
第十一章  导引飞行的动态特性分析 

 
目的要求： 

1、 掌握自动导引和遥控飞行的动态特性分析方法； 
2、 能够通过建立的自动导引和遥控飞行动态特性分析的数学模型，采用控制、数字和
飞行力学的方法分别推导出自动导引和遥控的运动学传递函数； 

3、 明确自动导引扭角的概念，产生的机理和物理原因，掌握其计算和分析方法； 
4、 明确遥控空间扭角的概念，产生的机理和物理原因，掌握其计算和分析方法； 
5、 明确导引的重力影响和所造成的动态误差。 
重点、难点： 

1、 运动学传递函数的推导； 
2、 导引扭角、遥控空间扭角的概念、产生机理及其计算和分析方法； 
3、 重力影响对导引飞行造成的动态误差分析方法。 
教学方法：课堂教学。 

教学时数：6学时。 

§11.1 自动导引飞行 

    导弹采用自动导引系统必须在弹体内安装导引装置，利用目标的主动幅射或被动反
射，确定目标相对于导弹的空间位置。 
    自动导引系统可以采用不同的导引规律，从而决定了导引装置的结构和导引头灵敏
轴在空间稳定的方式。下面介绍一种常见的相对目标线进行稳定的导引头及其结构图。

假设图 11．1中的MT线是目标视线； 是弹体纵轴； 线是导引头灵敏轴；q

为视角，虚线为分析参考线。 
1MX CMX

    导引头灵敏轴可以测出它对视线的误差角 cε 。如果要求实现比例导引法，导引头应

输出与 成比例的信号。 q&

    如果 cε 是导引头灵敏轴跟踪目标视线的纵向误差角，那么灵敏轴在空间的位置还有

航向跟踪误差角 cβ ，即具有两个自由度。实现导引头灵敏轴跟踪视线并稳定在视线上

的方法，其操作原理可以采用双自由度陀螺仪的进动性和定轴性。对于轴对称的导弹，

航向与纵向是对称的，所以下面只讲纵向导引问题。 

    一种比例导引制导装置的纵向典型结构图如图 11．2 所示。 是光学调制盘和光

敏元件的传递系数，它们的功用是产生仪表误差角

1K

cε 和 cβ 幅值与相位的辐射热脉冲信

号，并转换成电脉冲信号。 
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    在图 11．2中，H 为双自由度陀螺动量矩，1／Hs为陀螺传递特性；

是操作系统的力矩传感器之传递函数； 是变换放大器的传递系数，它的作用是放大

电脉冲信号，并分解出纵向控制信号 或航向控制信号。 

2 2/( 1)K T s +

3K

θ&u

    由图 11．2，可得制导装置的传递函数如下 
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    为导引头输出的电压。如果不计时间常数 ，上式变为 θ&u 2T
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图 11．1  导引头灵敏轴的误差角            图 11．2  比例导引的制导装置 

    
 所以 
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    其结果表示纵向控制信号 正比于θ&u q&∆ 。将 输入纵向姿态控制系统，实现弹道倾θ&u

cε uθ&  
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角速度 与目标视线角速度θ&∆ q&∆ 成比例的导引方法。 

实现比例导引方法，参照自动驾驶仪包括舵回路的稳定系统，基于比例导引的制导

装置图 11．2，纵向比例导引的制导系统原理如图 11．3所示。 

    由于有些空空导弹的飞行时间很短，为了提高信号 的效率，在飞行过程中不受

俯仰角速度反馈信号的削弱，故不采用姿态稳定反馈支路。这就简化了自动导引系统的

结构，而依靠导弹自身具有的良好气动阻尼。所以，图中俯仰角速度反馈支路专门用虚

线表示，就说明了这个意思。 

θ&u

    初步设计分析时，因放大器和舵机的时间常数 均很小，可以略而不计。同时，

舵面的转动惯量是一个小值，也可略去与此有关的舵面时间常数 。当然，在这种情况

下也可忽略导引头操纵系统的力矩传感器之时间常数 。如此简化的结果，就更加突出

了各环节的主要传递特性，便于综合了解决定导弹自动导引特性的一些主要设计参数。 

0,TTf

jT

2T

    在图 11．3中，右下两个环节分别是导弹和活动目标的运动学传递函数。 
 
 

 

图 11．3   纵向自动比例导引  

§11.2 自动导引的运动学传递函数 

    考虑到视线角 与弹道倾角q θ 之间的关系由导引相对运动学方程组表示，而纵向姿
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态运动的自动控制又不包含视线角 ，因此，为了形成自动导引控制回路的运动参数和

控制信号之间的关系，还必须建立一个联系视线角 与弹道倾角

q
q θ 的环节，即运动学环

节，并由运动学传递函数来表示。 
    自动导引的运动学传递函数，要由相对运动学方程式来推导。根据图 11．4，导弹
与目标相对运动的方程式在极坐标系内的形式如下 

)cos()cos( θθ −−−= qVqV
dt
dR

TT                            （11－4） 

)sin()sin( θ−+θ−−= qVqV
dt
dqR TT                            （11－5） 

    在小扰动范围内，可以认为导弹对理想弹道的偏离是个小量，允许不计导弹和目标

的速度偏量，因此也可不计斜距偏量 R∆ 。于是，由相对运动方程，经线性化后获得视

线角偏量 和弹道倾角偏量q∆ θ∆ 后，就可求得以 q∆ 为输出量， θ∆ 为输入量的运动学

传递函数。 
    式(11－5)线性化的结果为 

           cos( )( ) cos( )( )T T T
d qR V q q V q q
dt

θ θ θ θ∆
= − − ∆ − ∆ + − ∆ − ∆  

   或写成 

   
θθθθ

θθ

∆−−∆−=

∆−−−+
∆

)cos()cos(

))cos()cos((

qVqV

qqVqV
dt

qdR

TTT

TT                      （11－6） 

    此式经过拉氏变换后，得到以 为输出量，( )q s∆ ( )sθ∆ 为输入量的导弹运动学传递

函数为 

( )( )
( )

cos( )
cos( ) cos( ) 1

M

M

T T M

q s qG s
s

KV q
R s V q V q T s

θ θ
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= = −
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            （11－7） 

     式中 

R
qV

qVqV
qVK

TT
M &−

θ−
=

θ−+θ−−
θ−

=
)cos(

)cos()cos(
)cos(

                  （11－8） 

R
R

qVqV
RT

TT
M &−

=
θ−+θ−−

=
)cos()cos(

                     （11－9） 

    目标运动学传递函数也是一个不稳定的非周期环节，当目标飞行速度方向增量 Tθ∆
＞0时，视线角偏量 q∆ 将不断地增大。 
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    导弹运动学传递函数写成负值的意义在于： 

   （1）弹道倾角偏量为负值 θ∆ ，见图 11．5，导弹飞行速度在视线MT上的垂直分
量增加从而加快了视线的旋转，其结果是视线角偏量 q∆ 为正，即 q∆+ 对应 θ∆− ； 

   （2）视线的距离是愈来愈短，R的变化率为负值，由式(11－9)可获得正的时间常数

。运动学环节时间常数 的物理意义是从开始导引到停止导引的时间，它由某最大

值单调地减小。 
MT MT

 
 
 
 
 
 
 
 

图 11．4 相对运动学关系图                     11．5  θ 与q的偏量关系 

                   
    当弹道倾角偏量 θ∆ 为阶跃函数时，视线角偏量 q∆ 始终是增加的。这一点，也可

由图 11．5给出解释。当导弹的飞行速度方向对理论弹道产生一个负值偏量 θ∆ 时，实

际的弹道倾角减为 )( 0 θθ ∆− ，类似于前置角出现增量 η∆ 。于是，速度V 在视线上的

垂直分量得到增加。设这个分量的增值为 ，根据图 11．5，其值等于 d
]sin)[sin( ηηη −∆+=Vd                                   （11－10） 

      因 η∆ 为小量，当前置角η也为小量时，上式近似为 

ηηηηηη ∆≈−∆+∆= VVd )sinsincoscos(sin                （11－11） 

    视线在垂直分速 η∆V 作用下，使 值不断增大。又因q∆ ηθ ∆−=∆ ，所以减小弹道

倾角， 值始终是增加的，以致它们的偏量运动学关系成为一个非周期的不稳定环节。 q∆
    以上基于“系数冻结法”的原理确定了运动学环节传递函数。一般地说，系数冻结
法只是在过渡过程时间内，系数来不及发生显著变化的情况下，才能得到较好结果。若

系统过渡过程时间为 ，在此时间内斜距的相对变化量 很小时，假定pt RtR /∆& R为常数

推导运动学传递函数是许可的。但是当导弹接近目标时，由于R值本身很小，相对变化
量增大，再继续假定斜距R为常数，就与实际情况不符。这时必须改用变系数方程式(11
－9)，在计算机上对自动导引回路进行变系数求解，或采用非定常系统广义传递函数的
概念来分析运动学环节。 

同理，由式(11－6)可得活动目标的运动学传递函数为 
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=
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)cos()cos(
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           （11－13） 

MT TT =                                        （11－14） 

    目标运动学传递函数也是一个不稳定的非周期环节，它的飞行速度方向出现增量

Tθ∆ ＞0，视线角偏量 q∆ 将不断地增大。 

    已知运动学传递函数 和 ，由图 11．3纵向自动比例导引原理图，可以

分析导弹纵向比例导引的动态特性。某空空导弹不含俯仰角速度反馈，图中导引装置的

传递函数 可以写成 
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W s
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                       （11－15） 

式中 
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q
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=                                      （11－16） 

  
1 2 3

q
HT

K K K
=                                  （11－17） 

    若以控制信号uθ&为输入量，弹道倾角角速度 为输出量，不难求到局部闭环传递函

数  
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θ
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− +
=

+ + + + − +

&
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（11－18） 

    据此再以 为输入量， 为输出量，并用式(8-66)代替转换函数，可得自动导引开

环传递函数如下 

q& θ&
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（11－19） 

式中系传系数 0f iK K K K Kα′ = 。由式(11－19)可得G ( )开环传递函数的放大系数s K

为 

0

21 35 22 25 1 35 22 25(1 / ) (1 / )
q f

j j j j j j

K K K K K K KHK
KK M K K T M a a a M K T M a a a

α α α
δ α δ α

α α α α

i′
= =

+ + + +
  

（11－20） 

    此放大系数反映了导弹在自动导引飞行时，弹道倾角角速度θ与视角角速度 之间

的比例特性，也就是 

& q&

                                                            （11－21） qK && =θ

    所以，比例导引系统的放大系数K与纯比例导引的比例系数是等值的。换句话说，
比例导引系数就是系统的开环放大系数。 

    考虑到开环放大系数K与纵向传递系数 ，气动力时间常数 以及铰链力矩系

数 ， 等有关，而这些参数是随时间变化的，故比例导引时其比例系数实际上是

一个时间函数。例如，所举空空导弹导引装置等的放大系数等于 

αK α1T
δ
jM α

jM

                       )/(9.30
2

okgmsKKK
K
H

if =  

    于是自动导引系统的开环放大系数K值为 

           
1 35 22

3.9
(1 / )j j

K
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35M K T M a a a
α

δ α
α α

=
+ +

                     （11－22） 

    在自动导引系统图 11．3中，除纵向自动角运动和导引装置外，还包括一个不稳定
的非周期的运动学环节。因此，在自动导引系统中要克服这个环节的不稳定性。由式（11

—19）可得自动导引系统的开环传递函数  ( )G s

1 35 22 25
4 3 2

0 1 2 3 4

(1 )( ) /
( ) qK K K T a s s a a

G s
n s n s n s n s n

α α α′ − +
=

+ + + +
                    （11－23） 

式中 
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    应用开环传递函数式(11－23)，不考虑俯仰角速度反馈支路，可以求出自动导引系

统图 11．3 的闭环传递函数。以目标机动引起的视角角速度偏量 为输入量，弹道倾

角角速度θ为输出量的闭环传递函数为 

Tq&
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M
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M M

T s G s
W s
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                           （11－25） 

    将式(11－23)代入上式，又得 
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                              （11－26） 

分母多项式的常数项为 

4 1 35 22 25( / 1)q M j j j j q Mn K K K K K M K K T M a a a K K K Kδ α
α α α α α α′ ′− + = − − + +     

（11－27） 
    因此，为了消除不稳定运动学环节的影响，要求闭环传递函数式(11－26)的所有特
征根小于零，至少要求由式(11－27)表示的常数项必须大于零，即 

1 35 22 25( /q M j j j jK K K K K M K K T M a a aδ α
α α α α′ 1)− − +

1)+

1)

＞0          （11－28） 

所以 

0 1 35 22 25( /q f i j M j j j jK K K K K K K K M K K T M a a aδ α
α α α> +          （11－29） 

或写成 

0 1 35 22 25( /q f i j M j jK K K K K K K M K T M a a aδ α
α α α> + +                （11－30） 

    此不等式成立，有可能抵消不稳定运动学环节产生的不利影响。 
    如果导弹在接近目标之前出现发散现象，由于导弹一般都不是直接命中目标，而是
要求脱靶量小于战斗部的杀伤半径，因此，选择系统参数时应尽可能推迟导引系统开始

发散的时间。这就有可能使导引飞行刚趋于不稳定状态时，导弹与目标的相对距离已落

入战斗部的杀伤范围内。 
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    以上分析没有考虑图 11．3中俯仰角速度的反馈支路，该支路的作用是补偿纵向姿
态的“气动阻尼”，它对自动导引飞行的影响如何可作以下分析。具有俯仰角速度反馈

的纵向姿态运动，按图 11．3可由下列闭环传递函数表示 

1

1 35 22 25
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( 1)
1 ( )

(1 ( ) / )

b
W s

W s
K T s

W s
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α α
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=
+

+
− +

             （11－31） 

由式(11－18)，可将此式写成 
 

{ }
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2 2 2
1 35 22 25 1
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′+ + + + + + + +
 

                          （11－32） 

    于是，引入俯仰角速度之后，在图 11．3中，由输入量 到输出量θ的开环传递函

数变成 

q& &

1 35 22 25
4 3 2
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（11－33） 

式中，系数 ~ 由式（11－24）表示。系数 ~ 由式(11－32)和式(11－33)求出它

们的表达式，其结果如下 
0n 4n 2f 4f

2
2 1

2
3

2
4

(
q

q

f K K T T

f K K T T

f K K

α α α

α α α

α α

′ ⎫=
⎪⎪′= + ⎬
⎪′= ⎪⎭

1 )                                （11－34） 

    考虑到系数 和 比较小，简化处理可认为自动导引开环传递函数 类似于

一个二阶环节 
0n 1n ( )bG s

1 35 22 25
2

2 2 3 3 4 4

(1 )( ) / )
( )

( ) ( )
q

b

K K K T a s s a a
G s

n f s n f s n f
α α α′ − +

≈
+ + + + +

                   （11－35） 

    它的放大系数 为 bK

4 4

q
b

K K K
K

n f
α α′=
+

                                   （11－36） 

    因为 ＞ ，所以俯仰角速度反馈的存在降低了自动导引的开环放大系数。

换句话说，俯仰角速度信号可以补偿导弹的气动阻尼，但也同时降低了开环放大系数，

44 nf + 4n
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或者说增大了开环固有频率。因此，在导弹具有足够气动阻尼的情况下，为了不降低自

动导引的快速性，故不采用俯仰角速度反馈支路。 

§11.3 自动导引扭角计算和分析 

    自动导引时，如果导引头固连在弹体上，导引头坐标系 与弹体坐标系

始终重合在一起，两者之间无欧拉角，这是一种比较简单的坐标系相连的情况。

实际上导引头搜索目标和跟踪目标时相对于弹体发生了运动，因此坐标系 并不

同 相重合，两者之间存在着欧拉角，此现象称之为坐标系空间扭转。 

ccc zyOx

111 zyOx

ccc zyOx

111 zyOx
计算和分析空间扭转的意义旨在提高制导精度和自动导引系统的稳定性。因为导弹

的舵面设置无论是“＋”型还是“X”型，都是相对弹体坐标系而言。而导引误差角 cε

和 cβ 由导引头坐标系 来测量，两者经过换算之后才能提高舵面偏转的准确度。

假设两坐标轴之间的欧拉角为

ccc zyOx

ξ，η和 1γ ，见图 11.6(a)。根据两坐标系统旋转欧拉角的

三个基本转换矩阵，可以求出它们之间的关系。 

    假设在某飞行瞬时，导弹弹体体系的位置为 ，而导引头坐标系的位置为

。由前者到后者的转角次序是

111111 zyOx

111 ccc zyOx 1γ ， ,,ηξ 根据基本转换矩阵的排序相反的原则，

可得转换方程如下： 
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（11－37） 

    转动角 1γ 处于弹体坐标系某瞬时的 平面内，此角称为自动导引的空间扭角。

因无法单独由式(11－37)求出空间扭角

1111zOx

1γ 的表达式，故有下述推论： 

    假设导引头捕捉到活动目标后，它的坐标系与弹体坐标系的夹角为 1σ 和 ，见图

11.7。从导引头跟踪目标起，经过时间 ，由于目标运动，导引头灵敏轴 发生了两

个角自由度的变化，即角

2σ

t∆ cOx

aϕ 和 bϕ ，于是导引头坐标系处于 的位置上。在图

11.6中由 系变换到 系，根据欧拉角出现的先后次序，不难推得 

111 ccc zyOx

111 zyOx 111 ccc zyOx
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图 11.6 坐标轴系空间扭转 

 

与此同时，弹体坐标系在时间 内也出现了转动，在图 11.7 位置上新增加

了俯仰角

t∆ 111 zyOx

ϑ，航向角ψ （即前述ψ ）和滚转角γ ，而处在新的位置 上，图中

没有标出。弹体坐标系在空间的这种转动，好似弹体坐标系相对于地面基准坐标系发生

了转动。将坐标系 看成是地面基准坐标系，不难求出在时间

111111 zyOx

111 zyOx t∆ 内弹体坐标系自
身的转换关系。考虑到 

)()()()()()( 132113322 γϑψϕϕϕ LLLLLL =                      （11－39） 

所以                                   （11－40） 
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     考虑弹体坐标系自身的变动，将式(11－40)代入到式(11－38)中，经过展开又可以
得到 
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                                            （11－41） 

     弹体坐标系和导引头坐标系在时间 t∆ 内各自转动后，两坐标系之间的转换关系式
(11－41)和式(11－37)是等价的。将式(11－41)各转换矩阵乘开之后，因各元素与式(11
－37)对应的元素相等，由此使以下两个等式成立 
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式中 
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 将式(11－43)除以式(11－42)，可得自动导引空间扭角 1γ 的表达式 
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                                        （11－44） 

可见，弹体坐标系 在捕捉目标瞬时与地面基准坐标系重合时，空间扭角111 zyox 1γ 不
仅与导弹俯仰角ϑ，航向角 和滚转角ψ γ 有关，而且与导引头坐标系本身的转动有关。

所以，要准确计算出扭角 1γ ,还是相当复杂的，并且要采用许多技术措施测量有关角度。 
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图 11.7    扭角的形成 

 §11.4 遥控飞行 

    前两节介绍飞行导引系统与飞行力学紧密相关的一些内容，从本节开始将在此基础
上讨论遥控导弹的一些飞行力学问题。 
    一般讲，遥控系统的有效作用距离要比红外导引头或雷达导引头远得多。因此，地
空导弹可采用遥控的导引方式。例如，某地空导弹的稳定回路采用微分陀螺和线加速度

传感器，遥控装置采用波束导引的指令控制，略去校正环节和有关元件的小时间常数，

则纵向控制（制导）系统如图 11.8所示。 
    这是一个遥控系统的典型方块结构图。图中传递函数代表了舵回路的动态特性。 

1
)(

+
=

ST
KK

SW f

δ

δ
δ                                   （11－45） 

   在图 11.8中含有法向加速度的敏感元件，其传递函数 可用下式表示 )(SWn

1
)(

+
=

ST
KSW

n

n
n                                   （11－46） 
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 图 11.8    遥控遥测的纵向控制系统 

    

 图 11.8中 cε 是导引误差， 为纵向遥控指令 lK

    限幅放大器的作用是限制控制信号 和过载传感器的输出信号不超过某一数值，

使舵面转角达不到最大值，而留有适当的余量。这个余量的确定应考虑导弹受到干扰作

用后，保证微分陀螺信号能通过舵机，使舵面偏转来补偿导弹的“气动阻尼”，减小干

扰作用的影响。如取最大舵偏角 ，当限幅放大器输出电流达饱和值为

时，相应的舵偏角为 ，而留有 余量来克服干扰作用。 

θu

o20max =δ mA4.1
o18=δ o2

    地面制导站的雷达测角装置跟随目标一起运动。雷达的波束中心线就是目标与地面

制导站的联线(简称目标线),如图 11.9所示。图中 为雷达坐标系。 444 zyOx

限幅器 
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    雷达坐标系可以测出导弹与目标高低角之差。 

Tεεε −=∆ 1                               （11－47） 

式中ε 为导弹的高低角， Tε 为目标高低角，可以近似认为ε ， Tε 和θ 在同一垂直平面
内。同理，雷达坐标系也可测出方位角之差。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

 

 

 

 

 

图 11.9      偏离目标线的垂直线偏差 

     距离机构可以实测导弹对制导站的距离 也可测出导弹与目标距离之差),(tR R∆ 。

导弹相对制导站的距离可由以下函数给出 

btatR +=)(                             （11－48） 

式中，参数 和b由大量弹道计算，按统计特性给定。 a
    导弹偏离目标线的垂直线偏差 用公式（11－48）表示(见图 11.9)。 1h

)(11 tRh ε∆=                              （11－49） 

   当采用三点法导引时，要求高低角之差 1ε∆ 或线偏差 等于零。 1h
   若用半前置量法，并减小目标机动对导弹的影响，前置角可取为 

TR
R
ε

∆
∆

−=ε∆ &
&20                           （11－50） 

式中 Tε& 为目标高低角速度，由雷达测角装置确定。 

    按半前置量法导引时，在实际系统中应把前置角 0ε∆ 表示成导弹至目标线的前置线

偏量 ，其值应为 0h
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00 )( ε∆= tRh                                  （11－51） 

    因此，按半前置量法导引，导弹实际偏离波束中心线的偏差 为 εh

      01 hhh −=ε                                    （11－52） 

    所以，在图 11.8 中输入计算机指令形成装置的信号为 。当用三点法导引时，线

偏差 ，则

εh

00 =h 1hh =ε 。 

    如上所述，某地空导弹的控制系统是根据高低角偏差 1ε∆ 或是按线偏差 对导弹的

飞行进行自动操纵。从物理意义上讲，如果仅由偏差 (或

εh

εh 1ε∆ )本身作为舵面偏转信号，

由于控制系统有惯性，导弹实际上执行转动舵面的信号，在时间上要迟后于偏差 的

出现。因此，为了提高舵面偏转的快速性，应该引入偏差 的一次微分，甚至还要引

入二次微分的信号，即引入产生位移偏差的速度和加速度信号。但是引入高于二次微分

的信号，在测量高低角出现起伏误差时，信号本身就会出现较大的误差，因而一般只取

二次导数。所以，计算机指令形成装置的传递函数可以采用以下表达式 

εh

εh

)1)(1(
)1)(1()(
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31

++
++

==
STST
STSTk

h
SW k

c

c
c

ε
                    （11－53） 

式中 cε 称为导引误差信号； 为放大系数； 和 为时间常数。这是一个串联

微积分校正网络，它同时对大回路起着校正作用。因微分信号 在回路中作用与小回

路微分信号 所起的物理作用是一样的，所以引入 信号可以增大导弹的“阻尼”，减

小导弹为消除线偏差 围绕理想弹道产生的振荡，从而提高系统的稳定裕量，并使开

环截止频率增大到适当的数值。为满足这些要求，所列举的地空导弹选择 ，而

＞ 。 

kk 21,TT 43 ,TT

εh

ϑ& εh&

εh

1T � 2T 4T

3T

    坐标变换机构是将误差信号 cε 经过坐标变换后，变成纵向通道指令 ，经天线传

送至导弹，弹上指令接收装置接收指令 ，并形成控制信号 ，通过自动驾驶仪使舵

面作相应的偏转，从而改变导弹的运动状态，消除线偏差 。 

1K

1K θu

ch

    在遥控控制系统中，将弹道倾角θ 变换为高低角ε ，也需要运动学环节，并建立运
动学传递函数，见图 11.8。 

§11.5 遥控的运动学传递函数 

一、制导站固定时导弹运动学传递函数 

    运动学传递函数要由运动学方程式来推导。下面首先介绍导弹在垂直平面内的运动
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学方程。由图 11.9可得出以下运动学方程： 

)cos( εθ −=V
dt
dR

                           （11－54） 

)sin( εθε
−=V

dt
dR                           （11－55） 

    导弹的传递函数是由运动方程线性化后，对运动参数的偏量建立的。因此，在制导
系统中，运动学环节的传递函数也是以参数偏量作为输入值和输出值。 

   为了寻求运动学参数偏量 ε∆ 和 θ∆ 间的关系，对式(11－54)进行线性化，其结果为 

))(cos( εθεθε ∆−∆−=∆ VR &                   （11－56） 

   或者写成 

θ∆=ε∆+ε∆ RRR &&&                         （11－57） 

    此式进行拉氏变换后，以弹道倾角偏量 θ∆ 为输入量，以高低角偏量 ε∆ 为输出量，

可得运动学传递函数为 

( )( )
( )
s RW s
s Rs Rθε

ε
θ

∆
= =
∆ +

&

&
                （11－58） 

    由式（11－57)还可推出其它形式的运动学传递函数。将此式写成 

θε
∆=

∆ R
dt
Rd &)(

                       （11－59） 

    再对它进行一次微分，得到 

    θ∆+θ∆=
ε∆ &&&& RR

dt
Rd

2

2 )(
                    （11－60） 

    因为弧长 ελ ∆=∆ R ，法向加速度 4ya V θ∆ = ∆ &，又因 ，于是上式可

以写成 

R&& /λ∆=θ∆

4y
R R a

VR
λ λ∆ − ∆ =

&& &
&& &

&
                      （11－61） 

    经拉氏变换后，以弧长 λ∆ 为输出量，法向加速度为输入量的运动学传递函数的一

种形式为 

4

( ) /( )
( ) ( /y

s R VW s
a s s s R Rε
λ∆

= =
∆ −

&

&& &)
          （11－62） 

    因为视线的变化率R&为正值，如果R&&也大于零，则有 /R R&& &＞0。在这种情况下，式
(11－62)表示的运动学传递函数由一个积分环节和一个不稳定的非周期环节组成。 

    如果视线变化率 ，并且飞行速度V 远大于自身的变化率V ，又因 ，则

有 ，式（11－62)可进一步简化成 

VR ≈& & RV &&& ≈

/ /R R V V≈ ≈&& & & 0
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                （11－63）                 （11－63） 

    这时导弹的运动学环节相当于双积分环节。     这时导弹的运动学环节相当于双积分环节。 
    严格地讲，运动学传递函数中的加速度是对雷达坐标系而言的，它与沿弹道坐标系

的加速度 和 并不完全一样，但两者的联系可以通过两坐标系竖轴之间的夹角

    严格地讲，运动学传递函数中的加速度是对雷达坐标系而言的，它与沿弹道坐标系

的加速度 和 并不完全一样，但两者的联系可以通过两坐标系竖轴之间的夹角ya za 2

∆

ya za 2γ ，

由图 11.10和图 11.11得出其变换关系式为 
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                （11－64） 

    对于轴对称导弹，因为由偏转偏航舵 yδ 到产生侧向加速度 的航向扰动运动，其

形式与纵向短周期扰动运动基本一致，所以，航向与纵向的运动学传递函数也具有相同

的形式，即 

za
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( ) ( )

sW s W s
s

W s W s

θε ψβ

ε β

β
ψ
∆

= =
∆

=
              （11－65） 

式中，下标“ψ ”代表弹道偏角 vψ 。 

    加速度变换关系式(11－64)反映了一种运动交联现象，在图 11.9中相对于雷达坐标
系，由运动学传递函数式(11－63)和式(11－64)可得 

                
4 2

4 2

1 1( ) ( )( cos sin )

1 1( ) ( )( cos sin )

y y z

z y z

W s a W s a a
R R

W s a W s a a
R R

ε ε

β β

2

2

ε γ γ

β γ γ

= = −

= = +
      （11－66） 

          
由式(7－66)中，可写出以下两式（升降舵和方向舵均为阶跃偏转） 

2 2

2 2

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

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

z y

z y

W s V W s V W s
R

W S V W s V W s
R

ε δθ δψ

β δθ δψ

ε γ δ θ γ δ

β γ δ θ γ

= − −

= − + δ
      （11－67） 

 
 
 
 
 
 

图 11.10  偏斜角 2γ 示意图          图 11.11    加速度变换图 
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     由此可以得出结论，当偏斜角 2γ 存在时，为消除高低角偏差ε （或线偏差 ），

或者方位角偏差

1h

β ，必须同时偏转升降舵 zδ 和方向舵 yδ ，即俯仰和偏航两个通道的运

动是相互交联的。 

二、制导站运动时导弹运动学传递函数 

    当导弹在飞机、舰艇和车辆上发射，并采用遥控系统时，制导站是运动的。即使假
定目标、导弹和制导站的运动处于同一个平面内，相互间的运动学关系也是相当复杂的。

在图 11.9 中 为制导站的运动速度，为具有普遍性假定速度 与水平面成1V 1V 1θ 角，由图
11.9可以得出如下运动学方程组 

)sin()sin(

)cos()cos(

11

11

εθεθε

εθεθ

−+−−=

−+−−=

VV
dt
dR

VV
dt
dR

              （11－68） 

    同样认为 和1,VV R均为已知时间函数，线性化后可得下列运动学传递函数： 

1

1 1

cos( )( )

cos( )
( )

VW S
Rs R

V
W S

Rs R

θε

θ ε

θ ε

θ ε

−
=

+
− −

=
+

&

&

                      （11－69） 

    如果制导站作水平直线运动，则上式中 01 =θ 。 

导弹采用遥控系统，更为复杂的运动学状态如图 11.12所示，图中地面坐标系oxyz

为参考系，假设制导站作水平面运动，速度为 ，航向角为1V 1Ψ ；制导站雷达高低角为 1ε ，

方位角为 。 1β
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图 11.12  制导站运动的飞行状态 

    由图 11.12可得导弹向径R的变化率为 

)cos(coscos 1111 βψεη −−= VVR&                       (11-70) 

    式中  η―向量V 和R的夹角 

    因向量V 和R在 上的方向余弦分别为 Oxyz

⎭
⎬
⎫

−
−

11111

1

sincos,sin,coscos
sincos,sin,coscos

βεεβε
ψθεψθ cc                     （11－71） 

所以 

1111

11111

sinsin)cos(coscos
sincossincossinsincoscoscoscoscos

εθβψεθ
βεψθεθβεψθη

+−=
−+= cc   （11－72） 

由速度V 和 在1V 1cosεR 上的垂直分量，可得到下列方程式 

1 1 1 1 1 1( cos ) cos sin( ) sin( )cR V Vε β θ ψ β ψ= − −& β−               （11－73） 

    下面再来求高低角 1ε 变化的微分方程。因为雷达坐标系 与地面坐标系

的转换矩阵式(11－37)~（11－39），可以写成 
444 zyOx

Oxyz
TT zyxLLzyx ])[()(][ 1213444 βε=               （7－74） 

    此式展形后变为 
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11
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4
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4

cos0sin
sinsincoscossin
sincossincoscos

ββ
βεεβε
βεεβε

         （11－75） 

导弹相对制导站的合成速度为 它在坐标系Oxyz三个轴上的分量为 1(V V V∆ = − ),

1 1 1 1( , , ) ( cos cos cos , sin , cos sin sin )T T
x y z c cV V V V V V V Vθ ψ ψ θ θ ψ ψ∆ ∆ ∆ = − − +    

（11－76） 

所以由矩阵方程式(11－76)，得速度V 和 在 轴上的分量为 1V 4oy

sinsincos(cossin)sinsincos(cossincoscossin
sinsinsincossincossinsinsincos

cossincossincoscos

111111111111

1111111111

111

βψβψεβψβψεθεθ
βεψβεψβεψθ

εθβεψθ

+++−=
++−

+−=

VVV
VVV

VVy

v

v&

（11－77） 
由此可得 

)cos(sin)cos(sincoscossin 11111111 βψεβψεθεθε −+−−= VVVR c&    （11－78） 

    式(11－70)，式(11－73)和式(11－78)是导弹对于活动制导站的一般运动学方程组，
可归纳如下 
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⎪
⎪

⎭

⎪
⎪

⎬

⎫

β−ψε+
β−ψεθ−εθ=ε
β−ψ−β−ψθ=βε

β−ψε−η=

)cos(sin
)cos(sincoscossin
)sin()sin(cos)cos(

)cos(coscos

1111

1111

111111

1111

V
VVR

VVR

VVR

c

c

&

&

&

          （11－79） 

    这一组运动学方程式是比较复杂的，但是根据线性化方法可求出运动学传递函数，
这里就不再进行繁琐的推导。 

    如果制导站是固定的，移动速度 ,同时不以地面坐标系为基准，而是采用倾斜

坐标来测量角度

01 =V

1ε 和 1β 等，即以倾斜平面作为度量的基准；此外，还认为导弹的 轴

大体上指向导弹飞行的平均方向，则可以简化运动学方程组(11－79)。实际上选择导引

方法，为了减小动态误差，无论是

1ox

1ε 和 1β ，还是 cψ 和θ 都是较小的量，因此式(11－79)

可以简化成 

⎪
⎭

⎪
⎬

⎫

ε−θ≈ε−θ≈ε
β−ψ≈β

≈θ≈

)(sinsin
)(

cos

111

11

VVVR
VR

VVR

c

&

&

&

                  (11－80) 

    式中所用角度符号虽同式(11－79)一样，但它们是在倾斜坐标系内测量的。这里只
是为了书写方便，而没有改用新的符号。 

    当取θ 和 cψ 作为运动学环节的输入量，取 1ε 和 1β 为输出量时，由方程组(11－80)

线性化很易求出相应的运动学传递函数。线性化方程组(11－80)第 3式，设 1ε 之偏量为

1ε∆ ，其结果为 

1

1 1

( )R V

R R R
1ε θ ε

ε ε θ

∆ = ∆ − ∆

∆ + ∆ = ∆

&

& &&
                      （11－81） 

     于是运动学传递函数为 

1 ( ) 1( )
( ) 1

s RW s
Rs Rs R s
R

θε
ε
θ

∆
= = =

∆ + +

&

&

&

             （11－82） 

    同理可得 

1 ( ) 1( )
( ) 1

c
c

s
W s

Rs s
R

ψ β
β
ψ
∆

= =
∆ +

&

                 （11－83） 

所得运动学传递函数也是一个非周期的环节。 
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                  §11.6 遥控空间扭角的计算和动态分析 

一、遥控空间扭角 

弹体坐标系 与雷达坐标系 不重合时，在 平面内形成角111 zyOx 444 zyOx 44 zOy 3γ ，

称之为遥控空间扭角，见图 11.13。其方向的确定： 的投影转向 ，符合右手规则

的扭角为正。 
1Oy 4Oy

由于弹体坐标系和雷达坐标系之间存在着扭角 3γ ,在图 11.13 中由雷达测出高低角

之差，形成导引误差信号 cε 后，还必须计算空间扭角 3γ 。如果雷达坐标系还给出方位

角之差，形成导引误差信号 cβ 后，同样也要考虑空间扭角的影响，因为它关系着导弹

的控制精度和系统的稳定性。 

考虑空间扭角的情况下，由导引误差信号 cε 和 cβ 变换成纵向遥控指令 及航向遥

控指令 时，参照图 11.14可得以下变换公式 
1K

2K

⎭
⎬
⎫

+=
+=

332

331

cossin
sincos
γγε

γβγε

c

cc

K
K

                       （11－84） 

值得提出的是，遥控空间扭角 3γ 不同于式(11-64)中的偏斜角 2γ ，后者是弹道坐标

系 轴投影与雷达坐标系 轴之间在 平面内的夹角。 2oy 4oy 44 zoy

为计算遥控空间扭角 3γ 可作以下坐标变换。假定弹体坐标系与雷达坐标系在发射

时间后，相互关系如图 7.13所示。因此， t∆
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                                          （11－86） 
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图 11.13   雷达坐标系与弹体坐标系      图 11.14    空间扭角 
 

在 飞 行 中 ， 实 际 上 311 ,, γξη 都 很 小 ， 可 近 似 认 为

,1cos,1cos,1cos,sin,sin,sin 311331111 ≈≈≈≈≈≈ γξηγγξξηη 并略去二阶小量，于是

式(11－86)简化成： 
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              （11－87） 

假设导弹在时间 受控，这时弹体坐标系 、雷达坐标系 和发射坐

标系 相重合。导弹发射后，发射坐标系 的位置不变，

1t 111 zyOx 444 zyOx

555 zyOx 555 zyOx fε 为常值，见图

11.15。飞行到时间 ，2t 12 ttt −=∆ ，弹体坐标系相对于发射坐标系形成了 3σ 和 4σ 角，

坐标转换矩阵方程为 
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            （11－88） 

若将式(11－87)的坐标向量[ ] 也变换成由坐标向量[ ] T表

示，按照已定义的几种坐标系，必须先将发射坐标系变换到地面坐标系，再转换到雷达

坐标系，其关系如下 
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   （11－89） 
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图 7.15   弹体坐标系与发射坐标系                图 7.16    相稳定余量 
    将上列结果代入式(11－87)，得到 
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                              （11－90） 
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    所以，在坐标转换中下列等式成立 

               )()()()()()()()( 312133112133243 fLLLLLLLL εβεγξησσ =  

    解矩阵方程并令等式两端对应元素项相等，可以写出以下关系式 
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              （11－91） 
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             （11－92） 

    其中各系数 
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    导弹飞行时发射高低角 fε 为常数，在雷达测出高低角 1ε 和方位角 1β 后，上列各系

数为已知值。因此，由式(11－92)的三个代数方程可以计算出扭角 3γ 。 

按此方法求得的扭角 3γ ，其数值比较精确，但是计算过程比较复杂，必须设置专用

的计算机程序。 
为了简化控制(制导)系统的结构，若不采用专门计算机程序计算扭角时，可以采用

以下近似方法。如果导弹的飞行时间很短，不考虑弹体坐标系的变动，同时认为雷达天

线跟随目标一起运动,并绕地面基准坐标系的 轴旋转，角速度为方位角导数 ，它在

轴上的角速度分量 ，从而产生扭角

0oy 1β&

1ox fεβ− sin&
3γ ，由时间 到时间 ，其值为 1t 2t
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dt
t

t f∫ εβ−=γ 2

1

sin13
&                                （11－93） 

但是，这种计算扭角的方法是近似的，因为雷达坐标系的位置由目标状态来决定，

而弹体坐标系的位置由力矩作用来决定。由于坐标系转动的原因不一样，计算空间扭角

3γ 时就应考虑这些因素，按上述坐标转换方法确定遥控空间扭角。 

 
二、遥控空间扭角对动态性能的影响 

设计实践说明：给坐标变换机构输送扭角 3γ 值，可以减小导引误差，提高控制精度。

因此，考虑空间扭角 3γ ，可以起到补偿控制精度的作用。此外，当导弹有偏斜角 2γ 、

且纵向运动和航向运动有交联时，采用空间扭角补偿在一定程度上还可提高系统的稳定

性。为此，在遥控的纵向控制系统中(见图 11.8)，先定义几个开环传递函数。 

以导弹在雷达坐标系内的高低角 1ε∆ 为输入量，导引误差 cε∆ 为输出量，则有传递

函数 1 1( ) /cW s ε ε= ∆ ∆ 。 

首先，讨论偏斜角 2γ 等于零的情况。这里有运动交联现象，根据式(11－64)，加速

度 。作为近似处理，也无需计算空间扭角yy aa =4 3γ ,于是遥控指令 cK ε=1 ，见式(11

－84)。因此，以加速度 为输入量，导弹的高低角偏量4ya ε 为输出量，又可获得一个开

环传递函数 4( ) /at yW s aε= 。 

综上所述，在图 11.8中由 1ε∆ 到ε 的象函数之比，也就是遥控的纵向开环传递函数

为 

1( ) ( ) ( ) ( )a kaW s W s W s W sε=                      （11－94） 

问题是偏斜角 2γ 不可能恒等于零，运动交联现象是必然存在的。由于加速度

，导弹遥控的纵向开环传递函数也就不同于式(11－94)。在偏斜角yy aa ≠4 02 ≠γ ，且

存在空间扭角 3γ 的情况下，为了与上述高低角偏量ε 相区别，此时由加速度 产生的

高低角偏量用

4ya

dε 表示。导弹的 dε 角为 

            4 2( ) ( )( cos sin )d a y a y zW s a W s a aε ε 2ε γ γ= = −       （11－95） 

    根据式(11－84)纵向加速度 又可写成 ya

                    1 3( ) ( )( cos sin )y ka ka c ca W s K W s 3ε γ β γ= = +  

    同理            2 3( ) ( )( sin cos )z ka ka c ca W s K W s 3ε γ β γ= = − +  

由于纵向扰动运动和航向扰动运动具有相同模式，不仅两者 相同，传递函数

也是一样的，因此纵向和航向加速度又可写成 

( )kaW s

1 ( )W s
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1 1 3( ) ( )( cos sin )y ka ca W s W s 3ε γ β γ= ∆ +               （11－96） 

1 1 3 1( ) ( )( sin cos )z kaa W s W s 3ε γ β γ= −∆ +               （11－97） 

     将式(11—96)和(11－97)式代入式(11－95)，得到 

1 1 2 3 1 2 3 1 2 3 1 2 3

1 2 3 1 2 3

( ) ( ) ( )( cos cos cos sin sin sin sin cos
( )( cos( ) sin( ))

d a kaW s W s W s
W s

εε ε γ γ β γ γ ε γ γ β γ γ
ε γ γ β γ γ

= ∆ + ∆ + ∆ − ∆
= ∆ − − ∆ −

 （11－98） 

    式中 由式(11－94)表示。同理，可以推得方位偏角( )W s dβ 为 

1 2 3 1 2 3( )( sin( ) cos( ))d W sβ ε γ γ β γ γ= − ∆ − + ∆ −             （11－99） 

实际上两偏量 dβ 和 1β∆ 可以相同，因此，由式(11－99)可将 dβ 表示成 

2 3

2 3

( ) sin( )
1 ( ) cos(d
W s

W s
1

)
γ γ ε

β
γ γ
− ∆

= −
+ −

                     （11－100） 

    将式(11－100)代入式(11－98)，求得高低角偏量如下 
2

2 3
2 3

2 3

2 3
1

2 3

( )sin ( )
( )(cos( )

1 ( )cos( )

cos( ) ( )
( )

1 cos( ) ( )

d
W s

W s
W s

W s
W s

W s

γ γ
1ε γ γ

γ γ

γ γ
ε

γ γ

−
= − +

+ −

⎡ ⎤− +
= ∆⎢ ⎥+ −⎣ ⎦

ε∆
            （11－101） 

此式说明，存在空间扭角 3γ ，既发生运动交联现象后，一个新的导弹遥控的纵向开

环传递函数 应为 ( )W sγ

2 3

1 2

cos( ) ( )
( ) ( )

1 cos( ) ( )
d W s

W s W s
W sγ

ε γ γ
ε γ γ

⎡ ⎤− +
= = ⎢∆ + −⎣ ⎦3

⎥                     （11－102） 

由此可以看出 与 的区别。借助开环传递函数 说明闭环情况下导

弹纵向扰动运动的动态性质，就可显示遥控空间扭角

( )W sγ ( )W s )(sWγ

3γ 所产生的影响。这里按三种情况

分别简述如下 

（1） 如果导弹无偏斜角， 02 =γ ，可以不进行空间扭角补偿， 03 =γ ，于是，

),()( sWsW =γ 证明导弹没有运动交联现象。 

（2） 如果导弹有偏斜角 2γ ，但不进行扭角补偿， 03 =γ ，因而式(11－102)变为 

          2

2

cos ( )
( ) ( )

1 cos ( )
W s

W s W s
W sγ

γ
γ

⎡ ⎤+
= ⎢ ⎥+⎣ ⎦

                       （11－103） 

假设 的幅频等于 1，载止频率为)(sWγ 1ω ，相稳定余量为 1ϕ ，于是可得 
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1( ) 2
1

2

cos
( )

1 cos

j
j j

j

He
W j e He

He

ϕ
π ϕ ϕ

γ ϕ

γ
ω

γ
− − ⎡ ⎤+

= = ⎢ ⎥+⎣ ⎦
              （11－104） 

   式中 1(jHe W jϕ )ω= ，即 在( )W s 1ω 下的幅相特性。将上式分解为虚部和实部。因

等号两边虚数部分等于虚数部分，实部等于实部，可得以下两式 

ϕϕ+ϕ+γϕ=

ϕγ+ϕ−

ϕϕγ−ϕ−ϕ+γϕ=

ϕγϕ+ϕγ+ϕ−

cossin)cos(cossin

)coscos1(sin

cossincossin)cos(coscos

sincossin)coscos1(cos

2
2

21

12
22

2

2121

HHH

H

HHHH

HH

     （11－105） 

取平方后相加，则有 

0)1)(coscos21( 2
2

2 =−++ HHH ϕγ                 （11－106） 

    由于 

0)coscos21( 2
2 ≠++ ϕγHH                       （11－107） 

   所以 

1;01 2 ==− HH                          （11－108） 

所得结果说明， )( 1ωγ jW 的幅频为 1时， )( 1ωjW 的幅频H 也等于 1，运动交联时

截止频率不变。 

在式(11—105)中消去 1cosϕ ，取 ),( 2ϕπϕ −−= 可得 

222
2

22
21 coscos2cos1

)cos(cos2
sinsin

ϕγγ
ϕγ

ϕϕ
−+
+

=           （11－109） 

式中， 1ϕ 为无运动交联时 )( 1ωjW 相稳定余量。 

若取无通道联系的相稳定余量 ，按式(11－109)可以找到o302 =ϕ 1ϕ 与 3γ 的关系，

见图 11.16。从图中可以看出 1ϕ 始终小于 。空间扭角o30 3γ 愈大，相稳定余量 1ϕ 愈小。

因此，交联现象减小了系统的相稳定余量，甚至使系统不稳定。 

    （3） 由于导弹在飞行中将不可避免地出现偏角 2γ ，为了提高控制精度和相稳定

余量，必须进行扭角 3γ 补偿。 

     因为导弹的迎角和侧滑角不大，近似分析可以认为偏角 2γ 即为扭角 3γ 。因此，采

用补偿扭角 3γ 后，在(11－102)式中就有可能使 ( ) ( )W s W sγ = 。但是，通常扭角补偿只

是在一定范围内进行，例如式(11－93)近似计算，补偿不足之量对系统将有一定的影响。
如果影响很小，导弹虽有偏斜角，其动态性能与无偏斜情况相似。 
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§11.7 遥控导引的重力影响和动态误差 

没有控制时导弹沿着自由弹道飞行。为了使导弹从自由弹道转向理想弹道飞行，必

须对导弹进行控制。以某地空导弹为例，如图 11.17，只有在出现高低角偏差 1ε∆ ，或线

偏差 之后，导弹才能通过舵面偏转来改变它的飞行弹道。 εh

为了便于计算重力影响和动态误差，略去控制系统的惯性，由线偏差 到舵偏角εh zδ

可由简单关系式表示为 

εδ hK yz =                                    （11－110） 

   式中 为控制系统有关部分的放大系数。 yK

控制的目的是要在导弹上产生一定的法向加速度，使导弹转向沿着有控情况下的实

际弹道飞行。在稳定的情况下，所需法向加速度为 

( ) coy
dW V P Y g
dt m

α sθ α θ= = + −                          （11－111） 

因为 

εα

δ

α

δ

−=δ−=α hK
m
m

m
m

y
z

z
z

z

z
zz

                          （11－112） 

所以 

     
1( ) co

z

y y
z

mW P Y K h g
m m

δ
α

εα sθ= − + −                      （11－113） 

可见，在有控的情况下，为了产生法向加速度而必须存在线偏差。因此，导弹飞行

的实际弹道将偏离于理想弹道。 
    再令 

21 εεε hhh +=                                  （11－114） 

    并代入式(11－113)中，得到 

2

1

1( )

1( ) cos

z

z

y y
z

y
z

mW P Y K h
m m

mP Y K h g
m m

δ
α

εα

δ
α

εα θ

⎡ ⎤
= − +⎢ ⎥
⎣ ⎦

⎡ ⎤
+ − + −⎢ ⎥
⎣ ⎦

             （11－115） 

若上式右端第二项为零，则有 

1
cos

z

y
z

m P Yh VK
mVm

δ α

ε α g θ
⎡ ⎤+
−⎢ ⎥
⎣ ⎦

=                   （11－116） 

所以 
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θ=
α

ε cos1
1

g
VKK

h
y

                          （11－117） 

    式中 ―重力影响误差，它说明由于重力法向分量的存在，使实际弹道偏离了理

想弹道。由于该误差的存在，就迫使舵面偏转，力图克服重力法向分量的影响。 
1εh

如果能够按照式(11－117)预先给控制系统送入一个相当于 的信号，见图 11.17，

图中 为所有控制部分与导弹动力学、运动学环节串联后的开环传递函数，那么，

这就有可能使舵面转动

1εh

)(1 sW

1εδ 角，而不出现上述误差，并使导弹沿理想弹道飞行。换句话

说，信号 起到了补偿重力影响误差的作用，并称 为重力影响补偿信号。 
1εh

1εh

对于地空导弹来讲，要对所有飞行情况进行准确补偿是有困难的，一般只能在目标

遭遇区进行比较足够的补偿。 
由式(11－116)右端第一项可得 

2

1
y

y

h
K K Vε

α

= W                         （11－118） 

 
 
 
 
 
 
 
 

 
图 11.17  误差及补偿 

 
对于三点导引法，当目标作直线飞行时，法向加速度 为 yW

m
m

m
y VR

VR
RR
RR

VVW ε&
&

&

&

&
⎥
⎦

⎤
⎢
⎣

⎡
−−= 22                         （11－119） 

    式中 为目标斜距；TR Tε 为目标高低角。命中目标时， TRR =  

    于是 

 T
T

y VR
VR

R
R

VVW ε⎥
⎦

⎤
⎢
⎣

⎡
−−= &
&

&

&

&
22                        （11－120） 

    半前置点法命中目标时的法向加速度为 
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T
V

y RR
RR

R
VRVW ε&

&&&

&
⎥
⎦

⎤
⎢
⎣

⎡
∆
∆

+−=
22

                          （11－121） 

可见动态误差 与
2εh Tε& 成正比，其比例系数是一个与时间 t有关的函数，即 

TtXh εε &)(
2
=                                  （11－122） 

如果在控制系统图 11.17 上事先附加动态误差补偿信号 ，就有可能消除动态误

差。当补偿信号完全等于动态误差 时，导弹就有可能沿着理想弹道飞行。由于

是一个任意的时间函数，而工程设计只能确定 的一个近似表达式，所以补偿动态

误差也是有限的。 

2εh

2εh )(tX

)(tX
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