
1 1

f T h fK K K K K K K
T Tϑ δ
δ δ

= = hKδ

1)

0

 

自动稳定与控制飞行高度的特征方程式等于： 
3 2

1 2 3
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式中 
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由霍尔维茨稳定准则，可得保证导弹的纵向运动是稳定的条件 

8 25 34( )f h f h 24 33K K K A K K K a a a aδ δ= − ＞0 

因此保证导弹对于飞行高度具有稳定性，要求传递系数之积 ＞0，以及动力系

数 ＞ 。 
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