
 

第六章 导弹动态特性分析的基本概念 

目的要求： 
明确导弹动态分析的研究目的、研究内容和研究方法； 
掌握将各种作用在导弹上的干扰因素转换为干扰力和力矩的方法和原理； 
掌握导弹动态稳定性和操纵性的概念，并将动态稳定性与静稳定性两个概念的异同之处

分清楚； 
掌握在小扰动前提下，将运动方程经线性化处理后，从而建立扰动运动方程的方法。 
重点、难点： 
导弹动态特性的研究目的； 
干扰因素引起参数变化的物理成因分析方法； 
动态稳定性与静稳定性两个概念的区别； 
运动方程线性化处理的条件和方法。 
教学方法： 
课堂教学，重点教会学生分析问题和解决问题的方法； 
多媒体演示教学，让学生对干扰引起的导弹姿态变化的动态过程有直观、形象的感性认

识； 
让学生在掌握了建模方法的基础上，自己应用所学方法建立给定要求的数学模型。 
教学时数： 
课堂教学：6学时； 
学生自己建模：2学时。 
 

§ 6-1 引言 

一、 导弹飞行力学的定义和研究内容 
1. 定义 

 研究导弹在飞行过程中，在各种力的作用下运动规律的一门科学。 
2. 研究内容 
首先研究作用在飞行器上各种力和力矩在运动过程中变化的特性，然后进而研究在这些

力和力矩作用下飞行器的运动学特性和动力学特性。 
二、 弹道学的研究内容及要解决的问题 

1. 理想弹道 
（1） 定义 
（2） 假设条件 

a. 大气、起始条件完全符合规定 

b. 具有理想的操纵关系式 0* =−=ε iii xx  

c. 导弹的结构参数都与原规定值一样 
d. “瞬时平衡”假设 
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（3） 解决的问题 
a. 理想弹道的设计（确定战术性能指标、总体设计参数、攻击禁区等） 
b. 选择适当的导引方法 

2. 理论弹道 
（1） 定义 
（2） 假设 

a. 微分方程的个初始值（或称起始条件），以及大气环境参数只能取某一给定值； 
b. 导弹的结构参数、气动参数和动力参数等，都必须与设计数据相符合。 

三、 实际情况： 
所有假设都不可能完全满足 
原因 
1. 原因   
（1） 由于操纵系统元件参数不可能完全一致，操纵系统工作的延迟作用产生了

动态误差，大气条件与规定的不一样，以及导弹的结构参数和原来规定的

不同等等原因。因此，实际的弹道就会和理想弹道不一致。这些原因可以

看作某些附加力作用在飞行器上，这些力称为经常作用的扰动力。 
（2） 在飞行中还有偶然扰动力作用于导弹上，例如由偶然阵风所引起的、或由

于对无线电系统的干扰作用（起伏干扰或噪声干扰）的结果而产生舵的偶

然偏转所引起的力。 
（3） 起始条件中总有些偏差。 
（4） 作为理想弹道处理，忽略了绕质心的主动运动。 

2. 后果：由于以上原因，导弹不可避免地产生了附加运动，称之为扰动运动。 
3. 研究理想弹道的意义 
（1） 作理想弹道计算时，对所需要的原始数据考虑得比较精确，控制系统又能

保持正常工作，理想与实际的差别则是比较小的； 
（2） 实际往往以理想为基准得到； 
（3） 以便确定导弹的战术性能、总体设计参数、导引方法和攻击禁区等等。 

四、 本课程研究的问题 
      实际飞行参数与理想飞行参数之间的偏差随时间的变化规律 

1. 研究方法 
视导弹为质点系，不仅考虑作用在重心上的力，也考虑到围绕重心的作用力矩。 
2. 研究内容 
（1） 在干扰力和干扰力矩作用下是否能保持原来的飞行状态（动态稳定性） 
（2） 在操纵力矩作用下，飞行器的反应如何（操纵性） 
3. 作用 
4. 课程的基础 
高等数学、理论力学、工程数学、控制原理、气动力计算、空气动力学、弹道学等 

五、 弹道学与动态分析的关系 
1. 基准(偏差的) 



2. 静与动的关系 
六、 如何学好这门课的建议 

§ 6-2  导弹动态特性分析中的典型问题 

动态特性分析中的主要问题有以下几个方面。 
（1） 作为控制对象的刚性飞行器的动态特性分析，其中包括飞行器的稳定性、操

纵性、机动性、敏捷性分析； 
（2） 弹性飞行器的伺服气动（热）弹性问题。这里所谓弹性飞行器动力学与控制

问题，其中应考虑刚性飞行器动力学、结构的柔性、非定常气动力和飞行器

的姿态控制，因而是一个多学科交叉的问题。其中既有飞行稳定性问题，也

有主动控制问题；既有理论分析，也有综合设计；既有飞行器整体运动，也

有飞行器部件的局部运动（如舵面的颤震，传感器支架振动）；既有线性问题，

也有非线性问题，等等。 
（3） 其它附加影响因素的分析，如飞行器惯性交感、运动交感、气动交感和控制

交感的影响；快速旋转部件和摆动发动机的惯性；液体在贮箱中的晃动和在

管道中的流动；级间分离动力学；折叠翼面的展开对飞行稳定性的影响，等

等。 

§ 6-3  干扰力和干扰力矩 

导弹的真实飞行总是会偏离理想弹道，其原因虽然是多种多样的，概括起来，无非是在

导弹上形成了附加作用力和力矩。 

一、风的影响 

风：大气压力分布的不均匀性是产生风的根源 
阵风：其特点是风速和风向均会发生剧烈的变化。阵风的量级和方向又是完全不同的，

它们是时间和空间的随机函数，因此只能根据实测由统计数据来确定。 

阵风              一般情况，W＝2U 
u
W

⎧
⎨
⎩

垂直

水平

在对流层和平流层的下层，可以足够准确地认为阵风速度随着高度而增加，计算阵风速

度可以采用以下经验公式： 
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式中 和 分别为地面垂直和水平阵风的风速；0U 0W 0ρ 为地面空气密度， ρ 为导弹飞行

高度处的空气密度。 
（1） 垂直阵风 
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（2） 水平阵风 
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（3） 侧风 
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（4） 干扰力和力矩 
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二、发动机的安装偏差 

 
 
 
 
 

推力偏心距 ：推力作用点到弹身理论轴线的距离 pl

推力偏心角 pη ：推力线与弹身理论轴线的夹角 

对于导弹的推力偏心特性，我们不可能将每一发弹都进行检测。而是采取对一批弹进行

抽样检测，由其统计特性给出 
 

若 n个导弹的推力偏心距分别为 ，于是偏差的算术平均值 就可用下式

计算： 

nlll ,,, 21 L l

                 
n

llll n+++
=

L21  

为了说明真实偏差相对平均值的分散情况，若认为偏差是相互独立的随机变量，就可用

均方根偏差 lσ 来表示，其值等于 
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若假定偏差符合正态分布(高斯分布),则分布曲线如图所示。概率分析证明，在图中出现

偏差大于 ll σ3± 的情况，只占 0．3％，而小于 ll σ3± 的偏差则为 99．7％。   

  根据统计观点，对于一批导弹来讲，其中最严重的推力偏心情况，应为最大线偏差 ，

即                       

pl

lp ll σ3±=                                      

同理，推力偏心角的最大误差也应为 

                  ησηη 3+=p     

        η 为偏心角误差的算术平均值， ησ 为偏心角误差的均方根值   
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2px ：发动机出口截面处至弹身重心的距离 

三、弹翼的安装误差 

论上要求对称翼型弹翼的翼弦平面通过弹身轴线，也就是两者之间没有夹角，这 

个角度我们称之为安装角。但是由于存在着工艺误差，就形成了安装角 kϕ ，见图 

 
 
 
 
 

1ϕ
σ ：一边弹翼的安装角均方根偏差值 

2ϕ
σ ：另一边弹翼的安装角均方根偏差值 

一对弹翼综合产生的安装角均方根偏差 kϕ ，按均方根值相加的规定，应为 
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四、弹身的工艺偏差 

 

设A和B两舱段对接面的工艺误差为 见图，不难求出对A舱段产生的附加攻角

为 

,1h
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再假设 B 和 C 两舱段对接面的制造误差为 ，如图，这时对 B 舱段形成的附加攻角

等于 
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由制造误差 在 A舱段上产生的附加攻角2h
2aα∆ ，按图可得 
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五、控制系统的误差 

来源  
⎧
⎨
⎩

外界干扰对控制系统的影响

控制元件有制造公差以及测试仪器的准确性受到限制而形成的误差

无论是外界干扰使控制系统产生误差，还是控制系统本身的误差，最终都是集中到舵面

上出现偏差角，其均方根值应为 
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在动态分析中，常常称δ ′为假讯号或舵面假偏角。 

六、 经常干扰和偶然干扰 

经常干扰:干扰因素经常作用于导弹上，在动态特性分析时，总是用干扰力和干扰力矩
来表示; 
瞬时干扰(偶然干扰):它的性质是瞬时作用又瞬时消失，或者是短时间作用，很快消失。

这种干扰作用的结果，往往使某些运动参数出现初始偏差。 
 

§ 6-4 导弹的稳定性和操纵性 

一、基准运动和扰动运动 

例1 偶然阵风的影响 
 
 
 
 



 
 
 
研究附加运动的发生、经过和结果，是动态特性分析的内容之一，研究的目的是希望导

弹具有克服干扰作用的特性。 
例2 转动舵面的操纵现象 

 
 
 
 
 
 
操纵舵面偏转后产生的如此复杂的运动现象，也是动态特性分析所要解决的重要课题之

一。 
基准运动(未扰动运动):导弹沿理想弹道的飞行; 
扰动运动:导弹受到控制和干扰作用，可近似看成是在理想弹道运动的基础上，出现了

附加运动。 
未扰动弹道：理想弹道 
扰动弹道（实际弹道）：理想弹道的基础上考虑了扰动运动所得的弹道。 

二、小扰动法的概念 

带有控制系统的导弹，如果控制系统的工作正常，实际飞行的弹道总是与理想弹道相当

接近，实际飞行的运动参数也总是在理想弹道运动参数附近变化。换句话说，导弹受到控制

和干扰作用而产生的扰动，可以认为是一种小扰动。 
采用小扰动法，实际运动参数就可以用理想数值与其偏量之和来表示： 
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三、 导弹弹体在控制回路中的地位 

1. 控制系统的组成 
导引系统+稳定系统 
2. 基本工作原理 
实际值和需要值加以比较，并使所得的差值趋向于零。 
3. 功用 
（1） 导引系统 
a. 确定飞行器相对于地球或目标的位置； 
b. 根据确定的结果，发出操纵信号； 
c. 将这些信号输入稳定系统。 
（2） 稳定系统 
a. 消除或大大减小导弹对所要求弹道的偶然偏离； 
b. 按照所接受的操纵信号来改变导弹的空间位置。 



四、 动态稳定性概念 

在扰动作用下，导弹将离开基准运动，一旦扰动作用消失，导弹经过扰动运动后又重新

恢复到原来的飞行状态，则称导弹的基准运动是稳定的，见图。如果在扰动作用消失后，导

弹不能恢复到原来的飞行状态，甚至偏差越来越大，则是不稳定的。 
导弹运动稳定的概念，在一般情况下可应用李亚普诺夫关于运动稳定性的定义，其提法

如下。 
因为描述导弹实际飞行的运动参数，可以表示为 

)()()( 0 txtxtx ∆+=                        

假定干扰对导弹作用的结果，在 0=t 时，出现初始值 )0(x∆ ，并产生扰动运动，如果ε

是任意小的正数，由此找到另外一个正数 )(εδ ，在 0=t 时， δ≤∆ |)0(| x ，而在 的所

有时刻，扰动运动的所有参数  均满足不等式  

0>t

)(tx∆

ε<∆ )(tx                                            

则称基准运动 对于偏量)(0 tx )(tx∆ 是稳定的。 

如果满足条件 δ≤∆ |)0(| x 和式(6—22)外，还存在下述关系 

0|)(|lim =∆
∞→

tx
t

                       

则称基准运动是渐近稳定的。 

上述初始值 )0(x∆ 比较小时稳定条件才满足，就是小扰动范围内具有稳定性的情况。 

若存在这样的ε ，当 )(εδ 任意小时， δ≤∆ |)0(| x 也成立，但在 的某时刻不能满

足式，则称基准运动是不稳定的。 

0>t

由此可见，稳定性是指整个扰动运动具有收敛的特性，它由飞行器随时间恢复到基准运

动状态的能力所决定。 

五、 操纵性概念 

操纵性可以理解为舵面偏转后，导弹反应舵面偏转改变原有飞行状态的能力，以及反应

快慢的程度。 
为了在同一舵偏角下评定不同导弹的操纵性，一般规定舵面作如下三种典型偏转。 
（1） 舵面阶跃偏转 

     其目的是为了求到导弹扰动运动的过渡过程函数。 
（2） 舵面简谐偏转 

     导弹的反应将出现延迟和输出振幅不等于输入振幅的现象。可求得导弹的频率特性，
以便利用频域法研究导弹在闭环飞行时的动态特性。 

(3) 舵面随机偏转 



§6-5 导弹运动方程的线性化 
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导弹运动方程组与运动偏量方程组的差别是：其一，前者描述一般的飞行状况，包括基

准运动或称未扰动运动，后者描述基准运动邻近的扰动运动，或称附加运动；其二，一般的

飞行状况是非线性的，扰动运动是线性的。 
 

 


