
第二章 导弹运动方程组的建立 

目的要求： 
1、掌握建立导弹运动方程常用的坐标系定义及其引用目的，坐标系之间的转换方法、

坐标系之间的描述关系； 
2、掌握作为刚体的导弹六自由度运动方程的建立方法； 
3、能够根据实际情况对方程进行必要的简化处理； 
4、掌握过载的概念，过载与弹道设计、导弹结构和总体设计的关系。 
重点、难点： 
1、描述坐标系之间关系的角度定义； 
2、相对导数和绝对导数的关系； 
3、绕质心转动的动力学方程； 
4、可用过载、需用过载的概念，计算方法与弹道设计和结构、总体设计的关系。 
教学方法： 
1、板书推导结合多媒体演示教学； 
2、配合弹道设计大练习； 
3、上机进行弹道编程实践。 
教学时数： 
课堂：8学时； 
上机：8学时； 
大练习：4学时。 

 
本章重点介绍的内容包括：导弹运动方程组的建模方法、常用坐标系及其变换关系、完

整的导弹运动方程组、简化的导弹运动方程(平面运动和质心运动)、过载、四元数在飞行力
学中的应用等。 

§2–1  导弹运动的建模基础 

一、 基本定理 

对于刚体，可以应用牛顿定律来研究质心的移动，用动量矩定理研究刚体绕质心的转动。 
dVm F
dt

=  

dH M
dt

=  

式中  F——作用于刚体上的合外力； 

M——外力对刚体质心的合力矩。 
值得注意的是，上述定理的应用是有条件的：第一，运动物体是常质量的刚体；第二，

运动是在惯性坐标系中考察的，即描述刚体运动应采用绝对运动参数，而不是相对运动参数。 

二、 导弹运动建模的简化处理 

一般在研究导弹运动规律时，为使问题简化，可以把导弹质量与喷射出的燃气质量合在



一起考虑，转换为一个常质量系，即采用所谓的“固化原理(或刚化原理)”：在任意研究瞬
时，将变质量系的导弹视为虚拟刚体，把该瞬时导弹所包含的所有物质固化在虚拟的刚体上。

同时，忽略一些影响导弹运动的次要因素，如：弹体结构的弹性变形、哥氏惯性力(液体发
动机内流动液体因导弹的转动而产生的惯性力)、变分力(由液体发动机内流体的非定常运动
引起的力)。 
采用“固化原理”后，某一研究瞬时的变质量导弹运动方程可简化成常质量刚体的方程

形式，用该瞬时的导弹质量 m(t)取代原来的常质量 m。关于导弹绕质心转动的研究也可以用
类似的方法处理。这样，导弹运动方程的矢量表达式可写成 

( ) dVm t F
dt

=  

dH M
dt

=  

大量实践表明，采用上述简化方法，具有较高的精度，能满足大多数情况下研究问题的

需要。 
另外，对于近程有翼导弹而言，在建立导弹运动方程时，通常将大地当作静止的平面，也

就是不考虑地球的曲率和旋转。这样的处理大大简化了导弹的运动方程形式。 

§2–2  常用坐标系及其变换 

一、 坐标系定义   

导弹飞行力学中经常用到的坐标系有弹体坐标系 、速度坐标系 、地面坐

标系 和弹道坐标系 ，它们都是右手直角坐标系。 

1 1 1ox y z 3 3 3ox y z

Axyz 2 2 2ox y z

 

(一)  地面坐标系 
地面坐标系 与地球固联，原点 通常取导弹质心在地面（水平面）上的投影点，Axyz A Ax

轴在水平面内，指向目标（或目标在地面的投影）为正； 轴与地面垂直，向上为正；Az
轴按右手定则确定，如图 2.1所示。为了便于进行坐标变换，通常将地面坐标系平移，即：
原点 A移至导弹质心 处，各坐标轴平行移动。 

Ay

o
对于近程战术导弹而言，地面坐标系就是惯性坐标系。主要是用来作为确定导弹质心位置和

空间姿态的基准的。 

 



(二)  弹道坐标系 

弹道坐标系 原点 取在导弹的质心上； 轴同导弹质心的速度矢量 V重合（即

与速度坐标系 的 轴完全一致）； 轴位于包含速度矢量 V 的铅垂平面内，且垂

直 铀，向上为正； 轴按照右手定则确定，如图 2.2所示。 

2 2 2ox y z o 2ox

3 3 3ox y z 3ox 2oy

2ox 2oz

显然，弹道坐标系与导弹的速度矢量 V 固联，是一个动坐标系。该坐标系主要用于研
究导弹质心的运动特性，在以后的研究中将会发现，利用该坐标系建立的导弹质心运动的动

力学方程，在分析、研究弹道特性时比较简单清晰。 
 
 

(三)  速度坐标系   3 3 3ox y z

原点 O取在导弹的质心上； 轴与速度矢量 V重合； 轴位于弹体纵向对称面内与

轴垂直，向上为正； 轴垂直于

3ox 3oy

3ox 3oz 3 3x oy 平面，其方向按右手定则确定(如图 l.1所示)。此

坐标系与导弹速度矢量固联，是一个动坐标系。 

速度坐标系 是动坐标系，常用来研究作用于导弹上的空气动力 R。该力在速度

坐标系各轴上的投影分量就是所谓的阻力 X、升力 Y和侧向力 Z。 

3 3 3ox y z

 

(四)  弹体坐标系    1 1 1ox y z

原点 O 取在导弹的质心上； 轴与弹体纵轴重合，指向头部为正； 轴在弹体纵向对称

平面内，垂直于 轴，向上为正； 轴垂直于

1ox 1oy

1ox 1oz 1 1x oy 平面，方向按右手定则确定(如图 l.l

所示)。此坐标系与弹体固联，也是动坐标系。 

弹体坐标系 与弹体固连，随导弹在空间运动。它与地面坐标系配合，可以确定弹

体的姿态。另外，研究作用在导弹上的推力、推力偏心形成的力矩以及气动力矩时，利用该

坐标系也比较方便。 

1 1 1ox y z

 

二、 坐标系变换 

以地面坐标系与弹体坐标系为例，分析一下坐标变换的过程以及相应的坐标变换矩阵。 

(一)  地面坐标系与弹体坐标系之间的变换矩阵   

将地面坐标系 平移，使原点 A与弹体坐标系的原点 o重合。弹体坐标系 相

对地面坐标系 的方位，可用三个姿态角来确定，它们分别为偏航角

Axyz 1 1 1ox y z

Axyz ψ 、俯仰角ϑ 、滚
转角（又称倾斜角）γ ，如图 2.3(a)所示。其定义如下： 



偏航角ψ ：导弹的纵轴 在水平面上的投影与

地面坐标系 轴之间的夹角，由 轴逆时针方向

转至导弹纵轴的投影线时，偏航角

1ox

Ax Ax
ψ 为正（转动角

速度方向与 轴的正向一致），反之为负。 Ay

俯仰角ϑ ：导弹的纵轴 与水平面之间的夹

角，若导弹纵轴在水平面之上，则俯仰角

1ox

ϑ 为正（转
动角速度方向与 'Az 轴的正向一致），反之为负。 

滚转角γ ：导弹的 轴与包含弹体纵轴 的铅垂平面之间的夹角，从弹体尾部顺 轴

往前看，若 轴位于铅垂平面的右侧，形成的夹角

1oy 1ox 1ox

1oy γ 为正（转动角速度方向与 轴的正

向一致），反之为负。 

1Ox

以上定义的三个角度，通常称为欧拉角，又称为弹体的姿态角。借助于它们可以推导出

地面坐标系 到弹体坐标系 的变换矩阵Axyz 1 1 1ox y z ( ), ,L ψ ϑ γ 。具体过程如下： 

先将地面坐标系 绕 轴旋转Axyz Ay ψ 角，形成过渡坐标系 Ax yz′ ′  (图 2.3b)。 

若某矢量在地面坐标系 中的分量为Axyz , ,x y z，分量列阵为 ( T)x y z ，则转换到坐

标系 后的分量列阵为 Ax yz′ ′

( )y

x x
y L y
z z

ψ
′⎛ ⎞ ⎛ ⎞

⎜ ⎟ ⎜ ⎟=⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎜ ⎟ ⎜ ⎟′⎝ ⎠ ⎝ ⎠

                            (2–1) 

式中， 

        ( )
cos 0 sin

0 1 0
sin 0 cos

yL
ψ ψ

ψ
ψ ψ

−⎛ ⎞
⎜ ⎟= ⎜
⎜ ⎟
⎝ ⎠

⎟                         (2–2) 



称为绕 轴转过Ay ψ 角的基元变换矩阵。 

再将坐标系 Ax yz′ ′绕 轴旋转Az′ ϑ 角，组成新的坐标系 1Ax y z′ ′  (图 2.3c)。同样，得到 

                          ( )
1

z

x x
y L y
z z

ϑ
′⎛ ⎞ ⎛ ⎞

⎜ ⎟ ⎜ ⎟′ =⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎜ ⎟ ⎜ ⎟′ ′⎝ ⎠ ⎝ ⎠

                           (2–3) 

其中，基元变换矩阵 

( )
cos sin 0
sin cos 0
0 0

zL
ϑ ϑ

ϑ ϑ ϑ
⎛ ⎞
⎜ ⎟= −⎜
⎜ ⎟
⎝ ⎠1

⎟                        (2–4) 

最后将坐标系 绕 轴转过1Ax y z′ ′ 1Ax γ 角，即得到弹体坐标系 (图 2.3d)。相应的分

量列阵存在如下关系： 

1 1 1ox y z

( )
1 1

1

1

x

x x
y L y
z z

γ
⎛ ⎞ ⎛ ⎞
⎜ ⎟ ⎜ ⎟′=⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎜ ⎟ ⎜ ⎟′⎝ ⎠ ⎝ ⎠

                           (2–5) 

式中的基元变换矩阵 

( )
1 0 0
0 cos sin
0 sin cos

xL γ γ γ
γ γ

⎛ ⎞
⎜ ⎟= ⎜
⎜ ⎟−⎝ ⎠

⎟                        (2–6) 

由以上推导可知，要将某矢量在地面坐标系 中的分量Axyz , ,x y z转换到弹体坐标系

中，只需将式(2–1)和(2–3)代入(2–5)即可得到： 1 1 1ox y z

                    ( ) ( ) ( )
1

1

1

x z y

x x
y L L L y
z z

γ ϑ ψ
⎛ ⎞ ⎛ ⎞
⎜ ⎟ ⎜ ⎟=⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎝ ⎠ ⎝ ⎠

                      (2–7) 

令  

                    ( ) ( ) ( ) ( ), , x z yL L L Lψ ϑ γ γ ϑ ψ=                       (2–8) 

则式(2–7)又可写成 

                        ( )
1

1

1

, ,
x x
y L y
z z

ψ ϑ γ
⎛ ⎞ ⎛ ⎞
⎜ ⎟ ⎜ ⎟=⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎝ ⎠ ⎝ ⎠

                         (2–9) 

( ), ,L ψ ϑ γ 称为地面坐标系到弹体坐标系的坐标变换矩阵。将式(2–2) 、(2–4)、(2–6)代

入(2–8)式中，则有 



( )
cos cos sin cos sin

, , sin cos cos sin sin cos cos sin sin cos cos sin
sin cos sin sin cos cos sin sin sin sin cos cos

L
ϑ ψ ϑ ϑ ψ

ψ ϑ γ ϑ ψ γ ψ γ ϑ γ ϑ ψ γ ψ γ
ϑ ψ γ ψ γ ϑ γ ϑ ψ γ ψ γ

−⎛ ⎞
⎜ ⎟= − + +⎜ ⎟
⎜ ⎟+ − − +⎝ ⎠

(2–10) 

由上述过程可以看出，两个坐标系之间的坐标变换矩阵就是各基元变换矩阵的乘积，且

基元变换矩阵相乘的顺序与坐标系旋转的顺序相反（左乘）。根据这一规律，我们可以直接

写出任何两个坐标系之间的变换矩阵。关于基元变换矩阵的写法也是有规律可循的，请读者

自行总结。 

如果已知某矢量在弹体坐标系中的分量为 1 1 1, ,x y z ，那么，在地面坐标系中的分量可按

下式计算： 

( )
1

1
1

1

, ,
x x
y L y
z z

ψ ϑ γ−

⎛ ⎞ ⎛ ⎞
⎜ ⎟ ⎜ ⎟=⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎝ ⎠ ⎝ ⎠

                      (2–11) 

而且， ( ) (1 , , , ,TL L )ψ ϑ γ ψ ϑ γ− = ，因此，坐标变换矩阵是规范化正交矩阵，它的元素满足

如下条件： 

3

1
3

1

1,
0,

ik jk ij
k

ki kj ij
k

ij

ij

l l

l l

i j
i j

δ

δ

δ
δ

=

=

⎫= ⎪
⎪
⎪⎪= ⎬
⎪
⎪= =
⎪= ≠ ⎪⎭

∑

∑                          (2–12) 

另外，坐标变换矩阵还具有传递性：设想有三个坐标系 A、B、C，若 A到 B、B到 C的转

换矩阵分别为 、ABL BCL ，则 A到 C的变换矩阵 

AC AB BCL L L=                          (2–13) 

(二)  地面坐标系与弹道坐标系之间的变换矩阵 

地面坐标系 与弹道坐标系 的变换，

可通过两次旋转得到，如图 2.4所示。它们之间
的相互方位可由两个角度确定，分别定义如下： 

Axyz 2 2 2ox y z

弹道倾角θ ：导弹的速度矢量 V（即 轴）与

水平面

2ox

xAz之间的夹角，若速度矢量 V 在水平
面之上，则θ 为正，反之为负。 

弹道偏角 νψ ：导弹的速度矢量 V在水平面 xAz

上的投影 ox 与 轴之间的夹角，沿 轴向下′ Ax Ay



看，当 轴逆时针方向转到投影线 oxAx ′上时，弹道偏角 νψ 为正，反之为负。 

显然地面坐标系到弹道坐标系的变换矩阵可通过两次旋转求得。首先将地面坐标系绕

轴旋转一个Ay νψ 角，组成过渡坐标系 2Ax yz′ ，得到基元旋转矩阵 

           ( )
cos 0 sin

0 1 0
sin 0 cos

yL
ν ν

ν

ν ν

ψ ψ
ψ

ψ ψ

−⎛ ⎞
⎜ ⎟= ⎜
⎜ ⎟
⎝ ⎠

⎟                    (2–14) 

然后，使过渡坐标系 绕 轴旋转一个2Ax yz′ 2Az θ 角，基元旋转矩阵为 

                                   (2–15) ( )
cos sin 0
sin cos 0
0 0

zL
θ θ

θ θ θ
⎛ ⎞
⎜ ⎟= −⎜
⎜ ⎟
⎝ ⎠1

⎟

因此，地面坐标系与弹道坐标系之间的变换矩阵为 

( ) ( ) ( ),

cos cos sin cos sin
sin cos cos sin sin

sin 0 cos

z y

v

L L Lν ν

ν ν

ν

ν ν

ψ θ θ ψ

θ ψ θ θ ψ
θ ψ θ θ ψ
ψ ψ

=

−⎛ ⎞
⎜ ⎟= −⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎝ ⎠

 

若已知地面坐标系 中的列矢量Axyz , ,x y z，求在弹道坐标系 各轴上的分量2 2 2ox y z

2 2 2, ,x y z ，则利用上式可得 

( )
2

2

2

,
x x
y L y
z z

νψ θ
⎛ ⎞ ⎛
⎜ ⎟ ⎜=⎜ ⎟ ⎜
⎜ ⎟ ⎜
⎝ ⎠ ⎝

⎞
⎟
⎟
⎟
⎠

3

                        (2–16) 

(三)  速度坐标系与弹体坐标系之间的变换矩阵 
根据这两个坐标系的定义，速度坐标系与弹体坐标系之

间的相对关系可由两个角度确定，分别定义如下： 
攻角α——速度矢量 V 在纵向对称平面上的投影与纵

轴 的夹角，当纵轴位于投影线的上方时，攻角α为

正；反之为负。 

1ox

侧滑角β——速度矢量 V 与纵向对称平面之间的
夹角，若来流从右侧(沿飞行方向观察)流向弹体，则所
对应的侧滑角β为正；反之为负。 

弹体坐标系 相对于速度坐标系 的方

位，完全由由攻角

1 1 1ox y z 3 3ox y z

α 和侧滑角 β 来确定。 

根据攻角α 和侧滑角 β 的定义，首先将速度坐标系 绕 轴旋转一个3 3 3ox y z 3oy β 角，得



到过渡坐标系  (图 2.5)，其基元旋转矩阵为 3 1ox y z′

( )
cos 0 sin

0 1 0
sin 0 cos

yL
β β

β
β β

−⎛ ⎞
⎜ ⎟= ⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎝ ⎠

        

然后，再将坐标系 绕 轴旋转一个3 1ox y z′ 1oz α 角，即得到弹体坐标系 ，对应的基

元旋转矩阵为 

1 1 1ox y z

( )
cos sin 0
sin cos 0
0 0

zL
α α

α α α
⎛ ⎞
⎜ ⎟= −⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎝ ⎠1

n sin

          

因此，速度坐标系 到弹体坐标系 的变换矩阵可写成 3 3 3ox y z 1 1 1ox y z

( ) ( ) ( )
cos cos sin cos sin

, sin cos cos si
sin 0 cos

z yL L L
α β α α β

β α α β α β α α β
β β

−⎛ ⎞
⎜ ⎟= = −⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎝ ⎠

 

利用上式，可将速度坐标系中的分量 3 3 3, ,x y z 转换到弹体坐标系中，即 

( )
1 3

1

1 3

, 3

x x
y L y
z z

β α
⎛ ⎞ ⎛ ⎞
⎜ ⎟ ⎜ ⎟=⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎝ ⎠ ⎝ ⎠

                        (2–17) 

(四)  弹道坐标系与速度坐标系之间的变换矩阵 

由这两个坐标系的定义可知， 轴和 轴都与速度矢量 V重合，因此，它们之间的 2ox 3ox

相互方位只用一个角参数 νγ 即可确定。 νγ 称为速度

滚转角，定义成位于导弹纵向对称平面 1 1x oy 内的 轴与

包含速度矢量 V的铅垂面之间的夹角（ 轴与 轴的

夹角），沿着速度方向（从导弹尾部）看， oy 轴顺时针

方向转到 oy 轴时，

3oy

2oy 3oy

2

3 νγ 为正，反之为负(见图 2.6)。 

这两个坐标系之间的变换矩阵就是绕 轴旋转2ox νγ 角所得的基元旋转矩阵 

( ) ( )
1 0 0
0 cos sin
0 sin cos

xL Lν ν ν

ν ν

νγ γ γ γ
γ γ

⎛ ⎞
⎜ ⎟= = ⎜ ⎟
⎜ ⎟−⎝ ⎠

 



应用上式，可将弹道坐标系中的坐标分量变换到速度坐标系中去，即 

( )
3 2

3

3 2

2

x x
y L y
z z

νγ
⎛ ⎞ ⎛ ⎞
⎜ ⎟ ⎜ ⎟=⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎝ ⎠ ⎝ ⎠

                         (2–18) 

(五)  地面坐标系与速度坐标系之间的变换矩阵 
以弹道坐标系作为过渡坐标系，将(2–16) 式代入（2–18）式，即可得到地面坐标系

与速度坐标系之间的变换关系 

( ) ( )
3

3
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                        (2–19) 

因此，地面坐标系到速度坐标系的变换矩阵为 

( ) ( ) ( ), , ,v vL L Lν νψ θ γ γ ψ θ=  

(六)  弹道坐标系与弹体坐标系之间的变换矩阵 
以速度坐标系作为过渡坐标系，将(2–18) 式代入（2–17）式，即可得到弹道坐标系

与弹体坐标系之间的变换关系 

( ) ( )
1 2

1

1 2

, v 2

x x
y L L y
z z

β α γ
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                        (2–20) 

因此，弹道坐标系到弹体坐标系的变换矩阵为 

( ) ( ) ( ), , ,v vL L Lγ β α β α γ=  

 

§2–3  导弹运动方程组 

导弹运动方程组是描述作用在导弹上的力、力矩与导弹运动参数之间关系的一组方程。

它由描述导弹质心运动和弹体姿态变化的动力学方程、运动学方程、导弹质量变化方程、角

度几何关系方程和描述控制系统工作的方程所组成。 

一、 动力学方程  

前面已经提到，导弹的空间运动可看成变质量物体的六自由度运动，由两个矢量方程描

述。为研究方便起见，通常将矢量方程投影到坐标系上，写成三个描述导弹质心运动的动力

学标量方程和三个导弹绕质心转动的动力学标量方程。 

(一)  导弹质心运动的动力学方程  
在动坐标系中建立动力学方程，需要引用矢量的绝对导数和相对导数之间的关系，即 

dV V V
dt t

δ
δ

= +Ω×  

式中  dV dt——在惯性坐标系（地面坐标系）中矢量 V的绝对导数； 



V tδ δ ——在动坐标系（弹道坐标系）中矢量 V的相对导数。 

导弹质心运动方程可写成 

Vm V
t

δ
δ

⎛ ⎞ F+Ω× =⎜
⎝ ⎠

⎟                        (2–21) 

将(2–21)式展开，得到 
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                (2–22) 

根据弹道坐标系 的定义，速度矢量 V与 轴重合，故 V在弹道坐标系各轴上

的投影分量为 

2 2 2ox y z 2ox
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                         (2–23) 

由§2–2 知，地面坐标系经过两次旋转后与弹道坐标系重合，两次旋转的角速度大小

分别为 ,νψ θ&& ，则弹道坐标系相对地面坐标系的旋转角速度为两次旋转的角速度合成。它在

各轴上的投影可利用变换矩阵得到 2 2 2ox y z
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             (2–24)  

将(2–23)和(2–24)式代入(2–22)式中，得 
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式中  dV dt——加速度矢量在弹道切线( )上的投影，又称为切向加速度； 2ox
V d dtθ ——加速度矢量在弹道法线( )上的投影，又称法向加速度； 2oy

cos ( )vV d dtθ ψ− ——加速度矢量在 轴上的投影分量，也称为法向加速度。 2oz



如图 2.7所示，法向加速度V d dtθ 使导弹质心在铅垂平面内作曲线运动。若在 t瞬时，

导弹位于 A 点，经 dt 时间间隔，导弹飞过弧长
ds 到达 B 点，弹道倾角的变化量为 dθ ，那么，

这时的法向加速度为
2

2
ya V ρ= ，其中，曲率半

径又可写成 
ds ds dt V

dd dt d
dt

ρ
θ θ

V
θ θ

= = = =
&

 

故 

2

2

y
V da V

dt
θ Vθ

ρ
= = = &  

法向加速度 2 cos ( )za V d dv tθ ψ= − 的“负”号表明，根据弹道偏角 νψ 所采用的正负号

定义，当 2 2π θ π− < 时，正的侧向力将产生负的角速度< d dν tψ 。 

下面将讨论(2–25)式右端项，即合外力在弹道坐标系各轴上的投影分量。第一章中已
经指出，作用于导弹上的力一般包括空气动力、推力和重力等。它们在弹道坐标系各轴上的

投影分量可利用有关变换矩阵得到。    

1.  空气动力在弹道坐标系上的投影 

由第一章的介绍可知，作用在导弹上的空气动力 R在速度坐标系 的分量形式最

为简单，分别与阻力 X、升力 Y和侧向力 Z相对应。根据弹道坐标系和速度坐标系之间的

坐标变换矩阵(2–20)式或方向余弦表 2–4，空气动力在弹道坐标系 各轴上的投影分

量为 

3 3 3ox y z
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       (2–26) 

2.  推力在弹道坐标系上的投影 

假设发动机的推力 P 与弹体纵轴ox 重合，那么，推力 P 在弹道坐标系 各轴上的投

影表达式只要作两次坐标变换即可得到。首先，利用速度坐标系与弹体坐标系之间的变换矩

阵(2–17)式，将推力 P投影到速度坐标系 各轴上；然后利用弹道坐标系与速度坐标

系之间的变换关系(2–18)式，即可得到推力 P 在弹道坐标系各轴上的投影。若推力 P 在

系中的分量用

1 2 2 2ox y z

3 3 3ox y z

1 1 1ox y z 1xP 、 、1yP 1zP 表示，则有 
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                           (2–27) 

利用 ( ),TL β α ，得到推力 P在速度坐标系各轴上的投影分量 

( )
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3 1
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再利用弹道坐标系与速度坐标系之间的变换关系，得到推力在弹道坐标系上的投影分量 

( ) ( ) ( )
2 3

2 3

2 3

,
x x

T T T
y y

z z

P P
P L P L L P
P P

ν νγ γ β α
⎛ ⎞ ⎛ ⎞ ⎛
⎜ ⎟ ⎜ ⎟ ⎜= =⎜ ⎟ ⎜ ⎟ ⎜
⎜ ⎟ ⎜ ⎟ ⎜
⎝ ⎠ ⎝ ⎠ ⎝

1

1

1

x

y

z

P

P

⎞
⎟
⎟
⎟
⎠

ν

g
⎞
⎟
⎟
⎟
⎠

cos

              (2–28) 

将相应坐标变换矩阵的转置代入(2–28)式，并考虑到(2–27)式，则有 
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              (2–29) 

3.  重力在弹道坐标系上的投影 
对于近程战术导弹，常把重力矢量 G视为平行力场，即重力与地面坐标系的 轴平行，

且其大小为 （见(1–43)式），故有 
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显然，重力 G在弹道坐标系各轴的投影只要利用变换矩阵(2–16)式或方向余弦表 2–2
即可得到 
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               (2–30) 

将(2–26)、(2–29)和(2–30)式代入(2–25)式，即可得到描述导弹质心运动的动力学方
程 
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(2–31) 

(二)  导弹绕质心转动的动力学方程 
导弹绕质心转动的动力学矢量方程投影到弹体坐标系上的标量形式最为简单。 



弹体坐标系 是动坐标系，假设弹体坐标系相对地面坐标系的转动角速度为1 1 1ox y z ω ，

在弹体坐标系中，导弹绕质心转动的动力学方程为 
dH H H M
dt t

δ ω
δ

= + × =                      (2–32) 

式中  dH dt、 H dtδ ——分别为动量矩的绝对、相对导数。 

设 、 、 分别为沿弹体坐标系各轴的单位矢量；1i 1j 1k 1xω 、 1yω 、 1zω 为弹体坐标系转动角速

度ω 沿弹体坐标系各轴的分量。动量矩可表示成 
H J ω= ⋅  

式中  J——惯性张量，其矩阵表示形式为 
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式中  1xJ 、 1yJ 、 1zJ ——导弹对弹体坐标系各轴的转动惯量； 

1 1x yJ 、 1 1y zJ 、 1 1z xJ ——导弹对弹体坐标系各轴的惯性积。 

若导弹为轴对称型，则弹体坐标系的轴 、 与 就是导弹的惯性主轴。此时，导

弹对弹体坐标系各轴的惯性积为零。于是，动量矩 H沿弹体坐标系各轴的分量为 
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导弹绕质心转动的动力学方程就可化成(为了书写方便，将注脚“l”省略) 
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M⎟ ⎟                (2–35) 

式中  xM 、 yM 、 zM ——分别为作用于弹上的所有外力对质心之力矩在弹体坐标系

各轴上的分量。若推力矢量 P与 轴完全重合，则只考虑气动力矩就可以了。 

1 1 1ox y z

1ox

如果导弹是面对称型的（关于导弹纵向平面 1 1x oy 对称），即 0yz zxJ J= = ，那么，导弹绕质

心转动的动力学方程可写成 
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二、 运动学方程  

研究导弹质心运动的运动学方程和绕质心转动的运动学方程，其目的是确定质心每一瞬

时的坐标位置以及导弹相对地面坐标系的瞬时姿态。 

(一)  导弹质心运动的运动学方程 
在地面坐标系中，导弹速度分量为 
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根据弹道坐标系 的定义可知，速度矢量 V 与 轴重合，利用弹道坐标系和地

面坐标系之间的变换矩阵又可得到 
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比较上述两式，得到导弹质心的运动学方程为 
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                     (2–36) 

通过积分，可以求得导弹质心相对于地面坐标系 的位置坐标Axyz , ,x y z。 

(二)  导弹绕质心转动的运动学方程 
要确定导弹在空间的姿态，就需要建立描述导弹相对地面坐标系姿态变化的运动学方

程，即建立导弹姿态角ψ 、ϑ 、γ 对时间的导数与转动角速度分量 1xω 、 1yω 、 1zω 之间的关

系式。 
根据弹体坐标系与地面坐标系之间的变换关系，我们知道，导弹相对地面坐标系的旋转

角速度ω 实际上是三次旋转的转动角速度的矢量合成(见图 2.3)。这三次转动的角速度在弹

体坐标系中的分量分别为 、( ) ( )( )0 0 T
x zL Lγ θ ψ& ( )( )0 0

T

xL γ ϑ& 、( ，因此，

导弹转动角速度在弹体坐标系中的分量为 

)0 0 Tγ&
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经变换后得 
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&
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将上式展开，就得到了导弹绕质心转动的运动学方程(同样将注脚“l”省略) 

(
( )

sin cos
1 cos sin

cos
cos sin

y z

y z

x y z

d
dt
d
dt
d tg
dt

ϑ
ω γ ω γ

ψ ω γ ω γ
ϑ

γ

)
ω ϑ ω γ ω γ

⎛ ⎞
⎛ ⎞⎜ ⎟ +
⎜ ⎟⎜ ⎟
⎜ ⎟⎜ ⎟ = −⎜⎜ ⎟
⎜ ⎟⎜ ⎟
⎜ ⎟− −⎜ ⎟ ⎝ ⎠⎜ ⎟

⎝ ⎠

⎟                (2–37) 

要注意：上述方程在某些情况下是不能应用的。例如：当俯仰角 时，方程是奇异的，

偏航角

90ϑ = o

ψ 是不确定的。此时，可采用四元数来表示导弹的姿态，并用四元数建立导弹绕质
心转动的运动学方程；也可用双欧法克服运动学方程的奇异性，但较复杂。四元数法被经常

用来研究导弹或航天器的大角度姿态运动 ，以及导航计算等。 [29]

三、 导弹的质量方程  

导弹在飞行过程中，由于发动机不断地消耗燃料，导弹的质量不断减小。所以，在描述

导弹运动的方程组中，还需有描述导弹质量变化的微分方程，即 

( )s
dm m t
dt

= −                            (2–38) 

式中  dm dt——导弹质量变化率，其值总为负; 

( )sm t ——导弹在单位时间内的质量消耗量(燃料秒流量)。 ( )sm t 的大小主要取决于

发动机的性能，通常认为 sm 是已知的时间函数，可能是常量，也可能是变量。这样，方程

(2–38)可独立于导弹运动方程组之外单独求解，即 

( )
0

0
ft

st
m m m t dt= − ∫  

式中  ——导弹的初始质量； 0m

0t ——发动机开始工作时间； 

ft ——发动机工作结束时间。 

四、 角度几何关系方程  

在§2–2 节中，定义了四个常用的坐标系。从
研究它们之间的变换矩阵可知，这四个坐标系之间



的关系是由八个角度参数θ 、 νψ 、 νγ 、ϑ 、ψ 、γ 、α 、 β 联系起来的(见图 2.8)。但是，

这八个角度并不是完全独立的。 

由于在(2–31)式和(2–37)式中，对θ 、 νψ 和ϑ 、ψ 、γ 角已有相应的方程来描述，因

此，就可用这五个角参量分别求α 、 β 、 νγ ，从而建立三个相应的几何关系方程。 

建立角度几何关系方程，可采用球面三角、四元数和方

向余弦等方法。下面介绍利用方向余弦和有关矢量运算的

知识来建立三个角度几何关系方程。 
我们知道，过参考坐标系原点的任意两个单位矢量夹角

ϕ 的余弦，等于它们各自与坐标系对应轴的方向余弦乘积
之和(见图 2.9)。即 

1 2 1cos cos cos cos cos 2 1 2cos cosϕ α α β= + β γ γ+  (2–39) 

设 i、j、k 分别为参考坐标系 各对应轴的单位矢

量，过原点 A的两个单位矢量夹角的余弦记作

Axyz

1 2l l⋅ ，则(2–39)式又可写成 

1 2 1 2 1 2 1 2l l l i l i l j l j l k l k⋅ = ⋅ ⋅ + ⋅ ⋅ + ⋅ ⋅          (2–40) 

若把弹体坐标系的 轴和弹道坐标系的 ox 轴的单位矢量分别视为 l 和 ，以地面坐标

系 为参考坐标系，将 和 两坐标系平移至参考系，使其原点 O 与原点 A

重合，查方向余弦表 2–1、2–2和 2–6，可得(2–40)式的各单位矢量夹角的余弦项，经整
理得 

1oz 2 1 2l

Axyz 2 2 2ox y z 1 1 1ox y z

( ) ( )sin cos cos sin sin sin cos sin cos sinν νβ θ γ ψ ψ ϑ γ ψ ψ θ ϑ= ⎡ − + − ⎤ −⎣ ⎦ γ     (2–41) 

若把弹体坐标系的 ox 轴和弹道坐标系的 ox 轴的单位矢量分别视为 l 和 ，则可得 1 2 1 2l

( )cos cos cos cos sin sin / cosνα ϑ θ ψ ψ ϑ θ= ⎡ − + ⎤⎣ β⎦                (2–42) 

若把弹体坐标系的 oz 轴和弹道坐标系的 oz 轴的单位矢量分别视为 l 和 ，同样可得 1 2 1 2l

( ) ( )cos cos cos sin sin sin / cosv ν νγ γ ψ ψ ϑ γ ψ ψ= ⎡ − − − ⎤⎣ ⎦ β                (2–43) 

式(2–41)～(2–43)即为三个角度几何关系方程。 
有时几何关系方程显得很简单，例如，当导弹作无侧滑、无滚转飞行时，存在α ϑ θ= − ；

当导弹作无侧滑、零攻角飞行时，存在 vγ γ= ；当导弹在水平面内作无滚转、小攻角( 0α ≈ )

飞行时，则有 vβ ψ ψ= − 。 



五、 操纵关系方程  

导弹制导系统和其他自动控制系统一样也是误差控制系统。当导弹的实际运动参数与导

引关系所要求的运动参数不一致时，就会产生控制信号。例如，导弹飞行中的俯仰角ϑ 与要

求的俯仰角 *ϑ 不相等，即存在偏差角 ϑ ϑ ϑ∗∆ = − 时，控制系统将根据 ϑ∆ 的大小使升降舵偏

转相应的角度 zδ ，即 

( )z K Kϑ ϑδ ϑ ϑ ϑ∗∆ = − = ∆  

式中  Kϑ——由控制系统决定的比例系数，或称增益系数。 

假设制导系统的误差用 iε 表示， ix ∗为导引关系要求的运动参数值， ix 为实际运动参数

值，则有 

i i ix xε ∗= −    （i=1,2,3,4）  

在一般情况下， iε 不可能为零。此时控制系统将偏转相应的舵面和发动机调节机构，以求消

除误差。舵面偏转角的大小和方向取决于误差 iε 的数值和正负号，通常情况下，操纵关系方

程可写成 

( )
( )
( )
( )

1

2

3

4

x

y

z

p

f
f
f
f

δ ε
δ ε
δ ε
δ ε

⎫=
⎪= ⎪
⎬= ⎪
⎪= ⎭

                           (2–45) 

在导弹初步设计时，可作近似处理：假设控制系统是按“无误差工作”的理想控制系统，

运动参数始终能保持导引关系所要求的变化规律，则有 

* 0i i ix xε = − =     （i=1,2,3,4）                (2–46) 

上式称为理想操纵关系方程。在某些特殊情况下，理想操纵关系方程的形式非常简单，

例如，当轴对称导弹作直线等速飞行时，理想操纵关系方程为 

1 *

2 *

3

4 *

0
0

0
0V V

ε θ θ
ε ψ ψ
ε γ
ε

= − = ⎫
⎪= − = ⎪
⎬= = ⎪
⎪= − = ⎭

                        (2–47) 

再如，面对称导弹作正常盘旋时，理想操纵关系方程为 

1

2 *

3

4 *

0
0

0
0V V

ε θ
ε γ γ
ε β
ε

= = ⎫
⎪= − = ⎪
⎬= = ⎪
⎪= − = ⎭

                         (2–48) 

式(2–47)和(2–48)中的θ∗、 νψ ∗、γ ∗、V∗、β∗为导引关系要求的运动参数值，θ 、 νψ 、



γ 、V 、 β 为导弹飞行过程中的实际运动参数值。 

六、 导弹运动方程组   

综上所述，前面所得到的方程(2–31)、(2–35)～(2–38)、(2–41)～(2–43)和(2–46)
式，即构成了描述导弹飞行的运动方程组 

( )

( )

( )

( )

( )

cos cos sin

sin cos cos sin sin cos sin cos

cos sin sin cos sin cos sin cos

cos cos

v

x
x z y y z x

y
y x z z x y

z
z y x x y z

dVm P X mg
dt
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dt

dmV P Y Z
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dJ J J M
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d
J J J M

dt
dJ J J M
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ν ν ν ν

ν ν ν
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ν

α γ α β γ γ γ

ψ
θ α γ α β γ γ γ

ω
ω ω

ω
ω ω

ω ω ω

θ

= − −

= + + − −

− = − + +

+ − =

+ − =

+ − =

=

θ

( )

( )

( ) ( )
( )

sin

cos sin

sin cos

1 cos sin
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cos sin

sin cos cos sin sin sin cos sin cos sin

cos cos cos cos sin sin / cos
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y z

x y z

s
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dt
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d
dt
d
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d tg
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ν ν
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ϑ ω γ ω γ
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⎪
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⎪
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⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
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⎪
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⎪
⎪
⎪
⎪
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⎪
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⎪
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⎪
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⎪= ⎭

  (2–49) 

式(2–49)以标量的形式给出了导弹的空间运动方程组，它是一组非线性常微分方程。

在这 20个方程中，除了根据第一章介绍的方法计算出推力 P、气动力 X、Y、Z和力矩 xM 、

yM 、 zM 以外，还包含有 20个未知参数： 、( )V t ( )tθ 、 ( )tνψ 、 ( )x tω 、 ( )y tω 、 ( )z tω 、 ( )tϑ 、



( )tψ 、 ( )tγ 、 ( )x t 、 、 、( )y t ( )z t ( )tα 、 ( )tβ 、 ( )tνγ 、 、( )m t ( )x tδ 、 ( )y tδ 、 ( )z tδ 、 ( )p tδ 。

因此，方程组(2–49)是可以封闭求解的。在给定各参数的初始条件之后，即可用数值积分
法求解方程组(2–49)，从而获得可控弹道及其相应参数的变化规律。 

§2–4  导弹运动方程组的简化与分解 

在上一节里，用了 20个方程来描述导弹的空间运动。在工程上，实际用于弹道计算的
导弹运动方程个数远不止这些。一般而言，运动方程组的方程数目越多，导弹运动就描述得

越完整、越准确，但研究和解算也就越麻烦。在导弹设计的某些阶段，特别是在导弹和制导

系统的初步设计阶段，通常在求解精度允许范围内，应用一些近似方法对导弹运动方程组进

行简化求解。实践证明，在一定的假设条件下，把导弹运动方程组(2–49)分解为纵向运动
和侧向运动方程组，或简化为在铅垂平面和水平面内的运动方程组，都具有一定的实用价值。 

一、 导弹的纵向运动和侧向运动  

所谓纵向运动，是指导弹运动参数 β 、γ 、 νγ 、ψ 、 νψ 、 xω 、 yω 、 恒为零的运动。 z

导弹的纵向运动，是由导弹质心在飞行平面或对称平面 1 1x oy 内的平移运动和绕 轴的

旋转运动所组成。在纵向运动中，参数V 、

1oz

θ 、ϑ 、 zω 、α 、 x、 是随时间变化的，通

常称为纵向运动参数。 

y

在纵向运动中等于零的参数 β 、γ 、 νγ 、ψ 、 νψ 、 xω 、 yω 、 z等称为侧向运动参数。

所谓侧向运动，是指侧向运动参数 β 、γ 、 νγ 、 xω 、 yω 、ψ 、 νψ 、 随时间变化的运动。

它由导弹质心沿 轴的平移运动和绕弹体 轴与 轴的旋转运动所组成。 

z

1oz 1ox 1oy

由方程组(2–49)不难看出，导弹的飞行过程是由纵向运动和侧向运动所组成，它们之
间相互关联、相互影响。但当导弹在给定的铅垂面内运动时，只要不破坏运动的对称性(不
进行偏航、滚转操纵，且无干扰)，纵向运动是可以独立存在的。这时，描述侧向运动参数

的方程可以去掉，只剩下 10个描述纵向运动参数的方程，其中包含V 、θ 、ϑ 、 zω 、α 、

x、 、m、y zδ 、 pδ 等 10个参数。然而，描述侧向运动参数的方程则不能离开纵向运动而

单独存在。 

(一)  纵向运动方程   
要把纵向运动和侧向运动分开，应满足下述假设条件： 
① 侧向运动参数 β 、γ 、 νγ 、ψ 、 νψ 、 xω 、 yω 、 及舵偏角z xδ 、 yδ 都是小量，这

样可以令 cos cos cos 1νβ γ γ= = ≈ ，并略去各小量的乘积如 sin sinβ γ 、 sinyω γ 、 y xω ω 、
sinz νγ 等，以及 β 、 xδ 、 yδ 对空气阻力的影响。 
② 导弹基本上在某个铅垂面内飞行，即其飞行弹道与铅垂面内的弹道差别不大。 
③ 俯仰操纵机构的偏转仅取决于纵向运动参数；而偏航、滚转操纵机构的偏转仅取决



于侧向运动参数。 
利用上述假设，就能将导弹运动方程组分为描述纵向运动的方程组和描述侧向运动的方

程组。 
描述导弹纵向运动的方程组为 

1

4

cos sin

sin cos

cos

sin

0
0

z
z z

z

s

dVm P X mg
dt
dmV P Y mg
dt

dJ M
dt

dx V
dt
dy V
dt
d
dt
dm m
dt

α θ

θ α θ

ω

θ

θ

ϑ ω

α ϑ θ
ε
ε

⎫= − − ⎪
⎪
⎪= + − ⎪
⎪
⎪=
⎪
⎪
⎪=
⎪
⎪
⎬=
⎪
⎪
⎪=
⎪
⎪
⎪= −
⎪
⎪= −
⎪

= ⎪
⎪= ⎭

                    (2–50) 

纵向运动方程组(2–50)，就是描述导弹在铅垂平面内运动的方程组。它共有 10个方程，

包含有 10 个未知参数：V 、θ 、ϑ 、 zω 、α 、 x、 、 、y m zδ 、 pδ 。因此，方程组(2–

50)是封闭的，可以独立求解。 

(二)  侧向运动方程组   
描述导弹侧向运动的方程组为 

( ) ( )

( )

( )

( )

( )
( ) ( )

cos sin sin cos sin cos

cos sin

1 cos sin
cos

cos sin

sin cos cos sin sin sin cos sin cos sin

co
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x x z y z y
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y z

x y z

dmV P Y P Z
dt

dJ M J J
dt

d
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dt
dz V
dt
d
dt
d tg
dt

ν ν
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ω
ω ω

ω
ω ω
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ψ ω γ ω γ
ϑ

γ ω ϑ ω γ ω γ

β θ γ ψ ψ ϑ γ ψ ψ θ ϑ γ

− = + − −

= − −

= − −

= −

= −

= − −

= ⎡ − + − ⎤ −⎣ ⎦
( ) ( )
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3

s cos cos sin sin sin / cos

0
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v v vγ γ ψ ψ ϑ γ ψ ψ β

ε
ε

⎫
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪⎪
⎬
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪= ⎡ − − − ⎤⎣ ⎦ ⎪
⎪= ⎪

= ⎪⎭

(2–51) 



侧向运动方程组(2–51)共有 10个方程，除了含有 νψ 、ψ 、γ 、 νγ 、β 、 xω 、 yω 、z、

xδ 、 yδ 等 10个侧向运动参数之外，还包括除坐标 x以外的纵向运动参数V 、θ 、ϑ 、 zω 、

α 、 等。无论怎样简化(2–51)式，也不能从中消去这些纵向参数。因此，若要由方程组(2
–51)求得侧向运动参数，就必须首先求解纵向运动方程组(2–50)，然后，将解出的纵向运
动参数代入侧向运动方程组(2–51)中，才可解出侧向运动参数的变化规律。 

y

将导弹运动分解为纵向运动和侧向运动，能使联立求解的方程组的数目降低一半，同时，

也能获得比较准确的计算结果。但是，当侧向运动参数不满足上述假设条件时，即侧向运动

参数变化较大时，就不能再将导弹的运动分为纵向运动和侧向运动来研究。而应该直接研究

完整的运动方程组(2–49)。 

二、 导弹的平面运动   
通常情况下，导弹是在三维空间内运动的，平面运动只是导弹运动的一种特殊情况。 

(一)  导弹在铅垂平面内的运动   

导弹在铅垂平面内运动时，导弹的速度矢量 V始终处于该平面内，弹道偏角 νψ 为常值(若选

地面坐标系的 轴位于该铅垂平面内，则Ax 0νψ = )。设弹体纵向对称平面 1 1x oy 与飞行平面

重合，推力矢量 P 与弹体纵轴重合。若要保证导弹在铅垂平面内飞行，那么在水平方向的

侧向力应恒等于零。此时，导弹只有在铅垂面内的质心平移运动和绕 轴的转动。导弹在

铅垂平面内的运动方程组与式(2–50)完全相同。 

1Oz

(二)  导弹在水平面内的运动   
导弹在水平面内运动时，它的速度矢量 V 始终处于该平面之内，即弹道倾角θ 恒等于零。
此时，作用于导弹上在铅垂方向的法向控制力应与导弹的重力相平衡，因此，要保持导弹在

水平面内飞行，导弹应具有一定的攻角，以产生所需的法向控制力。导弹在主动段飞行过程

中，质量不断减小，要想保持法向力平衡，就必须不断改变攻角的大小，也就是说，导弹要

偏转升降舵 zδ ，使弹体绕 轴转动。 1Oz

若要使导弹在水平面内作机动飞行，则要求在水平方向上产生一定的侧向力，该力通常

是借助于侧滑(轴对称型)或倾斜(面对称型)运动形成的。若导弹飞行既有侧滑又有倾斜，则
将使控制复杂化，因此，轴对称导弹通常是采用有侧滑、无倾斜的控制飞行，而面对称导弹

则是采用有倾斜、无侧滑的控制飞行。 
 

1.  有侧滑无倾斜的导弹水平运动方程组 
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                         (续 2–53) 

方程组(2–53)共 14个方程，其中包含 14个未知参数：V 、 νψ 、 yω 、 zω 、 x、 、z ϑ、ψ 、
、m α、 β 、 zδ 、 yδ 、 pδ ，方程组是封闭的。 



2.  有倾斜无侧滑的导弹水平运动方程组 
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该方程组共有 1 4个方程，含有 14个未知参数：V 、 νψ 、 xω 、 zω 、 x、 、z ϑ、 γ 、
、m α、 vγ 、 zδ 、 xδ 、 pδ ，方程组(2–54)是封闭的。 

§2–5  导弹的质心运动 

一、 “瞬时平衡”假设 

假设内容： 
(1) 导弹绕弹体轴的转动是无惯性的，即 

0x y zJ J J= = =                (2–55) 

(2) 导弹控制系统理想地工作，即无误差，也无时间延迟； 
(3) 不考虑各种干扰因素对导弹的影响。 
前两点假设的实质，就是认为导弹在整个飞行期间的任一瞬时都处于平衡状态，即导弹

操纵机构偏转时，作用在导弹上的力矩在每一瞬时都处于平衡状态，这就是所谓的“瞬时平

衡”假设。 
对于轴对称导弹，根据第一章纵向静平衡关系式(1–13)和对偏航运动的类似处理，可得

俯仰和偏航力矩的平衡关系式： 
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式中 bα 、 bβ 、 zbδ 、 ybδ 分别为相应参数的平衡值。上式也可写成 
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由此可见，关于导弹转动无惯性的假设意味着：当操纵机构偏转时，参数α 、 β 都瞬
时达到其平衡值。 
利用“瞬时平衡”假设，即控制系统无误差地工作，操纵关系方程可写成： 

1 2 3 40, 0, 0, 0ε ε ε ε= = = =                      (2–59) 

二、 导弹质心运动方程组 

基于“瞬时平衡”假设，将导弹的质心运动和绕质心的转动运动分别加以研究，利用导

弹运动方程组(2–49)，可以得到如下描述导弹质心运动的方程组 
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  (2–60)                  

式中  bα 、 bβ ——分别为平衡攻角、平衡侧滑角； 

  bX 、 、bY bZ ——分别为与 bα 、 bβ 对应的平衡阻力、平衡升力、平衡侧向力。 

方程组(2–60)共有 13个方程，其中含有 13个未知参数： vV x y z mθ ψ、 、 、 、 、 、 b、α 、

bβ 、 v z y pγ δ δ δ、 、 、 ，故方程组是封闭的。对于固体火箭发动机，其推力一般是不可调节

的， sm 可以认为是时间的已知函数，那么，方程组(2–60)中的第七个方程可以独立求解，

且 4 0ε = 也就不存在了。这样，方程的个数就减少为 11个，未知参数也去掉 2个：m、 pδ ，

方程组仍是可封闭求解的。 
利用控制系统理想工作情况下的运动方程组(2–60)，计算导弹飞行弹道，所得结果就

是导弹运动参数的“稳态值”，它对导弹总体和导引系统设计都具有重要意义。 
值得指出的是：对于操纵性能比较好，绕质心旋转运动不太剧烈的导弹，利用质心运动

方程(2–60)进行弹道计算，可以得到令人满意的结果。但当导弹的操纵性能较差，并且绕
质心的旋转运动比较剧烈时，必须考虑导弹旋转运动对质心运动的影响。 

三、 导弹在铅垂平面内的质心运动 

基于“瞬时平衡”假设，忽略随机干扰影响，可以得到描述导弹在铅垂平面内运动的质

心运动方程组 
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                    (2–61) 

方程组(2–61)共有 8个方程，包含 8个未知参数：V x y mθ、 、 、 、 b、α 、 zδ 、 pδ ，

故方程组是封闭的。 

四、 导弹在水平面内的质心运动方程组 

基于“瞬时平衡”假设，忽略随机干扰影响，导弹在水平面内的质心运动方程组为 
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                        (2–62) 

方程组(2–62)共有 12个方程，其中含有 12个未知参数： vV x z mψ、 、 、 、 、 bα 、 bβ 、

z y pδ δ ϑ δ、 、 、 ，故方程组是封闭的。 



五、 理想弹道、理论弹道和实际弹道 

所谓“理想弹道”，就是将导弹视为一个可操纵的质点，认为控制系统理想地工作，且

不考虑弹体绕质心的转动以及外界的各种干扰，求解质心运动方程组得到的飞行弹道。 
所谓“理论弹道”，是指将导弹视为某一力学模型(可操纵质点、刚体、弹性体)，作为

控制系统的一个环节（控制对象），将动力学方程、运动学方程、控制系统方程以及其它方

程（质量变化方程、角度几何关系方程等）综合在一起，通过数值积分而求得的弹道，而且

方程中所用的弹体结构参数、外形几何参数、发动机的特性参数均取设计值；大气参数取标

准大气值；控制系统的参数取额定值；方程组的初值符合规定条件。 
由此可知，理想弹道是理论弹道的一种简化情况。 
导弹在真实情况下的飞行弹道称为“实际弹道”，它与理想弹道和理论弹道的最大区别

在于，导弹在飞行过程中会受到各种随机干扰和误差的影响，因此，每发导弹的实际弹道是

不可能完全相同的。 

§2–6  过载 

 

一、 机动性与过载的概念 

所谓机动性，是指导弹在单位时间内改变飞行速度大小和方向的能力。。 
所谓过载 n，是指作用在导弹上除重力之外的所有外力的合力 N（即控制力）与导弹重

量 G的比值 
Nn
G

=                             (2–63) 

由过载定义可知，过载是个矢量，它的方向与控制力 N 的方向一致，其模值表示控制力大
小为重量的多少倍。这就是说，过载矢量表征了控制力 N的大小和方向。 

 

二、 过载的投影   

过载矢量的大小和方向，通常是由它在某坐标系上的投影来确定的。研究导弹运动的机

动性时，需要给出过载矢量在弹道坐标系 中的标量表达式；而在研究弹体或部件受

力情况和进行强度分析时，又需要知道过载矢量在弹体坐标系 中的投影。 

2 2 2ox y z

1 1 1ox y z

根据过载的定义，将推力投影到速度坐标系 ，得到过载矢量 n在速度坐标系

各轴上的投影为 
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                     (2–64) 

过载矢量 n在弹道坐标系 各轴上的投影为 2 2 2ox y z
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 (2–65) 

过载矢量在速度方向上的投影
2 3x xn n、 称为切向过载；过载矢量在垂直于速度方向上的

投影 和 ，称为法向过载。 
2 2y zn n、

3 3yn n、 z

导弹的机动性能可以用导弹的切向和法向过载来评定。切向过载越大，导弹产生的切向

加速度就越大，说明导弹改变速度大小的能力越强；法向过载越大，导弹产生的法向加速度

就越大，在同一速度下，导弹改变飞行方向的能力就越大，即导弹越能沿较弯曲的弹道飞行。

因此，导弹过载越大，机动性能就越好。 

对弹体强度进行分析计算时，需要知道过载 n在弹体坐标系 各轴上的投影分量。

利用变换矩阵(2–17)式和(2–64)式即可求得过载 n在弹体坐标系 各轴上的投影 
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式中，过载 n在弹体纵轴 上的投影分量1ox
1x

n 称为纵向过载；在垂直于弹体纵轴方向上的投
影分量 、

1y
n

1z
n 称为横向过载。 

三、 运动与过载   

过载不仅是评定导弹机动性能的指标，而且和导弹的运动之间存在密切的联系。 
根据过载的定义，描述导弹质心运动的动力学方程可以写成 
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将（2－30）式代入上式，方程两端同除以 mg，得到 
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                         (2–67) 

上式左端表示导弹质心的无量纲加速度在弹道坐标系上的三个分量，式(2–67)描述了
导弹质心运动与过载之间的关系。由此可见，用过载表示导弹质心运动的动力学方程，形式

很简单。 

同样，过载也可以用运动参数V 、θ 、 νψ 来表示： 



  

2

2

2

1 sin

cos

cos

x

y

z

dVn
g dt
V dn
g dt

dVn
g dt

ν

θ

θ θ

ψ
θ

⎫
= + ⎪

⎪
⎪

= + ⎬
⎪
⎪

= − ⎪
⎭

                         (2–68) 

上式中，参数V 、θ 、 νψ 表示飞行速度的大小和方向，方程的右边含有这些参数对时

间的导数。由此看出，过载矢量在弹道坐标系上的投影表征着导弹改变飞行速度大小和方向

的能力。 
由(2–68)式可以得到导弹在某些特殊飞行情况下所对应的过载，例如： 

①导弹在铅垂平面内飞行时：
2

0zn = ； 

②导弹在水平面内飞行时：
2

1yn = ； 

③导弹作直线飞行时：
2

cosyn θ= =常数，
2

0zn = ； 

④导弹作等速直线飞行时：
2

sinxn θ= =常数，
2

cosyn θ= =常数， ； 
2

0zn =

⑤导弹作水平直线飞行时：
2

1yn = ，
2

0zn = ； 

⑥导弹作水平等速直线飞行时：
2

0xn = ，
2

1yn = ，
2

0zn = 。 

利用过载矢量在弹道坐标系上的投影还能定性地表示弹道上各点的切向加速度和弹道

的形状。由式(2–67)可得 
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                       (2–69) 

根据上式，可以建立过载在弹道坐标系中的投影与导弹切向加速度之间的关系： 
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时，导弹作等速飞行；

当 时，导弹作加速飞行；

时，导弹作减速飞行。

 

在铅垂平面 2 2x oy 内 (图 2.13)，若： 
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，则 ，此时弹道向上弯曲；

= ，   则 ，弹道在该点处曲率为零；

，则 ，此时弹道向下弯曲。

 

同样，在水平面 2 2x oz 内 (图 2.14)，当 
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时， ，弹道向右弯曲；

＝ 时， ，弹道在该点处曲率为零；

时， ，弹道向左弯曲。

 

 

四、 弹道曲率半径与法向过载的关系  

 建立弹道曲率半径与法向过载之间的关系，对研究弹道特性也是必要的。如果导弹是

在铅垂平面 2 2x oy 内运动，那么，弹道上某点的曲率就是该点处的弹道倾角θ 对弧长 S的导

数，即 
dK
dS
θ

=  

而该点的曲率半径
2yρ 则为曲率的倒数，所以有 
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将式(2–69)的第二个方程代入上式，可得到 
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                     (2–70) 

上式表明：在给定速度 V的情况下，法向过载越大，曲率半径越小，导弹转弯速率 

2

/
y

Vd dtθ
ρ

=  



就越大；若 值不变，随着飞行速度 V的增加，弹道曲率半径就增加，这说明速度越大，
导弹越不容易转弯。 

2yn

同理，如果导弹在水平面 2 2x oz 内飞行，那么曲率半径
2zρ 可写成 

2 /z
dS V

d dν ν

ρ
ψ ψ
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dt

 

将式(2–69)的第三个方程代入上式，则有 

2

2

2 cos
z

z

V
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θρ =                            (2–71) 

五、 需用过载、极限过载和可用过载 

在弹体结构和控制系统设计中，常需要考虑导弹在飞行过程中可能承受的过载。根据战

术技术要求的规定，飞行过程中过载不得超过某一数值。这个数值决定了弹体结构和弹上各

部件可能承受的最大载荷。为保证导弹能正常飞行，飞行中的过载也必须小于这个数值。 
在导弹设计过程中，经常用到需用过载、极限过载和可用过载的概念，下面分别加以叙

述。 

(一)  需用过载   

所谓需用过载是指导弹按给定的弹道飞行时所需要的法向过载，用 Rn 表示。导弹的需用过

载是飞行弹道的一个重要特性。 

(二)  极限过载   

攻角或侧滑角达到临界值时的法向过载称为极限过载 。 Ln

以纵向运动的 为例，相应的极限过载可写成 2yn

( )max
1 sinL Ln P qsC
G

α= + y   

(三)  可用过载   

当操纵面的偏转角为最大时，导弹所能产生的法向过载称为可用过载 。它表征着导

弹产生法向控制力的实际能力。若要使导弹沿着导引规律所确定的弹道飞行，那么，在这条

弹道的任一点上，导弹所能产生的可用过载都应大于需用过载。 

Pn

在实际飞行过程中，各种干扰因素总是存在的，导弹不可能完全沿着理论弹道飞行，因

此，在导弹设计时，必须留有一定的过载余量，用以克服各种扰动因素导致的附加过载。 
然而，考虑到弹体结构、弹上仪器设备的承载能力，可用过载也不是越大越好。实际上，

导弹的舵面偏转总是会受到一定的限制，如操纵机构的输出限幅和舵面的机械限制等。 

通过分析，不难发现：极限过载 ＞可用过载 ＞需用过载Ln Pn Rn 。 

 
 
 


