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尾翼式旋转火箭的弹道散布仿真分析 

李臣明，刘怡昕 
(南京炮兵学院，南京 211132) 

摘要：为了优化火箭弹设计，提高火箭射击精度，对多种因素下尾翼式旋转火箭的弹道散布进行了仿真分析。

分析尾翼式旋转火箭散布的影响因素，建立模拟仿真数学模型，以刚体弹道模型为例对多种因素引起的弹道散布进

行仿真分析。仿真结果表明：起始扰动、推力偏心、随机风、气动偏心、质量偏心、动不平衡等因素对火箭散布影

响较大；对于大长径比远程火箭，还要考虑非线性运动造成的散布影响。 
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Simulation and Analysis on Ballistic Dissemination of Rocket with Empennage 

Li Chenming, Liu Yixin 
(Nanjing Artillery Academy of PLA, Nanjing 211132, China) 

Abstract: In order to optimize the design of rocket and increase its firing precision, the simulations and analysis are 
carried out aiming at the ballistic dissemination of the rolling rocket with empennage under influencing factors. The rigid 
mathematical model is established to make the simulation after analyze the influence factors, taking rigid ballistic model as 
example progress simulations and analysis to ballistic dissemination. The results of the simulations show that the factors 
such as initial disturbance, thrust eccentricity, stochastic wind, aerodynamic eccentricity, mass eccentricity and dynamic 
misbalance can arouse ballistic dissemination. Meanwhile, the nonlinear motion is another important factor which can 
arouse ballistic dissemination for the rocket with large value of length divided by diameter. 
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0  引言 

随着军事需求的提高和高新技术在弹箭领域中

的应用，常规火箭的射程已由几十千米向数百千米

发展。由于尾翼式稳定技术较之涡轮稳定有明显优

势，现代火箭弹大都为尾翼式火箭弹，且大都绕其

纵轴旋转，旋转的主要目的在于减小不对称干扰因

素所引起的散布。 

对于尾翼式旋转火箭的散布问题，早有众多学

者进行过理论研究，文献[1-4]都对尾翼式旋转火箭

弹的扰动运动进行过详尽分析。在火箭研制过程中，

通过地面立靶试验和炮射试验对火箭的散布进行研

究是常用的方法，但是成本太高。为了以低成本掌

握火箭散布的客观规律，笔者以尾翼式旋转火箭为

背景，以模拟仿真的方法对火箭的弹道散布问题进

行研究，为火箭弹的优化设计和火箭炮射击精度分

析提供一种模拟仿真手段。 

1  影响尾翼式旋转火箭散布的因素 

造成尾翼式旋转火箭弹道散布的原因大致有初

始扰动、随机风、推力偏心、气动偏心、质量偏心、

动不平衡等。其中，由于箭发射初速较小，在近地

面的随机风会造成较大的影响。尾翼延迟翼张技

术 [5-6]就是减小风偏的措施；火箭弹在发射时，由于

装配误差或制造误差及发射装置的振动等，会造成

火箭弹在出定向管时产生初始弹道的扰动，导致射

弹散布。而这种初始扰动在箱式发射条件下，较之

以往的集束定向管式发射又有区别；对于大长细比

的火箭，特别是远程火箭，其弹体长度很大，弹径

与长度相比较小。对于这种大长细比的弹体，在制

造中可能产生弹体小不对称，飞行中会产生气动偏

心。若飞行环境恶劣造成大攻角飞行，这种气动偏

心还可能造成非线性运动，导致较大的弹道散布；

火箭发动机推力方向不标准可能造成推力线偏心和

角偏心；由于推力偏心、质量偏心等因素的影响可

能造成火箭弹的动不平衡。 

2  模拟仿真数学模型 

2.1  坐标系的建立 

用到的坐标系有地面坐标系 o-xyz，理想弹道

坐标系 o-xiyizi，弹体坐标系
1 1 1o x y z− ，弹道坐标系
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o-x2y2z2，弹轴坐标系
1 1o ξη ς− ，第 2 弹轴坐标系

2 2o ξη ς− ，相对速度坐标系
r r ro x y z− ,具体内容及坐

标系之间的转换关系见文献[1-4]。 

2.2  作用在火箭上的力与力矩 

作用在火箭上的力考虑重力、推力、阻力、升

力、马格努斯力，力矩考虑静力矩、赤道阻尼力矩、

马格努斯力矩、极阻尼力矩、尾翼导转力矩、推力

偏心矩等。 

2.3  围绕质心运动方程组 

建立围绕质心运动方程组的目的是可以考虑一

些系统的扰动因素所引起的围绕质心运动产生的影

响，使弹道计算更加准确。还可以考虑一些随机的

扰动因素所引起的围绕质心运动对质心运动的影

响，以便研究火箭弹的散布。采用方程组如式
 (1)： 
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方程组中的各扰动量推力偏心角
pβ 、推力线偏

心 L、静不平衡
mL 、动不平衡

Dβ 、气动偏心 m∆ 和

N∆ 、风W⊥ 等扰动为复数，分别由实部和虚部组成，

如式  (2) ： 
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通过对式  (1) 的求解，能够得到起始扰动、推

力偏心、风、动不平衡和方向偏角等因素在主动段

末形成的偏角 KϕΨ
ɺ
， LKΨ ， wKΨ ，

DKβΨ 和
0KψΨ ，在知

道各量的中间误差后，就可以计算出它们各自产生

的散布以及总的散布，即： 
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其中：
0

Eϕɺ ， LE ， wE ，
D

Eβ ，
0

Eψ 分别为起始扰动、

推力偏心、风、动不平衡和方向偏角的中间误差；

( )
i

E Ψ 为对应的各量在主动段末形成的散布；

WK( )E Ψ 为总散布。 

LE 和
D

Eβ 对于同一种弹型是不变的； wE 不但和

地区有关，而且随时间和高度变化，为便于研究，

可看作常量；
0

Eψ 是由于射击时速度矢量偏差产生

的；但
0

Eϕɺ 的产生原因却很复杂，主要与火箭质量



李臣明，等：尾翼式旋转火箭的弹道散布仿真分析 

 

·3·第 12期 

分布不均、弹炮间隙、定向器振动及波纹度等因素

相关，质量分布不均和弹炮间隙所引起的起始扰动

都随炮口转速 0γɺ 的增大而增大。 

在精确计算弹道时，必须考虑质点弹道未的一

些系统扰动因素对弹道的影响。这些因素主要有： 

1) 重力在半约束期所引起的起始扰动； 

2) 重力在空中使速度的方向发生偏转，而不能

直接使弹轴发生偏转因而形成攻角，此攻角将产生

绕心运动，进而对弹道产生影响。 

为求重力矩对半约束期运动的影响，以便求取

重力引起的起始扰动，建立半约束期火箭弹相对后

定心部的绕心运动方程。由于半约束期重力矩起主

导作用，火箭相对后定心部中心的绕心运动方程为 

R p R R 0cosA iC ma l mglφ γφ φ θ− − = −ɺɺ ɺɺ      (4) 

式中：φ 为相对固定坐标的摆动角； RA 为相对后定

心部中心的赤道转动惯量； Rl 为质心到后定心部中

心的距离。 

当火箭长细比很大时，在低转速条件下，陀螺

效应项 ( )Cγφɺɺ 可略去。利用式  (4) 在前后定心部之间

进行积分，可求得摆动角速度和摆动角的起始值
0φɺ

及
0φ 。然后利用公式 

0 R
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l
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φ
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              (5) 

可求得起始偏角值。 

3  算例仿真 

根据 6 自由度弹道模型，以 C 语言编制了弹道

仿真计算程序，对初始扰动 0 0 0( , , )φ φ ψɺ 、推力偏心

角 pβ 、推力线偏心 L、静不平衡 mL 、动不平衡 Dβ 、

气动偏心 m∆ 和 N∆ 、随机风W⊥ 等扰动引起的散布进

行了计算，据计算数据得曲线如图 1～9 所示。 
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图 3  起始扰动
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图 4  推力矩引起的
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图 6  动不平衡引起的
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图 7  静不平衡引起的
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图 8  气动偏心引起的
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图 9  垂直风引起的
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4  讨论 

综合考虑计算结果可以看出，各种因素对散布

的影响效果是不同的，其中起始扰动 0
φɺ 、推力矩 L、

随机风W⊥ 引起的散布较大，与理论分析吻合。 

在起始扰动作用下，火箭弹将产生角运动，此

角运动通过产生升力改变质心运动的方向。由于有

推力，在有攻角的情况下推力将产生一个与速度矢

量垂直的分力，此垂直分力比升力大得多，对质心

运动的方向影响较大。因为初速小，所以火箭弹在

初始弹道容易改变运动方向，造成散布。 

推力偏心是引起火箭弹散布的重要干扰源，是

一个完全随机的量。在推力矩作用下，弹轴将向推

力矩的方向摆动，产生攻角和偏角，从而造成火箭

弹散布较大。对于旋转稳定的火箭弹来说，提高转

速可以很快地改变推力矩的方向，使其作用大部分

相互抵消，减小推力偏心引起的散布。但初始转速

过高会导致起始扰动过大，使提高转速受制。 

火箭速度变化大也是平均偏角增大的原因之

一。对于大长径比远程火箭，其在飞行过程中还可

能由于攻角过大而产生非线性极限锥摆运动。 

 

图 10  非对称赤道阻尼力矩作用下的极限圆锥运动 

 

图 11  弹体非对称引起的极限强迫运动 

     

图 12  非线性马格努斯力矩引起的极限圆锥运动 

0
0.0

 

 

o
2 / ( )δ
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图 13  极限平面摆动攻角曲线 

图 10～13 所示的非线性极限运动会造成全弹

道阻力增大，产生弹道散布；因此，对于远射程的

大长径比火箭，其弹道散布还应考虑非线性运动造

成的影响。 

5  结论 

仿真结果表明：起始扰动、推力偏心和随机风

对火箭散布的影响较大。但对于远射程的大长径比

火箭，除了要考虑起始扰动、推力偏心、随机风、

气动偏心、质量偏心、动不平衡等因素外，还要考

虑非线性运动造成的影响。 
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