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附錄一  飛機動態方程式 

 

A.  飛行氣動力之描述 

 

飛機在飛行時，通常會受到四個力量的影響，此四個力即為：推力、阻力、重力、

升力。其中推力是飛機的發動機的所產生的，也是飛機在飛行時的重要因素，因為若飛

機一旦缺乏推力，則機翼經氣流所產生的升力便會明顯地不足，則飛機的操控就會大打

折扣，甚至會產生飛行上的危險。而重力和阻力是飛機在飛行過程所伴隨產生的。而升

力是因機翼表面曲線的特殊設計使上下氣流流過時所自然產生的氣動力，若能控制好升

力，則飛機操控性能便能獲得較佳的表現。 

 

 
圖 2.15  飛機上的四個主要作用力 

 

(1) 氣動力部分(Aerodynamic Forces)其表示為 

       xsCqFxa =            (1) 

ysCqFya =            (2) 

zsCqFza =            (3) 

式中q為動壓(Dynamic Pressure)，s為翼面積。 zyx CCC ,, 為 x、y、z軸分力之係數。 
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(2) 機體座標所受重力其表示為   

 

θsinmgFxg −=           (4) 

θφ cossinmgFyg =          (5) 

θφ coscosmgFzg =          (6) 

 

(3) 若沿機體座標軸 X之引擎推力(Thrust)以 TF 代表。則合成總力為 

TFmgCxqFx +−= θsin         (7) 

θφ cossinmgsCyqFy +=         (8) 

       θφ coscosmgsCzqFz +=         (9) 

因此產生的空氣動力力矩為 

lsbCqL =            (10) 

mscCqM =            (11) 

nsbCqN =            (12) 

式中q為動壓（Dynamic Pressure），s為翼面積，b為翼長，c為機翼參考弦長。 

nml CCC 、、 分別為滾轉軸、俯仰與偏轉軸力矩之係數。 

 

 

B.  飛機運動方程式之描述 

 

一般而言，飛機共有六個運動自由度，其中三個為沿著縱軸、橫軸、垂直軸的平移

運動，另外三個為繞著縱軸、橫軸、垂直軸的旋轉運動，其座標定義如下： 
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飛機體軸座標 

  XB軸：沿著機身的方向，往前為正。 

  YB軸：沿著機翼方向，駕駛艙右側為正。 

  ZB軸：和 XB , YB互相垂直，向下為正。 

 

 

 

大地座標 

飛機於空中作飛行運動時，其表現位於大地座標系上，故需將座標轉移成機體座標

系，藉以呈現飛機本身六個自由度的運動，其包含兩種運動方程式： 
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(1) 平移運動方程式 

   我們可以由牛頓第二運動定律得以下二式： 

 

            F = 
dt
d {mVT}                                              (2.13) 

            M = 
dt
d {H}                                                (2.14) 

 

   其中 F為外部所有作用於飛機上的總合力，M為所有作用力矩的總合，而 H為角 

   動量。而我們可進一步寫成以下式子： 

 

            F = m
dt
d {VT} = Fo + δF                                     (2.15) 

            M = 
dt
d {H} = Mo + δM                                     (2.16) 

 

   其中的 Fo是指 F中力平衡的部份，而δF是指 F中受擾動或移動的部份，且軸 

   系統一直是以大地軸系統(Earth axis)為慣性參考系統。 

       根據定義，力平衡飛行必須是在直線路徑上無加速度的飛行。在此飛機中， 

   線性速度向量是與故定空間有關且不變的，而且其力平衡時角速度為 0，所以 Fo 

   和Mo為 0，故我們可以將(2.15)以及(2.16)式重新表示為一下式子： 

 

           δF = m
dt
d {VT}E                                                          (2.17) 

                 δM = 
dt
d {H}E                                                            (2.18) 

 

   VT的變化率與大地座標有關，我們可表示成以下式： 

            
dt
d {VT}E = 

dt
d VT | B +  ω ×  VT                              (2.19) 
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   ω和 VT 我們可以在體座標系統中分解成三個向量，分別以 i、j、k 來表示 

 

            VT = Ui + Vj + Wk                                           (2.20) 

            ω = P i + Qj + Rk                                           (2.21) 

         ∴ 
dt
d V | B = 

.
U i + 

.
V j + 

.
W k                                   (2.22) 

   而 ω ×  VT的外積可表示為： 

 

    ω ×  VT = 
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

WVU
RQP
kji

= (QW－VR)i + (UR－PW)j + (PV－UQ)k           (2.23) 

 

   如同以上的觀念，有外力擾動的部份我們也可表示成： 

 

    δF = iδFx + jδFy + kδFz                                   (2.24) 

            δF = m{(
.

U +QW－VR)i + (
.

V +UR－PW)j + (
.

W +PV－UQ)k}       (2.25) 

 

   由以上式子，我們可推導得： 

 

           δFx = m(
.

U +QW－VR)                                       (2.26) 

           δFy = m(
.

V +UR－PW)                                       (2.27) 

   δFz = m(
.

W +PV－UQ)                                      (2.28) 

 

   其中δFx、δFy、δFz分別為 X、Y、Z方向所受到的擾動外力 

   另外可得飛機平移運動的三個方程式： 
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.

U  = Fx / m－QW + VR                                      (2.29) 

             
.

V  = Fy / m－UR + PW                                      (2.30) 

             
.

W  = Fz / m－PV + UQ                                      (2.31) 

 

(2) 旋轉運動方程式 

   我們可將飛機視為鋼體，則其角動量為： 

 

             H = I ω                                                   (2.32) 

 

   則慣性矩陣 I被定義成以下形式 

 

             I = 
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

−−
−−
−−

ZZYZXZ

YZYYXY

XZXYXX

III
III
III

                                   (2.33) 

 

   其中 iiI 表示慣性力矩，且當 i≠ j時， ijI 表示兩慣性的乘積 

 

            M = 
dt
d H +  ω ×  H                                      (2.34) 

 

   當我們從體軸座標換成大地軸座標系統時，可將(2.34)改寫表示成以下式子： 

 

            M = I {
dt
d ω +  ω ×  ω} + ω ×  H                           (2.35) 

 

   然而， 
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            ω ×  ω ≅  0                                              (2.36) 

            
dt
d ω = 

.
P i + 

.
Q j + 

.
R k                                     (2.37) 

            ω ×  H = 
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

ZYX HHH
RQP
kji

                                 (2.38) 

   我們可由(2.32)以及(2.38)中得到以下式子，且 H 可以展開成 H X、H Y、H Z三個 

   部份： 

            H X  = XXI P－ XYI Q－ XZI R                                (2.39) 

            H Y  = － YXI P + YYI Q－ YZI R                              (2.40) 

            H Z  = － ZXI P－ ZYI Q + ZZI R                              (2.41) 

 

   一般而言，以 XZ平面左右分別對稱，所以通常有以下情況成立： 

 

XYI  = YZI  = 0                                           (2.42) 

 

   因此我們可將(2.39)(2.40)(2.41)化簡成， 

 

            H X  = XXI P－ XZI R                                       (2.43) 

            H Y  = YYI Q                                              (2.44) 

            H Z  = － ZXI P + ZZI R                                     (2.45) 

 

   最後我們可得到因受擾動所產生的 L (測滾力矩)、M (俯仰力矩)、以及 N（偏航力矩）。 

           L = 
.
PI XX － XZI (

.
R + PQ) + ( ZZI － YYI )QR                   (2.46) 

           M = 
.

QIYY  + XZI ( 2P － 2R ) + ( XXI － ZZI )PR                   (2.47) 

            N = 
.
RI ZZ － XZI

.
P  + PQ( YYI － XXI ) + XZI QR                 (2.48) 
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   則經由(2.46) (2.47) (2.48)可得飛機平移運動的三個方程式： 

    

             
.
P  = 

XXI
L  + 

XX

ZX

I
I ( PQ +

.
R ) + ⎟⎟

⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛ −

XX

ZZYY

I
II QR                  (2.49) 

             
.

Q  = 
YYI

M  + 
YY

ZX

I
I ( 2R + 2P )+ ⎟⎟

⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛ −

YY

XXZZ

I
II PR                    (2.50) 

             
.
R  = 

ZZI
N  + 

ZZ

ZX

I
I (

.
P－QR )+ ⎟⎟

⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛ −

ZZ

YYXX

I
II PQ                   (2.51) 

 

 


