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内容简介

　　航空航天技术是当代发展最为迅速的技术，是一个国家技术先进水平的标志和综合国力
的体现。本书以飞行器（航空器和航天器）为中心，阐述了航空航天领域所涉及的基本知识、基
本原理和发展概况，并尽量反映航空航天技术发展的最新成果和发展动态。全书共分为６章，
分别介绍了航空航天发展概况、飞行原理、动力系统、机载设备、飞行器构造以及地面设施和保
障系统等方面的基本内容。书中内容力求浅显易懂，并侧重于基本概念、基本原理的阐述，是
航空航天院校低年级学生的入门教材。
本书为航空航天专业高校的基础教材，供低年级各类专业的学生使用，也可供从事相关专

业的人员参考。
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总　　序

国防科技工业是国家战略性产业，是国防现代化的重要工业和技术基础，

也是国民经济发展和科学技术现代化的重要推动力量。半个多世纪以来，在
党中央、国务院的正确领导和亲切关怀下，国防科技工业广大干部职工在知识
的传承、科技的攀登与时代的洗礼中，取得了举世瞩目的辉煌成就；研制、生产
了大量武器装备，满足了我军由单一陆军，发展成为包括空军、海军、第二炮兵
和其他技术兵种在内的合成军队的需要，特别是在尖端技术方面，成功地掌握
了原子弹、氢弹、洲际导弹、人造卫星和核潜艇技术，使我军拥有了一批克敌制
胜的高技术武器装备，使我国成为世界上少数几个独立掌握核技术和外层空

间技术的国家之一。国防科技工业沿着独立自主、自力更生的发展道路，建立
了专业门类基本齐全，科研、试验、生产手段基本配套的国防科技工业体系，奠
定了进行国防现代化建设最重要的物质基础；掌握了大量新技术、新工艺，研
制了许多新设备、新材料，以“两弹一星”、“神舟”号载人航天为代表的国防尖
端技术，大大提高了国家的科技水平和竞争力，使中国在世界高科技领域占有
了一席之地。十一届三中全会以来，伴随着改革开放的伟大实践，国防科技工
业适时地实行战略转移，大量军工技术转向民用，为发展国民经济做出了重要

贡献。
国防科技工业是知识密集型产业，国防科技工业发展中的一切问题归根

到底都是人才问题。５０多年来，国防科技工业培养和造就了一支以“两弹一
星”元勋为代表的优秀的科技人才队伍，他们具有强烈的爱国主义思想和艰苦
奋斗、无私奉献的精神，勇挑重担，敢于攻关，为攀登国防科技高峰进行了创造
性劳动，成为推动我国科技进步的重要力量。面向新世纪的机遇与挑战，高等
院校在培养国防科技人才，生产和传播国防科技新知识、新思想，攻克国防基

础科研和高技术研究难题当中，具有不可替代的作用。国防科工委高度重视，
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积极探索，锐意改革，大力推进国防科技教育特别是高等教育事业的发展。

高等院校国防特色专业教材及专著是国防科技人才培养当中重要的知识

载体和教学工具，但受种种客观因素的影响，现有的教材与专著整体上已落后

于当今国防科技的发展水平，不适应国防现代化的形势要求，对国防科技高层

次人才的培养造成了相当不利的影响。为尽快改变这种状况，建立起质量上

乘、品种齐全、特点突出、适应当代国防科技发展的国防特色专业教材体系，国

防科工委全额资助编写、出版２００种国防特色专业重点教材和专著。为保证

教材及专著的质量，在广泛动员全国相关专业领域的专家、学者竞投编著工作

的基础上，以陈懋章、王泽山、陈一坚院士为代表的１００多位专家、学者，对经

各单位精选的近５５０种教材和专著进行了严格的评审，评选出近２００种教材

和学术专著，覆盖航空宇航科学与技术、控制科学与工程、仪器科学与技术、信

息与通信技术、电子科学与技术、力学、材料科学与工程、机械工程、电气工程、

兵器科学与技术、船舶与海洋工程、动力机械及工程热物理、光学工程、化学工

程与技术、核科学与技术等学科领域。一批长期从事国防特色学科教学和科

研工作的两院院士、资深专家和一线教师成为编著者，他们分别来自清华大

学、北京航空航天大学、北京理工大学、华北工学院、沈阳航空工业学院、哈尔

滨工业大学、哈尔滨工程大学、上海交通大学、南京航空航天大学、南京理工大

学、苏州大学、华东船舶工业学院、东华理工学院、电子科技大学、西南交通大

学、西北工业大学、西安交通大学等，具有较为广泛的代表性。在全面振兴国

防科技工业的伟大事业中，国防特色专业重点教材和专著的出版，将为国防科

技创新人才的培养起到积极的促进作用。

党的十六大提出，进入２１世纪，我国进入了全面建设小康社会、加快推进

社会主义现代化的新的发展阶段。全面建设小康社会的宏伟目标，对国防科

技工业发展提出了新的更高的要求。推动经济与社会发展，提升国防实力，需

要造就宏大的人才队伍，而教育是奠基的柱石。全面振兴国防科技工业必须

始终把发展作为第一要务，落实科教兴国和人才强国战略，推动国防科技工业
２



走新型工业化道路，加快国防科技工业科技创新步伐。国防科技工业为有志

青年展示才华，实现志向，提供了缤纷的舞台，希望广大青年学子刻苦学习科

学文化知识，树立正确的世界观、人生观、价值观，努力担当起振兴国防科技工

业、振兴中华的历史重任，创造出无愧于祖国和人民的业绩。祖国的未来无限

美好，国防科技工业的明天将再创辉煌。

３
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前　　言

航空航天技术是高度综合的现代科学技术。它综合运用了基础科学
和应用科学的最新成就和工程技术的最新成果，是２０世纪以来发展最迅
速、应用最广泛、对人类社会生活影响最大的科学技术领域之一。
航空航天技术是一个国家科技先进水平的重要标志，是力学、材料科

学、电子技术、控制理论、推进技术及制造工艺等技术的综合体现。对航
空航天院校的学生来说，了解航空航天领域所涉及学科的基本知识、基本
原理及发展概况，对开拓视野、扩大知识面以及今后的学习和工作都是很
有帮助的。
本书首先介绍了航空航天技术的发展概况，以期让读者首先对航空

航天的发展历程和最新成果有一个全面的了解；在此基础上，分别对飞行
器的飞行原理、动力系统、机载设备、构造以及地面设施和保障系统等方
面的基本知识、基本原理进行了介绍。书中内容力求浅显易懂，并侧重于
基本概念、基本原理的阐述，适合于各个专业背景的读者阅读。
本书由北京航空航天大学谢础和贾玉红主编，第１章和第６章由黄

俊编写，第２章和第３章由贾玉红编写，第４章和第５章由吴永康编写。
全书由贾玉红统稿，谢础审定。本书几乎囊括了所有广泛应用的现代飞
行器，涉及面广。本书编写过程中，参考了大量国内外文献资料和兄弟院
校的有关教材，在此谨对原作者深表感谢。
本书涉及到科学技术的很多领域，鉴于编者的水平有限，难免有不当

之处，恳请读者予以批评指正。

编　者

２００４年８月于北京航空航天大学
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第１章　航空航天发展概况

１．１　航空航天的基本概念

人类为了扩大社会生产，必然要开拓新的活动空间。从陆地到海洋，从海洋到大气层，再
到宇宙空间就是这样一个人类逐渐扩展活动范围的过程。航空航天是人类拓展大气层和宇宙
空间的产物。经过近百年来的快速发展，航空航天已经成为２１世纪最活跃和最有影响的科学
技术领域，该领域取得的重大成就标志着人类文明的高度发展，也表征着一个国家科学技术的
先进水平。

１．１．１　航　空

航空是指载人或不载人的飞行器在地球大气层中的航行活动。航空必须具备空气介质和
克服航空器自身重力的升力，大部分航空器还要有产生相对于空气运动所需的推力。
翱翔天空是人类很久以来的梦想，但直到１８世纪后期热气球在欧洲成功升空，这一愿望

才得以实现。２０世纪初期飞机的出现，开创了现代航空的新篇章。空气动力学是航空技术的
科学基础，航空技术的每一项成就都离不开空气动力学的进展。
航空按其使用方向有军用航空和民用航空之分。
军用航空泛指用于军事目的的一切航空活动，主要包括作战、侦察、运输、警戒、训练和联

络救生等。在现代高技术战争中，夺取制空权是取得战争胜利的重要手段，也是军用航空的主
要活动。军用航空活动主要由军用飞机来完成，军用飞机可分为作战飞机和作战支援飞机两
大类。典型的作战飞机有战斗机（又称歼击机）、攻击机（又称强击机）、战斗轰炸机、反潜机、战
术和战略轰炸机等。作战支援飞机包括军用运输机、预警指挥机、电子战飞机、空中加油机、侦察
机、通讯联络机和军用教练机等。除固定翼飞机外，直升机在对地攻击、侦察、运输、通信联络、搜
索救援以及反潜等方面也发挥着巨大的作用，已成为现代军队，特别是陆军的重要武器装备。
民用航空泛指利用各类航空器为国民经济服务的非军事性飞行活动。根据不同的飞行目

的，民用航空分为商业航空和通用航空两大类。商业航空指在国内和国际航线上的商业性客、
货（邮）运输；这类运输服务主要由国内和国际干线客机、货机或客货两用机以及国内支线运输
机完成。通用航空指用于公务、工业、农林牧副渔业、地质勘探、遥感遥测、公安、气象、环保、救
护、通勤、体育和观光游览等方面的飞行活动；通用飞机主要有公务机、农业机、林业机、轻型多
用途飞机、巡逻救护机、体育运动机和私人飞机等。直升机在近海石油勘探、海陆紧急救援、短



途交通运输和空中起吊作业中也发挥着独特的作用。

１．１．２　航　天

航天是指载人或不载人的航天器在地球大气层之外的航行活动，又称空间飞行或宇宙航
行。航天的实现必须使航天器克服或摆脱地球的引力，如想飞出太阳系，还要摆脱太阳引力。
从地球表面发射的飞行器，环绕地球，脱离地球和飞出太阳系所需要的最小速度，分别称为第
一、第二和第三宇宙速度，是航天所需的三个特征速度。我国著名科学家钱学森认为人类飞行
活动可以分为三个阶段，即航空、航天和航宇。他认为航空是在大气层中活动，航天是飞出地
球大气层在太阳系内活动，而航宇则是飞出太阳系到广袤无垠的宇宙中去航行。
遨游宇宙是人类在征服自然的过程中产生的愿望。２０世纪４０年代初期，大型液体火箭

的成功发射奠定了现代航天技术的基础。约二十年后，苏联航天员加加林乘“东方”１号飞船
进入太空，人类终于实现了遨游太空的伟大理想。火箭推进技术是航天技术的核心。
航天实际上也有军用和民用之分，但世界各国在宣传自己的航天工业时都主要强调其商

业或民用潜力。
占领和控制近地宇宙空间已经成为西方军事大国争夺军事优势的新焦点。在美国、俄罗

斯等国已发射的航天器中，具有军事用途的超过７０％。用于军事目的的航天器可分为三类：
军用卫星系统、反卫星系统和军事载人航天系统。军用卫星主要分通讯卫星、气象卫星和侦察
（间谍）卫星三种。反卫星系统包括反卫星卫星、定向能武器和动能武器。激光武器、粒子束武
器和射频武器等属于定向能武器；动能导弹、电磁炮和电热弹等属于动能武器的范畴。军事载
人航天系统分为空间站、飞船和航天飞机、空天飞机等，空间站可用作空间侦察与监视平台、空
间武器试验基地、天基国家指挥所、未来天军作战基地等。２０世纪８０年代美国提出的所谓
“星球大战”计划就是以永久性载人空间站为空间基地而部署的。
航天的民用潜力也是非常巨大的。空间物理探测、空间天文探测、卫星气象观测、卫星海

洋观测、卫星广播通讯、卫星导航、遥感考古、太空旅游和地外生命探索等都是航天的重要应用
领域；微重力环境下完成的各种化学、物理和生物实验成果是航天为人类文明与进步所做的直
接贡献。

１．１．３　航空与航天的联系

航天不同于航空，航天器是在极高的真空宇宙空间以类似于自然天体的运动规律飞行。
但航天器的发射和回收都要经过大气层，这就使航空航天之间产生了必然的联系。尤其是水
平降落的航天飞机和研究中的水平起降的空天飞机，它们的起飞和着陆过程和飞机非常相似，
兼有航空与航天的特点。航空航天一词，既蕴藏了进行航空航天活动必需的科学，又包含了研
制航空航天飞行器所涉及的各种技术。从科学技术的角度看，航空与航天之间是紧密联系的。
航空航天技术是高度综合的现代科学技术。力学、热力学和材料学是航空航天的科学基
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础；电子技术、自动控制技术、计算机技术、喷气推进技术和制造工艺技术对航空航天的进步发
挥了重要作用；医学、真空技术和低温技术的发展促进了航天的发展。上述科学技术在航空和航
天的应用中相互交叉和渗透，产生了一些新的学科，使航空和航天科学技术形成了完整的体系。
航空航天的发展都与其军事应用密切相关，人类在该领域取得的巨大进展也对国民经济

和社会生活都产生了重大影响，甚至改变了世界的面貌。航空航天科学技术已成为牵动其他
高新技术发展的动力之一，航空航天工业仍然是国民经济建设和发展中的阳光产业，航空航天
产品是附加值很高的高新技术产品。

１．２　飞行器的分类、构成与功用

在地球大气层内、外飞行的器械称为飞行器。按照飞行器的飞行环境和工作方式的不同，
可以把飞行器分为三类：航空器、航天器、火箭和导弹。在大气层内飞行的飞行器称为航空器，
航空器靠空气的静浮力或靠与空气相对运动产生的空气动力升空飞行。主要在大气层外空间
飞行的飞行器称为航天器，航天器在运载火箭的推动下获得必要的速度进入大气层外空间，然
后在引力作用下完成类似于天体的轨道运动。火箭是以火箭发动机为动力而升空，可以在大
气层内或大气层外飞行的飞行器；导弹是一种飞行武器，弹体带有战斗部，依靠制导系统控制
其飞行轨迹。从动力装置和飞行范围看，火箭和大部分导弹更接近于航天器，所以本章后面的
部分内容把火箭和导弹归属于航天的范畴。

１．２．１　航空器

任何航空器要升到空中，都必须产生一个能克服自身重力的向上的力，这个力叫做升力。
航空器要在空中长时间自由的飞行还必须具备动力装置产生推力或拉力来克服前进的阻力。
根据产生升力的基本原理不同，航空器分为轻于同体积空气的航空器和重于同体积空气的航
空器两大类。前者靠空气的静浮力升空，又称浮空器；后者靠与空气相对运动产生升力升空。
按照不同的构造特点，航空器还可进一步细分，如图１ １所示。

图１ １　航空器分类 ３



１ 轻于空气的航空器

轻于空气的航空器包括气球和飞艇，它们是早期出现的航空器。
气球一般无推进装置，主体为气囊，气囊下面通常有吊篮或吊舱。按照气囊内所充气体的

种类，气球可分为热气球、氢气球和氦气球等，如图１ ２所示为用于进行科学考察的热气球。
按气球升空后有无系留装置可分为自由气球和系留气球两类。气囊一般用浸胶织物或塑料薄
膜等柔性材料制造而成，必须具有足够的强度和气密性。气囊的功用是充装密度比空气小的
气体，使气球在空气中产生浮力而升空。气囊下面的吊篮或吊舱一般由轻质材料制成，用于放
置仪器设备或乘坐人员。气球可用于气象、空间和地面探测、通讯中继、体育或休闲运动等领
域，也可用于军事侦察和监视。

图１ ２　热气球

飞艇安装有推进装置，可控制飞行。根据结构形
式的不同，飞艇可分为软式、硬式和半硬式三种。飞
艇一般由艇体、尾面、吊舱和推进装置等部分组成。
艇体的外形呈流线型以减小航行时的阻力，内部充以
密度比空气小的氢气或氦气，以产生浮力使飞艇升
空。软式和半硬式飞艇的艇体形状靠气囊内的气体
压力维持。飞艇的尾面包括安定面和操纵面，用来控
制和保持飞艇的航向、俯仰和稳定。吊舱位于艇体的
下方，通常采用骨架蒙皮式结构，用于人员乘坐、装载
货物或压舱物、安装仪表设备和发动机等。飞艇的推
进装置一般由发动机、减速器和螺旋桨构成。通过改

变艇体内的气体量、抛掉压舱物、利用艇体和尾面的升力，或者改变推力或拉力的方向均可控
制飞艇上升和下降。飞艇曾经广泛用于海上巡逻、反潜、远程轰炸和兵力空运。随着飞机的出
现，飞艇的功用转变为商业运输，在现代广告业发挥着重要作用。如图１ ３所示为我国“浮空
四号”充氦飞艇。

图１ ３　飞　艇４



２ 重于空气的航空器

重于空气的航空器靠自身与空气相对运动产生的空气动力升空飞行。常见的这类航空器
主要包括固定翼和旋转翼两类，另外还有像鸟飞行一样的扑翼航空器和新近出现的倾转旋翼
航空器。

（１）固定翼航空器
固定翼航空器包括飞机和滑翔机。
飞机是指由动力装置产生前进推力或拉力，由固定机翼产生升力，在大气层内飞行的重于

空气的航空器。飞机由机体结构和功能系统组成。按飞机的发动机不同，又有喷气飞机和螺
旋桨飞机之分。
飞机机体结构通常包括机翼、机身、尾翼和起落架，如果发动机不安装在机身内，那么发动

机短舱也属于机体结构的一部分。如图１ ４所示为螺旋桨飞机的主要部件。机翼是飞机产
生升力的部件，机翼后缘有可操纵的活动面，外面的叫做副翼，用于控制飞机的横向运动；靠近
机身的称为襟翼，用于增加起飞着陆时的升力。机翼内部通常装有油箱，机翼下面可外挂副油
箱或各种武器，部分飞机的起落架和发动机也安装在机翼下。机身用来装载人员、货物、设备、
燃料和武器等，也是飞机其他结构部件的安装基础。尾翼是平衡、安定和操纵飞机飞行姿态的
部件，通常包括垂直尾翼和水平尾翼两部分，方向舵位于垂直尾翼后部，用于控制飞机的航向
运动；升降舵位于水平尾翼后部或全动式水平尾翼，用于控制飞机的俯仰运动。起落架由支
柱、缓冲器、刹车装置、机轮和收放机构组成，用于飞机停放、滑行、起飞和着陆滑跑。

１—螺旋桨；２—副翼；３—机翼；４—水平安定面；５—垂直安定面；６—方向舵；

７—升降舵；８—襟翼；９—主起落架；１０—动力装置；１１—前起落架；１２—机身

图１ ４ 飞机的主要部件
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飞机的功能系统一般包括动力装置、燃油系统、操纵系统、液压冷气系统、人机环境工程系
统、电气系统、通讯导航与敌我识别系统、军械和火力控制系统等。飞机动力装置的核心是发
动机，用于产生飞机前进的动力，以此克服飞机与空气相对运动时产生的阻力，现代飞机一般
采用喷气发动机或活塞发动机。
滑翔机是指没有动力装置的重于空气的固定翼航空器。滑翔机可由飞机拖曳起飞，也可

图１ ５　滑翔机

用汽车等其他装置牵引起飞。动力滑翔机装有小
型辅助发动机，不需外力牵引就可以自行起飞，但
滑翔时必须关闭动力装置。无风情况下，滑翔机在
下滑飞行中依靠自身重力的分量获得前进动力，这
种损失高度的无动力下滑飞行称为滑翔；如存在上
升气流，滑翔机就可以实现平飞或升高，称为翱翔。
滑翔和翱翔是滑翔机的基本飞行方式。现代滑翔
机主要用于体育运动。滑翔机一般由狭长的机翼、
光滑细长的机身及尾翼组成，如图１ ５所示为一
架用于竞赛或表演的滑翔机。

（２）旋翼航空器
旋翼航空器包括直升机与旋翼机。

直升机是指以航空发动机驱动旋翼旋转作为升力和推进力来源，能在大气中垂直起落及
悬停并能进行前飞、后飞、侧飞和定点回旋等可控飞行的重于空气的航空器。直升机由机身、
起落架、动力装置、旋翼系统、操纵系统和其他机载设备组成。机身与飞机机身类似，用于装载
人员、货物、武器和设备等。轻型直升机一般采用滑橇式起落架，多数直升机采用轮式起落架。
直升机动力装置一般采用涡轮轴发动机或活塞发动机，用于驱动旋翼旋转，以产生升力与控制
直升机飞行姿态的分力。按照旋翼反作用扭矩的平衡方式，直升机可分为四种形式：单旋翼带
尾桨式直升机、双旋翼共轴式直升机、双旋翼纵列式直升机和双旋翼横列式直升机。图１ ６
为我国制造的单旋翼带尾桨式直升机———直９。直升机的应用几乎已经遍及军用和民用各个
领域，武装直升机已经成为现代战场上的“坦克杀手”。但与飞机比较，直升机速度慢、航程短、
使用成本高。

图１ ６　直９直升机６



图１ ７　旋翼机

旋翼机是一种利用前飞时的相对气流吹动旋翼

自转以产生升力的旋翼航空器，全称自转旋翼机。旋
翼机和直升机在外形上有些相似，但它的旋翼不是由
动力装置驱动，而是前进时在空气动力作用下像风车
那样自行旋转，产生升力。旋翼机无须安装尾桨，如
图１ ７所示。旋翼机的前进动力由动力装置直接提
供，它不能垂直上升，也不能悬停，必须像飞机一样滑
跑加速才能起飞。旋翼机结构较简单，一般用于风景
区游览或体育活动。

（３）扑翼机
扑翼机是指机翼能像鸟和昆虫翅膀那样上下扑动的重于空气的航空器，又称振翼机。扑

动的机翼既产生升力，又产生向前的推进力。但是扑翼产生升力和推进力的机理十分复杂，其
空气动力规律至今尚未被人们完全掌握。到现在为止，有实用价值的扑翼机还处于研制阶段。
在已有的扑翼机设计方案中，有的形如蝙蝠，具有薄膜似的扑动翼面；有的装有带缝隙和活门
的扑动翼，类似于鸟的翅膀。扑翼机方案是微型航空器的一种可选布局形式。

（４）倾转旋翼机
倾转旋翼机是一种同时具有旋翼和固定翼，并在机翼两侧翼梢处各装有一套可在水平与

垂直位置之间转动的旋翼倾转系统组件的飞机。旋翼倾转系统处于垂直位置时，倾转旋翼机
相当于横列式直升机，可垂直起降，并能完成直升机的其他飞行动作；旋翼倾转系统处于水平
位置时，则相当于固定翼螺旋桨飞机。所以有人把这种飞机称为“直升飞机”。现在世界上惟
一有实用价值的倾转旋翼机为美国贝尔公司研制的Ｖ ２２，如图１ ８所示。倾转旋翼机不需
要跑道就可以起飞，已经受到广泛的关注，相信它将成为一种重要的军民用运输工具。

图１ ８　Ｖ ２２“鱼鹰”倾转旋翼机

１．２．２　航天器

航天器是指在地球大气层以外的宇宙空间，基本按照天体力学的规律运动的各类飞行器，
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又称空间飞行器。与自然天体不同的是，航天器可以在人的控制下改变其运行轨道或回收。
航天器为了完成航天任务，还必须具备发射场、运载器、航天测控和数据采集系统、用户台站以
及回收设施的配合。航天器分为无人航天器和载人航天器。根据是否环绕地球运行，无人航
天器分为人造地球卫星和空间探测器。按照各自的用途和结构形式，航天器还可进一步细分，
如图１ ９所示。

图１ ９　航天器分类

１ 无人航天器

无人航天器包括人造地球卫星和空间探测器。
（１）人造地球卫星
人造地球卫星是数量最多的航天器。人造地球卫星一般由有效载荷和平台组成，有效载

荷是指卫星上用于直接实现卫星的应用目的或科研任务的仪器设备，平台则是为保证有效载
荷正常工作而为其服务的所有保障系统。卫星的有效载荷可以根据卫星的任务变化加以更
换，平台一般保持不变。

图１ １０　“实践”２号甲卫星

按照卫星的用途，可分为科学卫星、应用卫星和技术试验卫
星。科学卫星用于科学探测和研究，主要包括空间物理探测卫
星和天文卫星等。直接为国民经济、军事和文化教育服务的人
造地球卫星称为应用卫星，主要有通信及广播卫星、气象卫星、
测地卫星、地球资源卫星、导航卫星和侦察卫星等，还有专门军
事用途的截击卫星，部分卫星还具有多种功能。技术试验卫星
是对航天领域中的各种新原理、新技术、新系统、新设备以及新
材料等进行在轨试验的卫星。多数情况下，科学卫星也兼有技
术试验功能，如我国于１９８１年９月２０日用一箭三星技术发射
成功的“实践”２号甲卫星，就是一颗空间物理探测兼新技术试
验卫星，如图１ １０所示。
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（２）空间探测器
空间探测器是指对月球和月球以远的天体和空间进行探测的无人探测器，也称深空探测

器。探测器的基本构造与一般人造地球卫星差不多，不同的是探测器携带有用于观测天体的
各种先进观测仪器。

图１ １１　“月球”１６探测器

一般空间探测器的主要目的是了解太阳的起源、演变和
现状；通过对太阳系内各主要行星的比较，进一步认识地球环
境的形成和演变；了解太阳系的变化历史以及探索生命的起
源和演变。专门用于对月球进行探测的叫做月球探测器，其
他统称为行星和行星际探测器。
月球是人类进行空间探测的首选目标，世界上多个发达

国家向月球发射了探测器，并进行了月球实地考察。如
图１ １１所示为苏联的“月球”１６探测器，１９７０年９月１２～２４
日，该探测器降落月球表面，完成月球土壤自动取样后成功返
回地球。在行星和行星际探测方面，一些欧洲国家以及美国、
苏联和日本等国发射了多个探测器，对火星、金星、哈雷彗星、
土星、木星、太阳及其星际之间进行了探测。

２ 载人航天器

载人航天器是人类在太空进行各种探测、试验、研究、军事和生产活动所乘坐的航天器，与
无人航天器的主要不同是载人航天器具有生命保障系统。目前的载人航天器主要分载人飞
船、空间站和航天飞机三大类。

（１）载人飞船
载人飞船是载乘航天员的航天器，又称宇宙飞船。按照运行方式的不同，目前已发射成功

的载人飞船分为卫星式载人飞船和登月载人飞船两类，前者载人绕低地球轨道飞行，后者载运
登月航天员。苏联（俄罗斯）和美国成功实现了多次载人飞行和登月计划。在２１世纪，人类还
可望实现登上火星的载人飞行。美国的“阿波罗”计划是人类第一次登上月球的伟大工程，如

图１ １２　载人飞船

图１ １２所示为该计划中使用的载人飞船。我国于

２００３年１０月１５日成功发射了第一艘载人飞船
———“神舟”５号。飞船绕地球运行１４圈后，于１０
月１６日安全着陆。航天员杨利伟成为第一名飞入
太空的中国人。“神舟”５号飞船由轨道舱、返回舱
和推进舱组成。轨道舱是航天员生活和工作的地
方；返回舱是飞船的指挥控制中心，航天员乘坐它升
空和返回地面；推进舱为飞船的飞行和返回提供能
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源和动力。载人飞船的附加用途是为空间站接送航天员或运送货物。
（２）空间站
空间站是航天员在太空轨道上生活和工作的基地，又称轨道站或航天站。空间站一般采

用模块化设计，分段送入轨道组装。空间站发射时不载人，也不载人返回地面，航天员和货物
的运送由飞船或航天飞机完成。空间站的功能可以根据任务要求而变更或扩大，弥补了其他
航天器功能单一的不足。如图１ １３所示为苏联的“礼炮”６号空间站的结构示意图。
国际空间站是人类历史上最庞大的航天工程，共有１６个国家参与研制和运行。国际空间

站结构复杂、规模大，由航天员居住舱、实验舱、服务舱、对接过渡舱和太阳能电池板等部件
组成。

图１ １３　“礼炮”６号空间站结构示意图

（３）航天飞机
航天飞机是世界上第一种也是目前惟一种可重复使用的航天运载器，还是一种多用途的

载人航天器。２０世纪７０～８０年代，美国、苏联、法国和日本等国先后开展了航天飞机研制计
划，但只有美国的航天飞机投入使用。航天飞机由一个轨道器、两个固体火箭助推器和一个大
型外挂贮箱组成，可以把质量达２３０００ｋｇ的有效载荷送入低地球轨道。航天飞机提供了在
空间进行短期科学实验的手段，有许多国家的航天员参加了航天飞机的飞行。

１．２．３　火箭和导弹

火箭和导弹是一类特殊的飞行器，它们在大气层内和大气层外均可飞行，但一般都只能使
用一次。

１ 火　箭

火箭是靠火箭发动机提供推进力的飞行器。火箭发动机自身携带全部推进剂，不依赖空
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图１ １４　“长征”２号Ｅ运载火箭

气或其他工作介质产生推力。根据使用的能源不同，火箭可
分为化学火箭、核火箭和电火箭。化学火箭又分为固体火箭、
液体火箭和混合推进剂火箭。火箭按照用途可分为无控火箭
弹、探空火箭和运载火箭。
火箭的基本组成部分有推进系统、箭体结构和有效载荷。

推进系统是火箭飞行的动力源；箭体结构的作用是装载火箭
的所有部件，使之成为一个整体；有效载荷是火箭所要运送的
物体，军用火箭的有效载荷是战斗部，科学研究火箭的有效载
荷是各种仪器，运载火箭的有效载荷则是各种航天器。如
图１ １４所示为我国的“长征”２号Ｅ运载火箭成功发射澳大
利亚的澳普图斯 Ｂ１卫星。

２ 导　弹

导弹是一种飞行武器，它依靠制导系统来控制其飞行轨迹，目的是把高爆弹头或核弹头送
到打击目标附近引爆，并摧毁目标。导弹的种类繁多，分类方法各异。根据作战使命可分为战
略导弹和战术导弹，按照发射点和目标的相对位置，导弹可分为地地导弹、地空导弹、空空导弹
和空地导弹四类，其中地地导弹的内涵比较丰富，包括了从地面，地下、水面和水下发射的导
弹，攻击目标也有地面，水面和水下之分。根据弹道特征还可分为弹道导弹和巡航导弹，如

图１ １５　“鹰击”２号反舰导弹

图１ １５所示为我国的“鹰击”２号（Ｃ ８０２）反舰巡
航导弹。一般把射程超过８０００ｋｍ的导弹称为洲
际导弹。

　　导弹通常由战斗部、弹体结构、动力装置和制
导系统组成。战斗部又叫弹头，是用于毁伤目标的
专用装置；弹体是把导弹各部件连接起来的支承结
构；动力装置是导弹飞行的动力源；制导系统用于
控制导弹的飞行方向、姿态、高度和速度，引导导弹
或弹头准确地飞向目标。

１．３　航空航天发展概况

自古以来，人类看到天空中飞翔的鸟儿，就会幻想自己也能飞上广袤的天空自由翱翔。受
当时科学技术发展的制约，人类飞向天空的愿望无法实现，于是就把这种理想寄托于神话和传
说。古代的中国、希腊、罗马、埃及和印度等国家创造了许多关于飞行的美妙神话故事，至今仍
在流传。在我国流传极广的牛郎织女、嫦娥奔月等就是这些故事中的代表。
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１８世纪的产业革命推动了科学技术的发展，为人类实现飞行奠定了基础。２０世纪初期开
始，航空航天进入了飞速的发展时期，已经取得了非常辉煌的成就。

１．３．１　航空器发展概况

１ 风筝、气球和飞艇

中国的风筝是航空器的始祖。风筝又称纸鸢，在中国大约有２０００年的历史，相传最早的
风筝出自楚汉相争时的韩信之手，并有两种传说。唐代的传说是：当韩信把项羽围困在垓下
后，就做了一个很大的纸鸢，让身材轻巧的张良坐在其上，高唱楚歌，以瓦解楚军军心；宋代的
传说是：韩信利用风筝测量距离，想用地道战法攻进未央宫去。不过风筝载着张良飞上天去，
在当时的技术水平较低的条件下，未必能实现。风筝传到西方后，它的滑翔原理成了飞机空气
动力学方面最有价值的飞行机理之一。
几千年来，我国劳动人民在实现飞行这一美好愿望的努力中有过许多重要的创造。在风

筝出现之前，春秋战国时期的墨子和公输般曾制造过能飞的木鸟，又称木鸢。五代时期出现的
孔明灯，又叫松脂灯，被看成是现代热气球的雏形。东晋时代创造了名为“竹蜻蜓”的玩具，其
飞行原理和今天的直升机非常类似。
在国外，人们对飞行也在不断进行尝试。在中世纪的欧洲，曾经有人企图用羽毛制成翅膀

飞行，这种模仿鸟的飞行活动一直持续到１７世纪。文艺复兴时期，意大利艺术家和科学家
达·芬奇科学地研究了飞行问题，把对鸟飞行的长期研究结果写成了《论鸟的飞行》一书。后
人根据此书和他的一些别的手稿，公认他为航空科学的先知。１７世纪后期，意大利另一位科
学家研究了人类肌肉与飞行的关系，指出人类肌肉的力量还不足以像鸟那样振动翅膀做长时
间的有效飞行，这个结论宣告像鸟一样的扑翼飞行的失败。不过人类付出的这些努力为最终
实现飞行积累了宝贵的知识和经验。

图１ １６　最早的热气球

经过长期的探索，人们终于依靠比空气轻
的航空器迈出了成功升空飞行的坚实的第一

步。１８世纪中期，工业革命使轻而结实的纺织
品成为可制造气球的优质材料。１７８３年６月

５日，法国的蒙哥尔费兄弟用麻布制成的热气
球完成了成功的升空表演。他们在气球开口
处烧草和羊毛发烟，烟充满气球并使气球内的
空气受热，热空气的密度小于气球外的冷空
气，从而达到气球升空的目的，如图１ １６所
示。后来人们制造出氢气气球，取得了更好的
升空效果。
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蒙氏兄弟的热气球升空引起了当时许多科学家的重视。１７８３年１１月２１日，两个法国人
乘坐蒙哥尔费气球，在１０００ｍ高的空中，飞行了１２ｋｍ，完成了人类首次乘坐航空器飞行的
伟大壮举。１７８３年１２月１日，两名法国人乘坐氢气球，在巴黎升空进行了自由飞行。１８８７年

８月２２日，天津武备学堂教师华蘅芳制造的中国第一个氢气球在天津升空。
但最初的气球是一种没有操纵装置的航空器，只能随风漂流，使用很不方便。１８５２年，法

国人 Ｈ．吉法尔在气球上安装了一台功率为约２２３７Ｗ 的蒸汽机，用来带动一个三叶螺旋桨，
使其成为第一个可以操纵的气球，这就是最早的飞艇，如图１ １７所示。同年９月２４日，他驾
驶这艘飞艇从巴黎飞到特拉普斯，航程２８ｋｍ，完成飞艇历史上的首次载人飞行。

图１ １７　第一艘飞艇

１８９９年，德国人Ｆ．ｖｏｎ齐伯林设计并制造了第
一艘硬式飞艇。这艘飞艇采用汽油为燃料的内燃机
为动力，带动螺旋桨推动飞艇前进，大大提高了飞艇
的飞行速度。它具有圆柱形的艇身，长１２８ｍ，直径

１１．５８ｍ，内充氢气；艇下有两个吊舱，可乘５人。

１９００年７月２日，该艇在德国首飞成功，在３００ｍ高
度飞行了１５ｋｍ。齐伯林飞艇很快成为具有实用价
值的航空器，在民用运输以及轰炸、巡逻和侦察等军
事用途方面发挥作用。１８９９年，华侨谢缵泰在香港
设计完成的“中国号”电动飞艇的详细图纸资料，为中
国最早的飞艇设计。

２ 飞　机

气球和飞艇的成功，为人类创造飞机积累了丰富经验。人们逐渐意识到，要使飞机能够成
功飞行，必须解决它的升力、动力和稳定操纵问题。

１９世纪初，英国人Ｇ．凯利首先提出利用固定机翼产生升力和利用不同的翼面控制并推
进飞机的设计概念。为验证该理论的有效性，他于１８４９年制造了第一架滑翔机，并进行了
试飞。
关于飞机的动力和稳定操纵问题，当时存在两种观点。有人主张先解决飞机的动力问题，

因为那时蒸汽机的效率不高，难以实现飞机的动力飞行；另外一些人主张先解决飞机的稳定操
纵问题，试图先通过滑翔机获得这方面的知识，然后在滑翔机上安装发动机。

１８８３年，效率较高的汽油内燃机问世，为飞机的动力飞行提供了条件。支持上述前一种
观点的美国科学家Ｓ．Ｐ．兰利设计了内燃机为动力的飞机，但试飞均告失败，原因是没有解决
飞机的稳定操纵问题。支持另一种观点的德国人Ｏ．李林达尔与他的弟弟合作，于１８９１年制
成一架滑翔机，成功地飞过了３０ｍ的距离，后来他们又制造成多架单翼和双翼滑翔机，不幸
的是，在５年后的一次飞行试验中，李林达尔因滑翔机失事牺牲。
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１９世纪末，美国人莱特兄弟潜心钻研李林达尔的著作和他的实践经验，采取先利用滑翔
机获得飞机稳定操纵的知识，再安装发动机实现飞机的动力飞行。他们通过风洞试验，纠正了
前人的一些错误。仅在１９０３年，哥俩就制作了２００多个不同形状的机翼模型，进行了上千次
的风洞试验。通过大量的试验，他们发现了增加升力的原理，认识到飞机的平衡、上升和转弯
可通过偏转舵面来实现，还发现了保持飞机横侧稳定的方法，从而基本解决了飞机的操纵稳定
问题，奠定了飞机飞行原理的理论基础。

图１ １８　“飞行者”１号飞机

１９００—１９０３年，莱特兄弟制造了３架
滑翔机，进行了近千次滑行飞行。他们在
第三架滑翔机的基础上，安装了一台内燃
机，带动两副二叶推进式螺旋桨。这架飞
机被命名为“飞行者”１号，如图１ １８所
示。１９０３年１２月１７日，弟弟奥维尔·莱
特，如图１ １９（右），驾驶“飞行者”１号进
行了试飞，当天共飞行了４次，其中最长一
次在接近１ｍｉｎ的时间里飞行了２６０ｍ的
距离。这是人类历史上第一次持续而有控

制的动力飞行，莱特兄弟的名字从此永远同飞机联系在一起。

图１ １９　１９０９年６月，威尔伯·莱特（左）和

奥维尔·莱特兄弟在美国俄亥俄州代顿的家门口合影

到１９０９年，美国、法国和英国都先后建
立了飞机制造公司，随后俄国也有了飞机制
造厂。

１９０９年９月２１日，２６岁的美国华侨冯
如经历几次失败后，终于驾驶自己设计的飞
机在美国旧金山奥克兰试飞成功。两年后他
返华报效祖国，不幸于１９１２年８月２５日在
广州燕塘进行的一次飞行表演中壮烈牺牲。
莱特兄弟发明飞机之后，飞机不断发展。

１９０９年７月２５日，法国人Ｌ．布莱里奥驾驶
自己设计的一架单翼飞机飞越了英吉利海

峡，从法国飞到了英国。１９１０年３月２８日，
法国人 Ｈ．法布尔又成功地把飞机的使用范
围从陆地扩大到水面，试飞成功世界上第一
架水上飞机。１９１３年，俄国人Ｉ．西科斯基成
功地研制了装４台发动机的大型飞机，并于
同年８月２日首飞成功。短短几年间，飞机
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的性能有了很大提高。到１９１３年，飞行速度已达２００ｋｍ／ｈ，续航时间超过１３ｈ，飞行高度达
到６５００ｍ。

１９１１年１０月２３日，也就是在意大利和土耳其之间为争夺奥斯曼帝国的北部非洲省份爆
发战争还不到一个月的时候，意大利人Ｃ．皮亚扎上尉驾驶布莱里奥Ｘ１型飞机，从利比亚沙
漠边缘飞往迪黎波里与阿齐齐亚之间的土耳其军队上空侦察了一小时，拉开了飞机参战的序
幕。当年１１月１日，意军Ｇ．加沃蒂少尉驾驶“鸽”式飞机飞往土军阵地，投下了４枚２ｋｇ重
的手榴弹，开创了用飞机轰炸杀伤敌军的历史。
第一次世界大战开始后，１９１４年１０月５日，法国和德国飞行员发生了有史以来第一次真

正的空战，法军飞行员用机枪将一架德军侦察机击落。不过这时还没有专用的作战飞机，空战
首先是双方飞行员用手枪射击，随后是步枪和机关枪。空战中，攻击敌机的最有利位置是绕到
其后方咬住其尾部射击。但由于在飞机头部装有高速旋转的螺旋桨，在机身上安装机枪射击
敌机是非常困难的。一位法国飞机设计师在木制螺旋桨叶片表面包敷上金属片，安装在机身
上的机枪射击时，虽然有１０％的子弹打到桨叶上的金属片而被弹偏，但仍有大量子弹穿过桨
叶射向敌机，这个设计使法国飞机在对德国飞机的空战中占据了优势。

１９１５年，一架法国飞机被德军俘获。当时为德军服务的荷兰飞机设计师Ａ．福克在法国
飞机基础上，很快设计了一种机枪射击协调器。这种装置可以使子弹从旋转的螺旋桨叶片间
射击而不打在叶片上。最先安装这种装置的德国“福克”单翼飞机在战争中获得很大成功。
随着射击协调器的发明，产生了专门用于空战的驱逐机，也就是现代歼击机的前身。随后

又出现了专用的轰炸机和强击机

第一次世界大战中，飞机作为一种新式武器系统得到了充分肯定和广泛应用，并奠定了现
代立体作战的基础。飞机在大战中也得到了很大的发展，除驱逐机、轰炸机、强击机和侦察机
外，还出现了舰载飞机。战争期间生产飞机超过１８万架，全世界飞机工厂达到２００个，配套发
动机制造厂８０家，初步形成了具有一定规模的航空产业。这期间的飞机结构一般为钢管焊接
骨架加布或木制蒙皮，布局形式大多为双翼机。同战前相比，飞机性能和发动机功率都有较大
提高。
第一次世界大战后，军用飞机的发展骤然停止，大量军机被闲置，发展民用航空的时机到

来了。民用航空是从空邮开始的。随后在１９１９年２月５日，德国开通世界上第一条定期客运
航线，每天在柏林和魏玛之间运送旅客；同年，英国和法国相继建立了国际定期航线，早期的航
空运输网基本形成。１９１９年６月２５日，德国推出的一种全金属下单翼民航飞机容克斯Ｆ １３
首飞成功，可载４名乘客和２名空勤人员。１９１９年１２月４日，英国研制的由双发轰炸机改型
的旅客机 ＨＰ．Ｗ．８首飞成功，该机的生产型 ＨＰ．Ｗ．８ｂ能载１２名旅客。
美国在第一次世界大战期间，军用飞机的生产落后于欧洲。但战后在民用航空方面后来

居上，先后推出了一批具有一定舒适性的旅客机，如波音公司的波音２４７，道格拉斯公司的ＤＣ
１、ＤＣ ２、ＤＣ ３和ＤＣ ４等。其中ＤＣ ３可载客３６人，航程２４２０ｋｍ，速度２９０ｋｍ／ｈ，于
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１９３９年出厂，是当时产量最大，最具代表性的民用飞机，如图１ ２０所示。这时，自动驾驶仪
和无线电技术也开始在远程民用运输机上使用。

图１ ２０　ＤＣ ３旅客机

第一次世界大战后到第二次世界大战爆发这段时期，军用飞机产量减少，民用飞机得到发
展，航空科学技术也取得了很大进步。航空活塞发动机的性能迅速改善，发动机功率和功率重
量比都成倍提高，耗油率明显下降，寿命大大增长，螺旋桨效率和螺旋桨技术都有较大进步。
在飞机构型方面，逐渐从双翼向单翼过渡。双翼主要出于增大机翼面积和结构强度方面的考
虑，但在增大升力的同时，阻力也在增大，随着发动机技术和材料技术的进步，单翼布局飞机逐
步取代双翼飞机。早期飞机的起落架都是固定的，在飞行中产生很大的气动阻力，随着飞机液
压和冷气系统的进步，实现了飞机起落架可以在飞行时收起，起飞着陆时放下，使飞机飞行速
度大大提高。第二次世界大战前，飞机最大速度达到５００ｋｍ／ｈ，升限达７０００ｍ，航程３０００
ｋｍ以上，轰炸机载弹量超过２０００ｋｇ。
第二次世界大战使航空科学技术和航空工业提升了一个大台阶。战争中，飞机在夺取制

空权、实施战略轰炸、战场攻击、侦察和空运等方面发挥了巨大作用，飞机生产量远超过第一次
世界大战的水平。到战争后期，美国、苏联、德国和英国的飞机年产量总和超过２０万架，整个
战争期间各国生产的飞机总数约１００万架。
飞机的种类也越来越多，参战的战斗机有防空歼击机、制空战斗机、护航战斗机和舰载战

斗机等；轰炸机除轻、中和重型轰炸机外，还有专门的鱼雷轰炸机；攻击机也有陆基和舰载之
分。此外，还出现了反潜机、侦察机、通信联络机和各种类型的运输机。
第二次世界大战中，有许多著名的飞机问世。战斗机有英国的“飓风”和“喷火”、德国的

Ｍｅ １０９、美国的Ｐ ４７和如图１ ２１所示的Ｐ ５１、苏联的拉 ５和雅克 ９、日本的“零”式飞
机等。轰炸机有苏联的伊尔 ４、图 ２，英国的“兰开斯特”，德国的容克Ｊｕ ８８、Ｊｕ ８７，美国的
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Ｂ １７、Ｂ ２５和Ｂ ２９等。其中Ｂ ２９是当时载弹量最大、航程最远的重型轰炸机，可载弹４
０００ｋｇ，航程５３００ｋｍ，最大速度６００ｋｍ／ｈ，如图１ ２２所示，Ｂ ２９于１９４５年８月６日和９
日，分别向日本的广岛和长崎投放了原子弹。

图１ ２１　Ｐ ５１“野马”战斗机 图１ ２２　Ｂ ２９“超级空中堡垒”轰炸机

第二次世界大战后期，以活塞式发动机为动力的螺旋桨飞机的最大速度达到了７８０ｋｍ／ｈ，
几乎达到了这种飞机的速度极限，通过提高螺旋桨转速来增大飞行速度已经非常困难，喷气发
动机在这种情况下便应运而生。
早在２０世纪３０年代初期，喷气发动机的发明专利就已经被注册。１９３９年８月２７日，德

国试飞成功世界上第一架装有涡轮喷气发动机的 Ｈｅ １７８飞机，１９４１年５月１５日，英国研制
的涡轮喷气式飞机Ｅ．２８／３９首飞成功。但喷气技术均处于早期阶段，还不成熟，所以喷气飞
机在二战中的作用并不明显。

１９４５年二战即将结束时，美国的 Ｆ ８０喷气式战斗机开始交付使用，最大速度达

９３５ｋｍ／ｈ。随后不久苏联也研制成功雅克 １５和米格 ９喷气战斗机。这些飞机都是直机翼
布局。到１９５０年，美国和苏联利用从德国缴获的后掠翼飞机资料，分别研制出第一种后掠翼
战斗机Ｆ ８６和米格 １５，使飞机的速度突破了１０００ｋｍ／ｈ。

图１ ２３　飞行中的Ｘ １研究机

２０世纪４０～５０年代是喷气式飞机迅速
发展的年代。随着高速空气动力学理论和
飞机设计技术的进步，１９４７年１０月１４日，
美国Ｘ １研究机，如图１ ２３所示，首次突
破了“声障”。随后出现了第一代超声速战
斗机，其中的典型型号有美国的Ｆ １００和
苏联的米格 １９，如图１ ２４所示。这期间，
出现了一批高亚声速的喷气式客机、运输机
和轰炸机。代表机型有美国波音公司的波
音 ７０７客机、Ｂ ４７和Ｂ ５２轰炸机，苏联
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的图 １６轰炸机等。几年后，一批两倍声速的战斗机相继出现，它们后来被称为第二代战斗
机，其中最著名的飞机有苏联的米格 ２１和美国的Ｆ １０４，如图１ ２５所示。

图１ ２４　米格 １９战斗机 图１ ２５　Ｆ １０４战斗机

随着飞机飞行速度的提高，飞机与空气的摩擦热成了考验飞机结构的重大问题。材料技
术的发展克服了这一问题，在２０世纪６０年代，出现了克服“热障”的、飞行速度超过３倍声速
的战斗机和侦察机，它们是苏联的米格 ２５战斗机和美国的ＳＲ ７１高空侦察机，如图１ ２６
所示。这两种飞机成了迄今为止飞得最快的固定翼航空器。在这期间，美国出现了第一种实
用的变后掠战斗轰炸机Ｆ １１１；英国还出现了第一种实用的垂直起降飞机，即“鹞”式战斗机，
如图１ ２７所示。苏联的雅克 ３８垂直起落舰载战斗机也在这一时期研制成功。与此同时，
各种高亚声速干线客机成为国内和国际航线上的主力飞机。

图１ ２６　保持飞机飞行速度记录的ＳＲ ７１高空高速间谍飞机

２０世纪７０年代开始，随着主动控制技术和推重比８一级的涡轮风扇发动机的应用，出现
了具备高机动性的第三代战斗机，如美国的Ｆ １５、Ｆ １６、Ｆ １８战斗机，苏联的米格 ２９、苏

２７战斗机等。如图１ ２８所示的波音 ７４７这样的大型宽机身民用客机开始成为国际航线上
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的主力。目前世界上仅有的两种超声速运输机，如图１ ２９所示的苏联的图 １４４和英法合作
研制的“协和号”飞机也在这期间投入运营。

图１ ２７　能垂直起降的“鹞”式战斗机 图１ ２８　波音 ７４７大型客机

图１ ２９　图 １４４超声速运输机

隐身飞机出现于２０世纪８０年代，第一个实用型号是美国的Ｆ １１７战斗轰炸机。随着隐
身技术的成熟，美国的如图１ ３０所示的Ｂ ２隐身轰炸机和Ｆ ２２隐身战斗机在２０世纪９０
年代研制成功。伴随着推重比１０一级的涡扇发动机和先进综合航空电子系统的应用，使具有
隐身能力、超声速巡航、过失速机动和超视距攻击能力的Ｆ ２２战斗机成为现在惟一的第四代
战斗机。
喷气式战斗机（我国习惯称歼击机）的更新换代代表了航空技术的发展历程。以米格

图１ ３０　Ｂ ２隐身轰炸机

１５、Ｆ １００和米格 １９为代表的第一代
战斗机，主要特征为高亚声速或低超声
速、后掠翼、装涡喷发动机、带航炮和空
空火箭，后期装备第一代空空导弹和机
载雷达。第二代战斗机于２０世纪６０年
代装备部队，代表机型有Ｆ ４、米格 ２１
和幻影ＩＩＩ等，采用小展弦比薄机翼和带
加力的涡喷发动机，飞行速度达到２倍
声速，用第二代空空导弹取代了空空火
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箭和第一代空空导弹，配装有晶体管雷达的火控系统。２０世纪７０年代中期出现了以Ｆ １５、

Ｆ １６、米格 ２９、苏 ２７和幻影 ２０００等为代表机型的第三代战斗机，它们一般采用边条翼、前
缘襟翼、翼身融合等先进气动布局以及电传操纵和主动控制技术，装涡轮风扇发动机，具有高
的亚声速机动性，配备多管速射航炮和先进的中距和近距格斗导弹，一般装有脉冲多普勒雷达
和全天候火控系统，具有多目标跟踪和攻击能力，平视显示器和多功能显示器为主要的座舱仪
表。第三代战斗机在突出中、低空机动性的同时，可靠性、维修性和战斗生存性得到很大改善。
作为第四代战斗机的代表，Ｆ ２２是洛克希德·马丁公司研制的空中优势战斗机，它以Ｆ １５、

Ｆ １６和Ｆ １１７为基础，综合使用了隐身、航电、材料、发动机和气动设计方面的最新技术成
果发展而成，是一种全面先进的战术战斗机。
在飞机的发展进程中，还出现了一些特种用途飞机，如空中预警机、反潜机、电子干扰机、

侦察机和空中加油机等。
空中预警机装有远距离搜索雷达和相应的数据处理和通信设备，用于搜索、监视空中和海

上目标，是战斗机的支援飞机，主要有美国的Ｅ ３和俄罗斯的Ａ ５０等型号。１９７５年首飞的

Ｅ ３由波音７０７飞机改装而成，机身上装有一个直径９ｍ的盘状雷达天线罩。在伊尔 ７６飞
机上改装而成的Ａ ５０空中预警机在２０世纪８０年代初研制成功。
反潜任务可由舰载反潜机和直升机完成，陆基的反潜机也发挥重要作用。美国的Ｐ ３，

英国的“猎迷”、俄罗斯的伊尔 ３８和日本的Ｐ ２Ｊ都是广泛使用的陆基巡逻反潜机。
通过专门的电子干扰设备对敌方雷达和通信设备进行干扰的军用飞机称为电子干扰机或

电子战飞机。电子战飞机有“有源”和“无源”干扰，“软”和“硬”杀伤之分。
专门用于搜集敌方军事情报的飞机称为侦察机，按任务不同，分为战略侦察机和战术侦察

机；根据有无人驾驶，还可分为有人侦察机或无人侦察机。
空中加油机是可以在空中为其他飞机进行加油的飞机，通常由大型运输机改装而成。如

图１ ３１所示，空中加油机有两种加油方式，一种为插头锥管式，这种加油机可同时给２架或３
架飞机加油；另一种是伸缩管式，一次只能给１架飞机加油，但加油速度较快。

３ 直升机

中国古代的“竹蜻蜓”玩具，体现了现代直升机的基本原理。从设计概念来说，１５世纪意
大利艺术家达·芬奇的画是世界上最早的直升机设计方案图。２０世纪初，直升机的发展进入
了探索时期。直升机升空后要实现可控的稳定飞行，首先必须解决旋翼旋转引起的反扭矩问
题。因此早期的直升机多数采用多旋翼方案，今天的共轴双桨直升机也出现在这一时期的设
计方案中，这些早期方案中另一个存活下来的是纵列双旋翼式直升机。
俄国人Б．尤利耶夫另辟蹊径。他提出用尾桨来平衡反扭矩的方案，并于１９１１年制造出

了验证机，同年他还发明了可使旋翼桨距发生周期性变化的自动倾斜器。这种单旋翼加尾桨
布局的直升机成为现在最流行的形式，占世界直升机总数的９５％以上。由于当时发动机效率

０２



图１ ３１　空中加油及加油方式

不高，旋翼和控制技术过于原始，所以虽然有某些直升机试验机实现了短距离的飞行，但离实
用还有较大差距。不过这些探索对直升机的成功积累了宝贵的经验。
第一架可正常操纵的载人直升机是德国的Ｆａ ６１，１９３６年６月２６日试飞成功。到２０世

纪３０年代末，法国、美国和苏联都有直升机试飞成功，并迅速达到实用的程度。
涡轮轴发动机、复合材料桨叶和新型桨毂的应用，使直升机在２０世纪后半叶在军事和国

民经济领域发挥了重要作用。
半个世纪以来，直升机的发展也经历了四代。２０世纪６０年代前出现的直升机为第一代，

典型代表有苏联的米 ４和美国的贝尔 ４７，最大速度２００ｋｍ／ｈ，噪声水平高。第二代直升机
出现于２０世纪７０年代中期前，有苏联的米 ８、法国的“超黄蜂”等，最大速度２５０ｋｍ／ｈ，噪声
有所下降。第三代直升机的典型机型有法国的“海豚”、美国的“黑鹰”和“阿帕奇”等，出现在

２０世纪９０年代前，最大飞行速度达到３００ｋｍ／ｈ，噪声进一步得到控制。此后出现了第四代
直升机，飞行速度超过３００ｋｍ／ｈ，噪声得到了较好控制，典型型号有北约组织的ＮＨ ９０，美
国已停止研制的“科曼奇”隐身武装直升机也应属于第四代。

１．３．２　航天器发展概况

运载火箭是航天器发展的基础。

１９世纪末到２０世纪初，涌现出许多富于探索精神的航天先驱者。俄国的Ｋ．齐奥尔科夫
斯基首次阐述了利用多级火箭克服地球引力实现宇宙航行的构想，并提出了许多相关的理论。
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如今他的许多预见已经变成了现实。美国的Ｒ．戈达德建立了火箭运动的基本数学原理，并
导出火箭脱离地球引力所需的７．９ｋｍ／ｓ的第一宇宙速度。他潜心研究液体火箭，成为液体火
箭的创始人。出生于罗马尼亚的 Ｈ．奥伯特，提出空间火箭点火的理论和脱离地球引力的方
法，主持设计了火箭发动机，开创了欧洲火箭的先河。德国的 Ｗ．ｖｏｎ布劳恩领导研制成功

Ｖ ２火箭。虽然Ｖ ２火箭在战争中的角色并不光彩，但它在技术上却使人类的飞天梦向前
迈进了一大步，成为现代大型火箭的鼻祖，构筑了航天史上的重要里程碑。这些先驱们的工作
为航天技术的发展奠定了坚实基础。
第二次世界大战结束以后，苏联和美国都通过仿制Ｖ ２火箭建立自己的火箭和导弹工

业。一些有远见的政治家和科学家已经认识到，利用Ｖ ２的技术成果，一方面可以发展洲际
导弹，建立军事威慑力量；另一方面可以发射人造地球卫星，有效地开展空间科学研究。
苏联的卫星研制和发射一直在政府支持下秘密地进行着。１９４６年，苏联成立了火箭科学

研究所，到１９４８年，卫星运载工具的理论问题基本解决。１９５４年召开的地球物理学国际会议
决定，１９５７年下半年到１９５８年底为国际地球物理年，建议有关国家在此期间发射人造地球卫
星。从此，美苏两国都开始着手实施各自的卫星发射计划。

１９５７年１０月４日，世界上第一颗人造地球卫星从苏联的领土上成功发射，这颗卫星正常
工作了３个月，在此期间人们可以从广播中听到它从太空发出的无线电信号。一个月后，苏联
又宣称，载着一只小狗的第二颗人造地球卫星发射成功。
苏联的创举引起美国朝野的哗然，为摆脱落后局面，美国决定采用陆军的“轨道器计划”迅

速把卫星送上天。１９５８年１月３１日，用由布劳恩设计的“丘比特”Ｃ火箭把美国第一颗人造
地球卫星“探险者”１号送进了太空。
继苏美之后，法国、日本、中国、英国、欧洲空间局和印度都用自己研制的火箭，成功发射了

各自的人造地球卫星。
早期的人造地球卫星主要具有一种象征意义，没有实用价值。２０世纪６０年代中期人们

开始重视开发具有经济和社会效益的应用卫星，人造地球卫星的发展从探索试验阶段进入实
用阶段。通讯卫星是人类最先使用的应用卫星，至２００２年１２月，全世界已成功发射民用通讯
卫星３７１颗，为人们的日常生活服务。另外，对地观测卫星在气象预报、自然灾害预警等方面
发挥着重要作用。通过出租车上的ＧＰＳ装置等形式，导航卫星的作用已经进入了普通民众的
生活。

１９５８年起，人类就开始了空间探测活动。空间探测从地球的邻居月球开始，然后到太阳
系的各个行星和卫星。早期进行空间探测的国家主要是苏联和美国。
从１９５８年开始的１８年间，苏联和美国共向月球发射了８１个探测器，成功了５９个。苏联

的探月过程为拍摄拍照、软着陆、钻孔取样、带回月球的土壤和岩石，并完成月球车在月球上的
行驶。美国在对月球的探测中，先后执行了“徘徊者”、“勘探者”和“月球轨道环行器”计划，最
后完成了“阿波罗”飞船载人登月的伟大创举。

２２



对太阳系各行星的探测始于２０世纪６０年代初。苏联的探测器主要有“金星”号、“火星”
号和“探测器”号，“金星”号一共发射了１６个，其中１０个在金星软着陆；“火星”号发射了７个，
其中３个绕火星飞行，４个飞越火星；“探测器”号共发射了８个，分别探测了金星、火星、月球
和月地空间。美国的探测器比较多，主要有“先驱者”号、“水手”号、“海盗”号、“旅行者”号、“伽
利略”号、“麦哲伦”号和“尤里西斯”号等，探测的范围也比苏联大，涉及金星、木星、水星、火星、
土星、天王星、海王星和太阳等，其中“先驱者”１０号和１１号于１９８６年６月飞过了冥王星的轨
道，向太阳系外飞去。“先驱者”１０号飞出太阳系后，美国科学家曾于２００２年３月２日成功地
同它进行了通讯联系，当时它离地球已有约１．１９×１０１０ｋｍ。这是人类首次与飞出太阳系以外
的飞行器实现讯信。１９９６年开始，美国、俄罗斯和欧洲空间局又开始了对火星的新一轮探测。
美国制定了“火星生命计划”，确定在１９９６—２００５年之间，每隔２６个月发射２个火星探测器，
以揭晓火星上是否存在生命。１９９６年１１月７日和同年１２月４日发射的“火星探路者”探测
器，是该计划的第一组探测器，它于１９９７年７月４日在火星的阿瑞斯谷地登陆，并用其携带的
“索杰纳”火星车在火星上实地考察，获得很大成功。２００３年是火星探测的热门年份，先后有３
个火星探测器发射升空：６月２日欧洲航天局发射了“火星快车”；６月１０日和７月８日，美国
发射了“火星漫游者”Ａ和Ｂ。它们是一对探测火星的“孪生兄弟”，分别携带“勇气”号和“机
遇”号火星车，分别于２００４年１月４日和２５日成功降落到火星表面。
载人飞船和航天飞机是实现载人航天的工具。１９６１年４月１２日，苏联航天员加加林乘

坐如图１ ３２所示的“东方”１号载人飞船实现了轨道飞行，开辟了人类航天的新篇章。此前，
苏联发射了５艘不载人试验飞船。到１９７０年，苏联完成了早期的载人环地球轨道飞行计划。
共发射各种飞船１６艘，把２５名航天员送入地球轨道，还完成了太空行走、飞船对接和航天员
移乘等复杂动作。１９７１年４月１９日，苏联发射了第一个“礼炮”号空间站，１９８６年２月２０日，
苏联发射了第三代空间站，即“和平”号空间站。它是世界上第一个长期性、多功能的载人空间
站。１９９９年８月２８日起，俄罗斯接管的该空间站进入无人自动飞行状态。２００１年３月２３
日，“和平”号完成历史使命，平安坠落在南太平洋预定海域。

图１ ３２　苏联“东方”１号载人飞船

加加林实现人类太空航行后，美国实施了“水
星”和“双子星座”载人飞行计划。截至１９６６年，已
经把２４名航天员送上太空，也实现了太空行走和
飞船对接。至今为止，载人航天最激动人心的篇章
应是“阿波罗”登月，１９６９年７月２０日，“阿波罗”１１
号飞船首次把两名航天员 Ｎ．阿姆斯特朗和 Ａ．奥
尔德林送上了月球表面。在他们之后，美国又进行

６次载人月球飞行，共有１２名航天员涉足月球表
面。美国在１９７３年５月１４日发射了试验性空间站“天空实验室”，与此同时开始研制可重复
使用的航天飞机，作为天地往返运输系统与空间站配套。１９８１年４月１２日，世界上第一架航

３２



天飞机“哥伦比亚”号试飞成功，随后成功研制了“挑战者”号、“发现”号、“亚特兰蒂斯”号和“奋
进”号共５架航天飞机。如图１ ３３所示为像飞机一样水平着陆的航天飞机。１９８６年１月２８
日，“挑战者”号发射升空不久即爆炸，７名航天员全部罹难，这次悲剧致使航天飞机暂停飞行

３２个月。２００３年美国当地时间２月１日，载有７名航天员的“哥伦比亚”号航天飞机结束任务

图１ ３３　美国“发现”号航天飞机着陆

返回地球，在着陆前１６分钟发生意外，航天
飞机解体坠毁，机上航天员全部罹难。至此，
美国的５架航天飞机共进行了１０７次太空飞
行。苏联也于１９８８年１１月１５日成功发射
了“暴风雪”号航天飞机，由于政治和经济方
面的原因，“暴风雪”号进行了３．５ｈ绕地球
两周的不载人首航后，载人飞行计划被无限
期搁置。
截至２００３年１０月，美国、俄罗斯（包括

苏联时期）和中国共进行过２４２次载人航天
飞行，有９５４人次进入太空。航天员在太空

飞行时间最长的记录，由俄罗斯的Ｃ．阿夫杰耶夫保持，他３次进入“和平”号空间站工作，累计

７４７天。单次太空飞行持续时间最长的记录，则由俄罗斯航天员Ｂ．波利亚科夫保持，他于

１９９４年１月８日至１９９５年３月２２日，在“和平”号空间站上工作长达４３８天。
冷战结束后，美国和俄罗斯从各自的利益出发，同意在空间技术上合作，联合建立新型空

间站，这就是“国际空间站”。已有美国、俄国、加拿大、日本、巴西及１１个欧洲空间局成员国共

１６个国家参与建设。它将是迄今规模最大的航天工程，也是世界上第一个国际合作建设的空
间站。１９９８年１１月２０日，俄罗斯用“质子”号运载火箭发射了美国委托俄罗斯制造的“曙光”
多功能货舱，揭开了国际空间站建设的序幕；随后又陆续发射了“团结”节点舱、“恒星”服务舱
等空间站的部件和构件，它们在空间轨道上进行组装组合。国际空间站全部建成后总质量约

４００ｔ，将有两个足球场大，其中供航天员生活和工作的空间，相当于两架波音７４７宽体客机旅
客舱的容积。该站预定２００７年建成，但由于资金、技术等原因，很可能被拖延。

１．３．３　火箭和导弹发展概况

中国是原始火箭的故乡。与现代火箭结构原理相同的原始火箭，最早出现在我国南宋时
期，并一直沿用到清代。这种火箭用火药为燃烧剂，在密闭火药筒内燃烧，通过一个小孔将高
温气流喷出，从而将火药的化学能有效地转变为动能，形成推力使火箭升空。
近代火箭和导弹是在第二次世界大战后期才出现的。１９３４年１２月，在德国试验成功了

Ａ ２火箭，该火箭用酒精和液态氧为推进剂，质量２７０ｋｇ，射高１９５０ｍ。接下来的Ａ ３火箭
没有成功，修改设计后改名为“Ａ ５”试验火箭，并于１９３９年试验成功，火箭推力达１４７ｋＮ，最
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大射程１８ｋｍ。Ａ ５的成功给当时的德国军事当局打了一针强心剂，立即下令研制作战型

图１ ３４　Ｖ ２导弹

Ａ ４火箭，即著名的Ｖ ２弹道导弹。在 Ｗ．ｖｏｎ布劳恩的精心组织
下，Ｖ ２导弹于１９４２年１０月３日首次试射成功。如图１ ３４所示
为Ｖ ２导弹。Ｖ ２导弹质量１３０００ｋｇ，射程３２０ｋｍ，弹道高度达

１００ｋｍ，携带１０００ｋｇ的战斗部。
第二次世界大战一结束，许多整装待发的Ｖ ２导弹和大量火箭

科技人员都成了美国和苏联的战利品。美苏两国在Ｖ ２导弹技术
的基础上，迅速发展了各自的火箭武器，即地对地导弹。美国在１９４５
年就研制成功用于大气探测的探空火箭，随后苏联也发射了他们的
探空火箭。
在地地导弹的基础上，稍加改动就形成了可以发射各种军用卫

星和科学探测、科学研究及科学实验航天器的运载火箭。运载火箭
的发展可以分为三个阶段。初期阶段的运载火箭有前苏联的“东方”
号、美国的“大力神”２型、中国的“长征”２号等，这些火箭主要用于低
轨道航天器发射。随着航天技术的发展，各航天大国都发展了发射高地球轨道航天器的运载
火箭，特点是采用三级火箭，典型代表有美国的“宇宙神 阿金纳”、欧洲的“阿丽亚娜”、苏联的
“质子”号和我国的“长征”３号等。空间事业的发展需要把更大质量的航天器送入太空，捆绑
技术的应用使火箭不仅能发射更大的有效载荷，而且走上了自己的独立发展阶段。这个阶段
的典型运载火箭有日本的“Ｈ Ⅱ”、欧洲的“阿丽亚娜”４型和“阿丽亚娜”５型、美国的航天飞
机发射系统、苏联的“能源”号和我国的“长征”２号Ｆ等，这些火箭可以把质量更大的通讯卫
星、载人飞船或航天飞机、空间站等有效载荷送入太空。从１９７０年４月２４日发射我国第一颗
人造地球卫星至２００３年１０月，“长征”运载火箭已形成４个系列，１４种型号的太空发射家族，
可满足高、中、低不同轨道要求的发射任务，其近地轨道的运载能力达到１２ｔ，地球同步转移轨
道的运载能力达到约５１ｋＮ。“长征”２号Ｆ的最大推力为５８８０ｋＮ，全长５８．３ｍ，起飞质量

４７９．８ｔ，已把质量为７７９０ｋｇ的我国第一艘载人飞船“神舟”５号成功地送上了太空。
火箭发动机的研究成果为弹道导弹的发展奠定了基础。弹道导弹发射后，除开始的一小

段有动力飞行并对其弹道进行制导外，其余全部沿着只受地球重力作用的椭圆轨道飞行。弹
道导弹的主要飞行段都在大气层外，最后再入大气层攻击目标。２０世纪５０年代初期，世界上
兴起了一股弹道导弹的发展热潮，当时有部分人认为远程弹道导弹最终会代替战略轰炸机。
美国和苏联都发展了不同型号的中、远程和洲际弹道导弹，这些导弹以液体火箭为主，远程和
洲际弹道导弹使用多级火箭的形式，发射准备时间长，突防能力差，这些导弹被归为第一代弹
道导弹。到２０世纪６０年代中期，出现了第二代战略弹道导弹，导弹的生存力和突防能力有了
较大的提高，主要特点为采用井下发射与储存、用固体燃料、命中精度有所提高。此后十年间
发展了第三代战略弹道导弹，这些导弹具有较强的突防能力，并采用分导式多弹头，精度进一
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步提高。２０世纪７０年代末期发展起来的第四代战略弹道导弹的多弹头数量增加到１０个，有
效载荷增加，命中精度较高。最先进的第五代战略弹道导弹的特点有小型化、机动化、高突防
能力和高精度，发射方式主要为车载机动。

１９５５年９月，苏联成功从潜艇上发射了世界上第一枚潜射导弹，标志着一种隐蔽的战略
弹道导弹发射方式正式诞生。陆基、空射和潜射战略导弹组成了传统的“三位一体”核战略。
美国和俄罗斯拥有大量先进的潜射核导弹，英国和法国也具有这种能力。１９８２年１０月１２
日，我国潜艇水下发射运载火箭获得成功，回收舱准确地溅落在预定海域。
能机动飞行的有翼战术导弹，如地空导弹、空空导弹等，是从２０世纪５０年代初期开始发

展的。这类导弹的发展经历了三个阶段。第一代地空导弹主要是针对高空远程轰炸机的，一
般比较笨重，精度较低，采用齐射方式打击目标；这个时期的空空导弹多为近距、中空、尾后攻
击型，一般采用无线电制导。第二代地空导弹的制导方式增多，利用雷达、红外等多种制导方
式，有效射程范围增大，具有一定的灵活性，精度有所提高；空空导弹主要为中距离拦截的全天
候型。第三代地空导弹的特点是多用途、多层次防空，并具备较高的命中精度，多为单发攻击；
空空导弹则为远距拦射和高精度近距格斗型，并具备多目标攻击以及上射和下射能力。
如图１ ３５所示为美国的ＡＩＭ ９“响尾蛇”系列近距空空导弹。

图１ ３５　空空导弹（从上到下ＡＩＭ ９Ｂ，

ＡＩＭ ９Ｄ，ＡＩＭ ９Ｌ／Ｍ和ＡＩＭ ９Ｐ）

巡航导弹是一种类似飞机的飞行武器，又称飞
航式导弹。这种导弹的动力装置一般不采用火箭发
动机，而是用与飞机类似的喷气发动机。最早的巡
航导弹是第二次世界大战期间德国研制的 Ｖ １导
弹，战后的巡航导弹基本上都在Ｖ １的基础上发展
而来。从２０世纪５０年代开始，苏联发展了“冥河”、
“沙道克”等１０多种舰载和机载巡航导弹，美国研制
了“斗牛士”、“鲨蛇”等多种巡航导弹。这些早期的
巡航导弹弹体笨重、精度低、易被拦截、作战效果不
如弹道导弹。２０世纪７０年代以后，随着小型涡轮风
扇发动机、小型核弹头、精确制导技术的进步，巡航
导弹的发展进入了一个新阶段，一批高性能的空射、
潜射和陆基巡航导弹相继问世，使其成为在现代战

争中的一种有效的进攻武器。１９６７年埃及用“冥河”巡航导弹击沉以色列“埃拉特”号驱逐舰；

１９８２年马岛战争中，阿根廷用法国制造的“飞鱼”机载巡航导弹击沉英国“谢菲尔德”号导弹驱
逐舰，使巡航导弹受到世界各国的广泛重视。在高技术战争中，巡航导弹和隐身飞机已经成为
进攻方首先使用的武器装备。如图１ ３６所示为著名的美国“战斧”巡航导弹。巡航导弹正朝
着高超声速和隐身化的方向发展。
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图１ ３６　ＡＧＭ １０９Ｂ“战斧”巡航导弹

１．３．４　航空航天在国防和经济建设中的地位与作用

航空航天技术的发展与军事应用联系紧密，相互促进。
航空武器装备是空军武器装备的重要组成部分。现代航空武器装备包括战斗机、战斗轰

炸机、强击机、轰炸机、预警飞机、电子战飞机、军用运输机、军用无人机、武装直升机、空中加油
类特种飞机和机载武器等。航空武器装备的作用是对敌空中力量进行空战，夺取和捍卫制空
权；对敌人地面、海面军事目标进行攻击；执行侦察、通信和预警指挥任务，空中电子战任务以
及各种战斗支援和保障任务。航空武器装备是空军战斗力的物质基础。
两次世界大战以及其间发生的局部战争，初步显示了空中力量对战争的重大影响。朝鲜

战争是喷气式战斗机的第一次大规模作战使用，空战和空中打击在较大程度上影响了战争的
进程和结局。越南战争后期，美军使用包括Ｂ ５２在内的各种作战飞机对越南北方的政治、经
济和军事目标进行了“地毯式”轰炸，给北越方面造成了巨大损失，实现了美国的所谓体面撤
退。在１９６７年６月的第三次中东战争中，以色列空军在三小时内使埃及空军几乎全军覆没，
同时还严重打击了叙利亚、约旦和伊拉克的空军目标，在短短的６天内就达成了其预定的战略
目标。英阿马岛战争和１９８６年美国对利比亚实施的“外科手术式”空中打击，都进一步确立了
空中力量在现代战争中的重要地位。

１９９１年的海湾战争是现代高技术局部战争的标志，空中战争的雏形在这次战争中第一次
展现出来。在４２天的战争中，以美国为首的联军对伊拉克的空中打击占了３８天，基本上靠空
中作战就达到了取胜的目的。

８年后的科索沃战争中，以美国为首的北约仍然选用了空中打击方案，历时７９天的战争
完全由空中力量进行，使得科索沃战争成为第一次真正意义上的空中战争。这次战争具有一
些新特点，无人驾驶飞机被大规模使用，为提高空中打击效果发挥了积极的作用；准精确和精
确制导武器占据了总投弹量的绝大部分。

“９．１１”事件后，美国发动了针对阿富汗塔利班政府的反恐战争，依然是借助空中打击力
量。这次战争中，无人驾驶飞机第一次向目标发射了武器，标志着无人航空作战平台的概念已
经进入了实战阶段。２００３年对伊拉克的战争，美国还是以隐身战斗机和远程巡航导弹轰炸巴
格达郊区的军事和政治目标拉开战争的序幕。
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现代高技术局部战争中，随着战争目标朝着政治化方向发展，空中力量对战争进程和结局
的影响越来越大。未来的战争势必围绕空中打击来进行，谁拥有更强大的空军，谁将在未来战
争中取得主动权。
卫星侦察具有面积大、速度快、可定期或连续监视一个地区、不受国界和地理条件限制等

优点，已成为当今作战指挥系统和战略武器系统的重要组成部分。军用通信卫星、军用导航卫
星、军用测地卫星和军用气象卫星都可直接应用于军事。由侦察卫星、军用通信卫星、军用导
航卫星以及空中预警和指挥飞机构成的系统，是国家现代防务系统的神经中枢。只需在普通
炸弹上安装一个卫星制导装置，利用全球卫星定位系统（ＧＰＳ）就能极大地改善常规炸弹的轰
炸精度。其他航天器可作为太空武器平台，在未来的制天权争夺中发挥作用。
航空航天领域取得的巨大成就，已对国民经济的众多部门产生了重大影响。
航空的发展大大改变了交通运输的结构。空中运输为人们提供了一种快速、方便、安全和

舒适的旅行手段，国际航班已经取代了远洋客轮，成为人们洲际往来的主要工具，密切了世界
各国的联系和交往。国内航线的航空运输在发达国家和发达地区已经可以和铁路运输相抗
衡，而且加快了发展中国家边远地区的开发与发展。通信卫星和大型客机被认为是现代社会
的两个重要支柱。航空在工农业方面的应用也是有目共睹的，如飞机广泛用于空中摄影、大地
测绘、地质勘探和资源调查，还可用于播种施肥、除草灭虫、森林防火和环境监测与保护等。
航天技术与其他科学技术相结合开创了许多新的商业途径，产生了巨大的经济和社会效

益。最典型的例子是卫星通信，这种方式具有距离远、容量大、质量好、可靠性高和灵活机动的
特点，已经成为现代通信的重要手段。２０世纪８０年代初，通信卫星就承担了一半多的国际电
信业务和几乎全部的洲际电视传输业务。在我国，通信卫星使广播电视村村通工程得以实现，
居住在偏远地区的人民听到了广播，看到了电视。卫星导航技术除军事用途外，利用其全天
候、全球和高精度的优势，广泛地用于船舶导航、海洋调查、海上石油钻探、大地测绘和搜索营
救等民用领域。气象卫星提供的高精度气象预报，对预防台风、暴雨等自然灾害有着非常积极
的作用，有助于国民经济的健康发展。其他测地和海洋卫星已成为普查地球和海洋资源的最
迅速、最有效和最经济的手段，还能协助监视自然灾害和环境污染等。
航空航天技术通过新技术、新产品、新材料、新工艺以及新的管理方式向国民经济的其他

部门转移，带动相关产业的发展，产生十分可观的间接经济效益。

　　航空航天为科学研究的发展做出了重要贡献。航空技术为人类提供了从空中观察自然界
的条件。航天揭开了从太空观测、研究地球和整个宇宙的新时代。通过航天活动获得的有关
地球空间、行星际空间、太阳系和宇宙天体的丰富信息，更新了人类对地球、行星和宇宙的认
识，推动了天文学、空间物理学、高能物理学和生物学的发展，形成了一些新的学科分支。空间
实验室的特殊环境，可以被用于开展许多在地球上无法完成的物理、化学、生物、医学、新材料
和新工艺等方面的综合研究工作。
航空航天产品是附加值很高的高新技术产品。就航空产品而言，美国Ｆ １６战斗机１ｋｇ
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质量的价格是１ｋｇ白银价格的２０倍，相当了１ｋｇ黄金的２５％，远高于船舶、汽车和计算机的
单位价格。如果按美国Ｂ ２Ａ战略轰炸机的价格来算，飞机空重５００００ｋｇ，单价２０亿美元，
折算单位价格为黄金的三倍。
航空航天产业已经成为部分发达国家经济的重要组成部分。在制造业中，航空航天业对

美国的贸易平衡贡献最大，每年达到２１０亿美元的贸易顺差。美国航空工业是美国国防工业
的核心，是世界上最强大的航空工业部门。一些发展中国家也开始重视航空航天工业的发展，
把航空航天工业确定为优先发展的高技术产业。

１．４　我国的航空航天工业

中国是世界文明古国，中国的风筝和火箭是世界公认的最古老的飞行器。灿烂的中国古
代文化与其他国家的古代文明一起，共同孕育了现代航空航天技术的萌芽。在近代中国的屈
辱历史中，我国的工业化水平远落后于西方国家。新中国成立后，我国的航空航天工业开始快
速发展。经过半个多世纪的努力，基本建成了我国的航空航天工业体系。航空航天工业在国
防和经济建设中发挥着越来越重要的作用。“飞豹”战斗轰炸机和“神舟”号系列载人试验飞船
的成功，标志着我国的航空航天工业进入了一个新的发展时期。

１．４．１　我国的航空工业

从１９１０年清政府开始筹办飞机修造厂到１９４９年，旧中国只有十多个设备相当简陋的航
空工厂，修理、装配、设计和制造过少量飞机。当时所有原材料、机载成品和设备均依赖外国进
口，根本没有自己独立的航空工业，更谈不上航空科研体系。
新中国成立以后，１９５１年４月１７日，中央军委和政务院颁发了《关于航空工业建设的决

定》，对新中国航空工业建设的任务、方针、组织领导等，做出明确规定。４月１８日，中共中央
决定在原重工业部设立航空工业局。经过５０余年的建设，我国的航空工业从修理到制造，从
仿制到自行研制，已经形成了具有相当规模和基础、配套齐全的航空科研设计、制造和试验的
工业体系。航空工业已成为我国国民经济中技术密集、基础雄厚的新兴产业之一。
尽管总体上我国的航空工业与发达国家之间还存在较大差距，但５０多年来，我国先后建

立了飞机、发动机、航空电子、军械武器、仪表等专业设计研究机构，建立了空气动力、强度、自
动控制、材料、工艺、试飞和计算技术等专业研究试验机构。我国航空科研的技术手段不断更
新、试验设备日臻完善，已建成了一批技术先进的风洞试验设施、飞机全机静力试验室、发动机
高空模拟试车台和飞行试验实时数据采集和处理系统等。
我国航空工业的产品主要有军用飞机、民用飞机、战术导弹、航空发动机、机载设备和以各

种机动车为主的民用产品。
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１ 军用飞机

新中国的航空工业在抗美援朝战争中诞生。初期阶段主要承担修理军用飞机以保障战争
需要的紧迫任务。到１９５２年底，修理各型飞机４７０多架，发动机２６００多台，有力地支援了抗
美援朝战争。

１９５３年开始的第一个五年计划期间，我国的航空工业在苏联的援助下进行建设。新中国
第一架试制成功的飞机，就是仿制苏联的雅克 １８飞机生产的初级教练机。该机命名为初教

图１ ３７　初教５型初级教练机

５，如图１ ３７所示，于１９５４年７月３日首飞
成功，一个月后就开始批生产。初教５的构造
特点为：构架式机身、矩形中翼加梯形外翼的
机翼、１台装木质螺旋桨的活塞发动机、后三
点式起落架。初教５飞机全部交付空军、海军
和民航使用，为训练和培养我国早期飞行员
做出了贡献。
新中国自行设计并研制成功的第一架飞

机是歼教１，如图１ ３８所示，于１９５８年７月

２６日首飞成功。后来由于空军训练计划的变动，该机没有投入成批生产。它的研制成功对培
养我国第一代飞机设计人员，积累自行研制飞机的经验，具有重要意义。

图１ ３８　飞行中的歼教１型歼击教练机

我国自行设计制造并投入成批生产和大量装备部队的第一种飞机是初教６，如图１ ３９所
示。该飞机性能比初教５有所提高，采用前三点式起落架以适应现代飞机的训练要求。初教６
于１９５８年８月２７日首飞成功，随后不久解决了改装国产发动机等问题，于１９６２年１月定型。
我国第一架喷气式战斗机是歼５型飞机，这是一种高亚声速歼击机，用于国土防空和争夺

前线制空权，兼有一定的近距对地攻击能力，装１台带加力燃烧室的离心式涡轮喷气发动机，
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图１ ３９　初教６型初级教练机

是当时世界上比较先进的战斗机。歼５飞机１９５６年７月１９日首飞成功，同年交付部队正式
服役。歼５飞机的研制成功和大量装备部队，使我国的航空工业和空军进入喷气时代，成为当
时在世界范围内掌握喷气技术的少数国家。歼５有单座和双座两种型号，双座为同型教练机
歼教５。如图１ ４０所示为我空军装备的歼５机群。

图１ ４０　歼５型战斗机机群

图１ ４１　歼６型战斗机

歼６飞机是我国第一代超声速战斗机，最大
平飞速度达到声速的１．４倍，机身头部进气，装两
台发动机，采用大后掠角机翼和全动式水平尾翼，
如图１ ４１所示。该机１９５８年１２月１７日首飞，
后来大批装备我空、海军部队。通过歼６飞机的
研制、交付和使用，中国的航空工业掌握了超声速
战斗机的一整套制造技术和管理经验。歼６有单
座系列型号和双座的歼教６。
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在歼６飞机成批生产和装备部队后，我国的第二代超声速战斗机也研制成功，包括歼７和
歼８系列。歼７和歼８都是高空高速歼击机，在飞行性能、飞行品质、救生系统、武器系统、机
载电子设备和发动机方面都比歼６有明显的改进和提高。歼７飞机１９６６年１月１７日首飞成
功，１年半后被批准定型生产。飞机采用机头进气、三角机翼和全动平尾，装一台涡喷七发动
机。歼７飞机后来有许多改型，如歼７ＩＩ、歼７ＩＩＩ、歼７Ｍ、歼教７和歼７Ｅ等，所有型号的最大飞
行速度均超过２倍声速。其中歼７Ｍ为出口型，图１ ４２为“歼７Ｍ改”飞机及其所载武器；歼
教７为同型高级教练机；歼７Ｅ在气动设计方面有较大改动，除装备空军部队外，还是我国“八
一飞行表演队”的表演用机。

图１ ４２　歼７Ｍ改（Ｆ ７ＭＧ）型战斗机

歼８飞机是我国自行设计制造的战斗机，１９６９年７月５日首飞，１９８０年设计定型并开始
交付空军使用。歼８的空气动力布局与歼７类似，但更突出高空、高速性能，装２台涡喷七甲
发动机。歼８飞机有多个改进型号，其中歼８ＩＩ将机头进气改成两侧进气，在歼８基础上作了
重大改进，使之具有当代歼击机特点，于１９８４年６月１２日首次试飞，如图１ ４３所示。歼８ＩＩ
飞机也有多个改进型号，其中歼８Ｄ具有空中受油能力，可用轰６轰炸机改装的空中加油机对
其空中加油。歼８系列飞机的研制成功，标志着我国的军用航空工业进入了一个自行研究、自
行设计和自行制造的新阶段。

图１ ４３　歼８ＩＩ型战斗机２３



在研制歼８的同时，我国还成功研制了歼１２轻型战斗机，于１９７０年１２月２６日首次试
飞。但该型号没投入批生产和装备部队。相信不久的将来，我国的新型战斗机和新一代战斗
机将翱翔蓝天。
轰５是我国自行改进设计的轻型轰炸机，１９６６年９月２５日首飞成功，第二年正式批量生

图１ ４４　轰６型轰炸机

产，有轰５鱼雷型和特种武器试验机、轰侦５
和轰教５等型号。轰６是我国研制的高亚声
速中型轰炸机，如图１ ４４所示，１９６８年１２
月２４日首飞，１９６９年交付部队，该机有多个
改进型号，能执行常规轰炸、战略轰炸和防区
外空中打击任务；轰６还成功改装为空中加油
机，采用插头锥管式空中加油方式，可同时为

２架歼８Ｄ战斗机空中加油。
水轰５飞机是我国自行研制的第一代水

上轰炸机，见图１ ４５，于１９７６年４月３日首次水面起降试飞成功。“飞豹”是我国研制的新型
歼击轰炸机。型号为歼轰７的“飞豹”于１９８８年１２月１４日首飞成功，主要执行对地和海面目
标的攻击任务，同时具有较强的空中作战能力，该机在１９９８年的珠海国际航空航天博览会上
引起巨大轰动，如图１ ４６所示。

图１ ４５　水轰５型水上起降轰炸机 图１ ４６　歼轰７型战斗轰炸机

图１ ４７　强５型强击机

强５飞机是我国自行设计制造的强击
机，在我国军用飞机中首次采用锥形机头和
机身两侧进气方式，并在机身设计上使用了
跨声速面积律。该机于１９６５年６月４日首
飞成功。强５有多个改进型号，其中强５甲
于１９７２执行空中甩投原子弹任务获得成功。
如图１ ４７所示为首飞用的强５原型机。
枭龙／ＦＣ １型轻型多用途战斗机是我
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图１ ４８　枭龙／ＦＣ １战斗机

国自行研制、巴基斯坦空军参与开发的新型战
斗机，如图１ ４８所示，曾称超７战斗机，于

２００３年８月２５日首飞成功。该机具有突出
的中低空和高亚声速机动作战能力，有较大的
航程、续航时间和作战半径，以及优良的短距
起降特性和较强的武器装载能力，达到了第三
代战斗机的综合作战效能。

Ｋ ８是中国和巴基斯坦联合研制的串列
双座中级教练／轻型对地攻击机，如图１ ４９

所示，于１９９０年１１月２１日首飞成功。该机装１台涡轮风扇发动机，可用于全程中级飞行训
练，外加部分初级和高级飞行训练，也能执行对地攻击任务。

图１ ４９　Ｋ ８喷气教练／攻击机

我国还研制了多个型号的靶机和无人侦

察机。５０多年来，共设计军用飞机７０多个型
号，生产１万多架。飞机性能和作战能力逐步
提高，实现了高机动性和全天候作战。这些
飞机主要装备我国空军和海军部队，并全部
实现了国产化。同时，发动机和机载成品附
件的研制和生产也取得可喜成绩。我国航空
工业还设计生产各种战术导弹１万多枚，包括
近程地地、地空、空空、舰舰、岸舰导弹等。

２ 民用飞机

运５飞机是新中国制造的第一架小型运输机，该机采用双翼布局，后三点式起落架，一台
活塞发动机和一具四叶金属螺旋桨，最大载重１５００ｋｇ，具有使用维护方便，安全可靠和经济
性好的特点。运５飞机于１９５７年１２月１０日首飞成功，４个月后定型投入成批生产，主要用
于农林作业、短途客运和航空体育运动。

“北京”１号是新中国自行研制的第一架轻型旅客机，由北京航空航天大学的前身北京航
空学院的师生设计、生产，于１９５８年９月２４日由著名飞行员潘国定驾驶首飞成功。该机装２
台活塞式发动机，可载客８人，巡航速度２７０ｋｍ／ｈ，曾进行过４６架次、３０多飞行小时的试飞。
如图１ ５０所示为停放于北京航空馆的“北京”１号轻型旅客机。
我国还自行设计制造了小型多用途飞机运１１和运１２。运１１于１９７５年１２月３０日首飞，

１９７７年设计定型。运１２飞机１９８２年７月１４日实现首飞，飞机有１７个座位。１９８５年１２月，
运１２取得了中国民用航空局颁发的型号合格证，后来的改进型号分别获得英国ＣＡＡ和美国

ＦＡＡ型号合格证。如图１ ５１所示为多用途的运１２小型运输机。
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图１ ５０　“北京”１号轻型旅客机

图１ ５１　运１２型小型运输机

运７是我国研制的支线客机，采用直上单翼、低
平尾气动布局，装２台涡轮螺旋桨发动机，能载客

５２名，如图１ ５２所示。运７飞机１９７０年１２月２５
日首飞成功，１９８２年７月设计定型。经过三年的试
运营，运７于１９８６年４月正式投入国内航线。运７
有多个改型，性能逐步得到提高。运８是我国研制
的中型运输机，于１９７４年１２月２５日首飞成功，飞
机装４台发动机，有效载重２０ｔ。

１９７０年８月，我国开始自行研制大型喷气客机
运１０，如图１ ５３所示，该机１９８０年９月２６日首飞成功。运１０飞机装４台涡扇发动机，设计
最大载客１７８人，采用５人制机组。由于未能获得民航公司的订货，该机在试飞了多个架次、

１７０余个飞行小时后，于１９８５年停止研制。运１０在试飞中，曾７次进入西藏，降落在海拔３
５４０ｍ的拉萨贡嘎机场，成为有史以来首次成功飞越世界屋脊的中国自行研制的飞机。随后
我国与美国合作生产麦·道 ＭＤ ８２等大型客机，飞机的使用情况良好，共生产了３５架，其中

１０架返销美国，后因麦·道公司与波音公司合并而终止。另外，我国还研制了多个型号的轻
型和超轻型民用飞机，广泛用于各种专业航空。

图１ ５２　运７ ２００型支线客机 图１ ５３　运１０型喷气客机
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图１ ５４　“小鹰 ５００”轻型飞机

２００３年１０月２６日，我国第一架拥有自
主知识产权、适用于私人商务活动的轻型飞
机“小鹰 ５００”首次试飞成功，填补了我国通
用航空领域４～５座轻小型飞机生产的空白。
该机最大起飞重量１４００ｋｇ，载重量５６０ｋｇ，
可在小型简易机场起降，其综合性能达到了
国外同类产品的先进水平。如图１ ５４所示
为飞行中的“小鹰 ５００”轻型飞机。

３ 直升机

我国的直升机工业是从２０世纪５０年代后期起步的，经历了引进国外技术、参照设计、自行
研制和进行国际合作等发展阶段，主要产品有直５、直８和直９三个机型，还有一些小型和轻型直
升机，如直１１、“延安”２号、“７０１”型等。

图１ ５５　直５型直升机

１９５８年１２月１４日，我国第一架直升机
首飞成功，三年后设计定型，这就是直５型直
升机，如图１ ５５所示。该机最大起飞重量

７６００ｋｇ，是一种多用途直升机，可用于空降、
运输、救护、水上救生、地质勘测、护林防火、边
境巡逻等，曾参加过邢台和唐山地震的救灾
工作。
直８是我国研制的第二代大型直升机，于

１９８５年１２月１１日首飞成功，１９８９年４月通
过技术鉴定，如图１ ５６示。直８直升机装３
台发动机，采用金属桨叶和全金属的半硬壳式机身结构，最大起飞重量１３０００ｋｇ。该机可用
于运输、救护、搜索、警戒、反潜、扫雷等，特别适用于海上救援工作。

１９８０年，我国引进法国专利生产直９直升机。这是一种代表２０世纪７０年代后期先进水
平的新型多用途直升机，最大起飞重量３８５０ｋｇ，具有结构重量轻、有效载荷大、性能先进等特
点，全机使用８０％的复合材料蒙皮。由法国生产零部件，我国总装的首架直９于１９８２年２月

６日在首都机场表演试飞，１９８９年通过技术鉴定。１９９２年１月１６日，国产化的首架直９首飞
成功。直９有多个改型，我国驻港部队空军使用的就是直９型军用直升机，我国陆军航空兵也
大量使用直９武装型直升机。
直１１轻型直升机，是我国第一种自行设计制造并拥有自主知识产权的直升机。该机最大

起重量２２００ｋｇ，１９９６年１２月２６日首飞成功，１９９８年首批交付使用，性能表现出色，受到用
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户好评。图１ ５７所示为我国陆军航空兵装备的直１１军用直升机。

图１ ５６　飞行中的直８型直升机 图１ ５７　直１１型轻型直升机

图１ ５８　“蜜蜂”１６型单座直升机

在轻型直升机方面，北京航空航天大学研
制成功了“海鸥”型无人驾驶直升机、“蜜蜂”１６
型共轴式单座直升机、“蜜蜂”１８型无人驾驶直
升机，在填补国内共轴式直升机空白的同时，使
国内共轴式直升机研制技术取得突破性进展。
南京航空航天大学和西北工业大学也研制成功

轻型直升机。

１．４．２　我国的航天工业

新中国的航天工业起步于１９５６年。当时我国的经济还很落后，工业基础和科学技术力量
也相对薄弱，为了把有限的人力、物力和财力集中使用到国家最重要、最急需、最能影响全局的
地方，党和政府决定重点发展以导弹、原子弹为代表的尖端技术，随后大力发展运载火箭和人造
地球卫星等航天技术，这就是我国的“两弹一星”工程。４０多年来，我国在导弹武器、运载火箭、人
造地球卫星和载人航天方面取得了辉煌成就，航天工业为我国的国防建设做出了巨大贡献。

１ 导弹武器

１９５６年１０月８日，我国第一个导弹研究院，即国防部第五研究院正式成立。开始是在苏
联专家的援助下仿制他们的Ｐ ２近程地地导弹，以后独立研制各类火箭和导弹武器。

１９５８年９月２２日，北京航空学院师生研制的我国第一枚探空火箭———“北京”２号ＢＪ
２Ｓ型固体火箭发射成功。从９月２４日到１０月３日，又连续发射５枚“北京”２号高空探空火
箭，均获成功，其中３枚为两级固体火箭，编号ＢＪ ２Ｓ，箭体长２．９ｍ，直径０．２３ｍ，起飞重量

１４５ｋｇ，最大飞行高度７４ｋｍ；另外２枚为固体＋液体组成的两级火箭，编号ＢＪ ２Ｌ，箭体长

６．５ｍ，起飞重量２７２ｋｇ，最大飞行高度４５．５ｋｍ。１９６０年２月１９日，由液体主火箭和固体助
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推器组成的两级探空火箭Ｔ ７Ｍ发射成功。

１９６０年９月１０日，用国产燃料，独立操作，成功发射了一枚苏制Ｐ ２导弹，为我国仿制
的Ｐ ２导弹的发射取得了宝贵经验。１９６０年１１月５日，仿制的Ｐ ２近程地地导弹在我国
西北某导弹试验基地点火升空，７分钟后，弹头落在目标区内，试验获得圆满成功。这种导弹
的研制成功是我国军事武器装备历史上的一个重要里程碑。
近程地地导弹发射成功后，导弹研究院开始独立研制我国的中近程地地导弹，经过不断努

力和修改设计，这种以液体燃料为推进剂的导弹于１９６４年６月２９日发射成功，并在接下来的

１年时间内，连续１１次发射成功。１９６４年１０月１６日，我国原子弹爆炸成功。２年后，１９６６年

１０月２７日，我国中近程地地导弹装载着真正的核弹头从试验场升空，弹头按预定程序分离，
然后在靶心上空实现核爆炸。导弹核武器的试验成功，表明我国有了可用于实战的核导弹。

１９６７年５月２６日，我国独立研制的中程液体地地导弹发射试验取得完全成功，该导弹采
用了４台发动机并联的动力装置。１９７０年１月３０日，我国的中远程液体地地导弹首次长射
程飞行试验成功，该导弹由两级火箭组成。１９８０年５月１８日，我国第一枚洲际液体地地导弹
从西北某试验基地发射升空，经过３０ｍｉｎ的飞行，准确到达南太平洋预定海域，使我国成为世
界上第三个拥有洲际导弹的国家。这次洲际导弹的发射是全程试验，弹道最高点达１０００
ｋｍ，射程在９０００ｋｍ以上。如图１ ５９所示为我国的地地弹道导弹族。

图１ ５９　我国的地地弹道导弹

１９８２年１０月１２日，我国常规动力潜艇成功地从水下发射了我国第一枚固体推进剂战略
导弹。１９８８年９月１５日，我国核动力潜艇从水下发射固体潜地导弹定型试验获得圆满成功，
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标志着我国完全掌握了导弹核潜艇水下发射技术，在驰骋大洋的战略核力量中，出现了中国导
弹核潜艇的身影。潜地导弹在战略防御中具有机动性强、隐蔽性好的特点，我国是第五个拥有
潜地战略导弹的国家。
在地（舰）空导弹方面，我国从１９５７年仿制苏式Ｃ ７５导弹起步，经过４０多年的努力，已

经研制出能在不同高度、不同作战场合打击来犯之敌的多种防空导弹，其中包括中高空地空导
弹“红旗”１号至３号，中低空地（舰）空导弹“红旗”６１号和“红旗”６１号甲导弹，以及低空和超
低空地空导弹“红缨”５号、“红缨”５号甲和“红旗”７号导弹等。当我国的地空导弹事业还在襁
褓中的时候，就与侵犯我国领空的美制高空侦察机进行了较量。１９６２年９月９日，我地空导
弹部队采用机动打埋伏的战术，在南昌上空将一架Ｕ ２高空侦察机击落，此后还多次击落Ｕ
２飞机。１９６７年后，Ｕ ２再不敢进入我领空进行间谍侦察。
我国反舰导弹的发展也是从２０世纪５０年代后期开始的。从仿制国外的舰舰导弹开始，

经过改型设计，增大射程，发展为多个型号的岸舰导弹。然后自行设计，独立发展了采用固体
火箭发动机的亚声速和超声速舰舰、空舰等反舰导弹，其中包括“上游”１号、“海鹰”１号舰舰导
弹，“海鹰”２号及其甲、乙改型岸舰导弹，“鹰击”６号、“鹰击”８号空舰导弹以及低空超声速反
舰导弹等。部分反舰导弹的技术水平已跻身于世界先进行列。我国现代巡航导弹的研究和开
发也取得了重大成果。

２ 运载火箭

我国的运载火箭用“长征”命名。“长征”系列运载火箭的研制遵循基本型和系列化的原
则，尽可能采用成熟技术，力求性能先进、技术可靠、成本低廉。到目前为止，我国已发射成功
的“长征”火箭共有１４个型号，包括“长征”１号（ＣＺ １）、“长征”１号丁（ＣＺ １Ｄ），“长征”２号
（ＣＺ ２）、“长征”２号丙（ＣＺ ２Ｃ）、“长征”２号丙／改进型（ＣＺ ２Ｃ／ＦＰ）、“长征”２号丁（ＣＺ
２Ｄ）、“长征”２号Ｅ（ＣＺ ２Ｅ）、“长征”２号Ｆ（ＣＺ ２Ｆ），“长征”３号（ＣＺ ３）、“长征”３号甲（ＣＺ
３Ａ）、“长征”３号乙（ＣＺ ３Ｂ）、“长征”３号丙（ＣＺ ３Ｃ），“长征”４号甲（ＣＺ ４Ａ）和“长征”４号
乙（ＣＺ ４Ｂ）。其中“长征”２号Ｅ、“长征”２号Ｆ和“长征”３号乙为捆绑 串联式多级火箭，其余
都为串联式多级火箭。图１ ６０所示为我国研制的部分运载火箭。

１９７０年４月２４日２１时３５分，中国第一枚运载火箭“长征”１号携带着中国的第一颗人造
地球卫星，从我国酒泉卫星发射场发射升空，１０分钟后，卫星顺利进入轨道。“长征”１号运载
火箭是一种串联式三级火箭，第一、二级使用液体火箭发动机，第三级使用固体火箭发动机，火
箭高约３０ｍ，起飞总重近８２０００ｋｇ，起飞推力约１０００００ｋｇ。正是该火箭将１７３ｋｇ重的“东
方红”１号卫星送入地球轨道。如图１ ６１所示为“长征”１号运载火箭。“长征”１号丁运载火
箭是在“长征”１号基础上改进设计的，主要用于发射低轨道小型、微型卫星，发射成本较低，具
有一定的国际竞争力，可以把７５０ｋｇ的有效载荷送入近地轨道。
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图１ ６０　我国的运载火箭

图１ ６１　“长征”１号运载火箭

“长征”２号运载火箭是二级液体火箭，于１９７５年１１月成
功地发射了我国第一颗返回式卫星。此后，根据发射卫星的需
要，陆续派生出许多型号，使“长征”２号成为一个运载火箭的
大家族。“长征”２号系列主要用于发射高度在５００ｋｍ以下的
各类近地轨道卫星和其他航天器。１９８２年９月，“长征”２号丙
运载火箭发射返回式卫星成功，该火箭与“长征”２号相比，近
地轨道运载能力从１８００ｋｇ提高到２５００ｋｇ。１９９３年４月，中
美签订用中国火箭发射美国“铱”星的合同，由此产生了“长征”

２号丙／改进型火箭，能将１５００ｋｇ的有效载荷送入６３０ｋｍ的
极地圆轨道，每次发射可将两颗“铱”星送上天；从１９９７年１２
月到１９９９年６月，该火箭先后６次圆满完成了合同规定的任
务。“长征”２号丁运载火箭是在“长征”２号丙的基础上改进而
成，有效载荷提高到３１００ｋｇ。简称“长二捆”的“长征”２号Ｅ
运载火箭是为适应国际卫星发射市场的需要研制发展而成，在
“长征”２号丙的基础上，将箭体加长，并在第一级火箭周围捆
绑４个液体火箭助推器，可把９２００ｋｇ的有效载荷送入

２００ｋｍ以上的近地轨道。１９９２年８月１４日，“长二捆”火箭将
第一颗澳大利亚卫星送入太空，卫星准确入轨。“长征”２号Ｆ

０４



是“长征”２号家族中的最新改进型号，主要用于发射我国的“神舟”号飞船，并于１９９９年１１月

２０日，成功将我国第一艘实验飞船“神舟”１号送入地球轨道。
掌握地球静止轨道发射技术，发射地球同步通信卫星和气象卫星，是一个国家运载火箭技

术进入世界先进行列的重要标志。在“长征”２号技术基础上，我国发展了“长征”３号三级液体
火箭。１９８４年４月８日，“长征”３号运载火箭成功将我国“东方红”２号试验通信卫星送入预
定地球同步轨道，实现了我国航天技术水平的一次新的飞跃。“长征”３号甲运载火箭是在“长
征”３号基础上研制的大型三级火箭，技术性能有较大提高，地球同步轨道的运载能力比“长
征”３号增加１０００ｋｇ，达到２６００ｋｇ。１９９４年２月８日，“长征”３号甲首次发射就将两颗卫星
送入预定轨道；１９９４年１１月３０日，该火箭发射成功我国新一代实用通信卫星“东方红”３号。
“长征”３号乙运载火箭在“长征”３号甲第一级火箭周围捆绑了４个与“长二捆”相同的液体火
箭助推器，火箭的地球同步转移轨道运载能力达到了５１００ｋｇ，使我国的运载火箭进入了世界
大型火箭的行列；１９９７年８月，该火箭将重３７７０ｋｇ的亚洲功率最大的通信卫星（菲律宾“马
部海”卫星）送入预定轨道。

“长征”４号运载火箭是用于发射太阳同步轨道卫星的运载工具。１９８８年９月７日，“长
征”４号运载火箭首次发射，将我国制造的第一颗实验气象卫星准确送入高度为９０１ｋｍ的太
阳同步轨道。“长征”４号乙运载火箭是“长征”４号的改进型，１９９９年５月１０日，“长征”４号乙
成功地发射了“风云”１号气象卫星，并搭载了“实践”５号科学实验卫星。

３ 人造地球卫星

从１９５７年１０月世界上第一颗人造地球卫星上天开始，我国就启动了卫星的预研工作。

１９６８年２月２０日，中国空间技术研究院正式成立，标志着我国的卫星事业进入新阶段。

１９７０年４月２４日，我国成功发射第一颗人造地球卫星“东方红”１号，卫星用无线电波发
送“东方红”乐曲，是一颗听得到和看得见的人造地球卫星，如图１ ６２所示。到２００３年，我国
已经成功研制并发射了１５个类型的５０多颗人造地球卫星，使我国的卫星技术迅速从试验阶
段走向应用阶段。

图１ ６２　“东方红”１号卫星

我国的人造地球卫星主要分四大应用卫星系

列，即近地轨道返回式遥感卫星、地球静止轨道通
信广播卫星、太阳同步轨道和地球同步轨道气象卫
星、导航定位卫星四大系列。

１９７５年１１月２６日，我国第一颗返回式卫星发
射升空，三天后，卫星成功返回地面，带回了许多遥
感照片。此后，我国已经发射了近２０颗返回式遥
感卫星，其中绝大多数成功回收。这些卫星除军事
应用外，还可利用卫星带回的大量遥感数据和照
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片，为国土普查、地质调查、水利建设、地图测绘、环境监测、地震预报、铁路选线、考古研究等领
域服务。利用返回式卫星还可以进行材料和生物方面的研究活动。我国的返回式卫星有三种
型号，它们分别是２０世纪７０年代研制成功的对地观测和国土普查卫星，２０世纪８０年代研制
成功的地图测绘卫星和２０世纪９０年代研制成功的第二代对地观测和国土普查卫星。
我国的通信卫星通称“东方红”系列，该系列卫星从技术上实现了三步跃进。第一步是

１９８４年和１９８６年发射的“东方红”２号通信卫星，星上只有２个Ｃ波段转发器；第二步是在２０
世纪８０年代后期和９０年代初发射成功的３颗“东方红”２号甲通信卫星，星上有４个转发器，
设计寿命４年，实际情况是全部超期服役；第三步为首次于１９９７年５月发射成功的“东方红”３
号通信卫星，星上有２４个Ｃ波段转发器，设计寿命８年，整星技术相当于发达国家２０世纪８０
年代的水平。通信卫星使我国的通讯、电视、广播、信息传输事业得到了飞速的发展。
我国的气象卫星称为“风云”系列。１９８８年和１９９０年共发射了２颗第一批“风云”１号气

图１ ６３　“风云”２号卫星

象卫星，它们均为太阳同步轨道气象卫星，可获取多种气象资
料。第二批“风云”１号卫星的第一颗于１９９９年５月１０日发
射成功，工作情况良好。１９９７年６月１０日，我国成功发射了
第一颗“风云”２号气象卫星，如图１ ６３所示。“风云”２号是
地球同步轨道气象卫星，重约６００ｋｇ，装有多种探测仪器，拥有
可见光、红外和水汽三个通道，每半小时获得一幅覆盖地球三
分之一的全球原始卫星云图。
我国成功研制和发射了“北斗”导航定位卫星，２０００年１０

月３１日，“北斗”１号第一颗卫星发射升空并准确入轨，同年１２
月２１日，第二颗卫星发射成功并进入预定轨道，两颗卫星同若
干地面站一起构成了我国的“北斗”导航系统；２００３年５月２５
日，第三颗“北斗”１号备份卫星发射成功，标志着我国已经建

立起完善的卫星导航系统。
中国和巴西联合研制的“资源”１号卫星，是我国在卫星研制领域与国外首次合作的成果。

第一颗“资源”１号卫星于１９９９年１０月１４日发射升空，目前仍在轨工作；第二颗于２００３年１０
月２１日发射成功，如图１ ６４所示。该星主要用于检测国土资源的变化，测量耕地面积，估计
森林蓄积量，勘探地下资源，监督资源的合理开发等方面。我国自主研制的首颗质量在１００
ｋｇ以下的微小型卫星“创新”１号，随第二颗“资源”１号卫星搭载在“长征”４号乙运载火箭上
发射上天，实现了我国小卫星的在轨运行。
所有这些卫星遍布了低、中、高所有的卫星轨道，形成了小批量生产的能力，构筑了水平较

高、功能配套的应用卫星研制体系。
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图１ ６４　“资源”１号卫星的发射

４ 载人航天

１９６１年４月１２日，前苏联把第一位航天员、空军少
校加加林送入太空，人类进入载人航天的新时代。载人
航天是高技术密集的综合性尖端科学技术，它不仅可以
带动和促进科学技术多方面的发展，更是衡量一个国家
综合国力的重要标志。

１９７１年，即我国成功发射第一颗人造地球卫星的第
二年，在国防科委领导下，中国科学家开展了载人飞船的
研究，定名为“７１４工程”，计划研制能载２名航天员的“曙
光”号飞船。该项工程于１９７５年由中央决定下马。

１９８６年３月，我国《高技术研究发展计划纲要》（即著
名的“８６３”计划）把载人航天技术的预先研究工作列为重
点发展项目。此时，世界上已经研制出载人飞船、航天飞
机和空间站三种航天器。我国航天科技工作者没有盲目
跟从别人走过的路，而是根据我国国情，多次讨论，反复
论证，最终达成了从载人飞船起步的共识，走有中国特色
的“飞天之路”。

１９９２年９月２１日，中共中央十三届政治局常委会第１９５次会议，批准了中央军委《关于
开展我国载人飞船工程研制的请示》，做出了发展中国载人航天工程的战略决策，由此掀开我
国载人航天历史的崭新一页。载人飞船的重点技术是保障航天员的安全，所以一般在载人飞
行前要完成若干次无人飞行试验。

１９９９年１１月２０日６时３０分，一枚新研制的“长征”２号Ｆ型运载火箭托举着中国的“神
舟”１号试验飞船发射升空。这是一艘初样产品，在进行了预定的科学实验后，飞船返回舱顺
利返回，于次日３时４１分成功着陆，划下了中国载人试验飞船的第一条航迹。作为我国研制
的第一艘飞船，“神舟”１号考核了飞船的５项重要技术：舱段连接和分离技术、调姿与制动技
术、升力控制技术、防热技术和回收着陆技术。

２００１年１月１０日，“神舟”２号试验飞船发射成功，１３分钟后飞船进入预定轨道。飞船在
太空飞行了７天，环绕地球１０８圈后返回地面。“神舟”２号是我国第一艘正样无人飞船，技术
状态和载人飞船基本一致；这次无人飞行试验还实现了轨道舱的留轨，在返回舱返回地面后，
轨道舱继续在轨运行了半年时间，获得了大量有用信息。２００２年３月２５日，“神舟”３号发射
成功，同样在环绕地球１０８圈后，成功回收了飞船的返回舱，如图１ ６５所示。“神舟”３号飞
船具备了航天员逃逸和应急救生功能，改进和完善了伞系统；飞船上还增加了一名新“乘
客”———模拟人，它的身上搭载了人体代谢模拟装置和模拟人的生理信号装置，能够定量模拟

３４



航天员呼吸和血液循环系统的心律、血压、耗氧以及产生热量等多种重要生理参数，为真人载
人飞行提供了可靠的参考数据。

图１ ６５　“神舟”３号飞船返回舱

２００２年１２月３０日，“神舟”４号无人试验
飞船发射成功，在完成预定的空间科学和技术
实验后，于２００３年１月５日准确着陆。“神舟”

４号是我国载人航天工程的第三艘正样无人飞
船，除没有载人外，技术状态与载人飞船完全
一致。在这次飞行中，载人航天应用系统、航
天员系统、飞船环境控制与生命保障分系统全
面参加了试验，先后在太空进行了对地观测、
材料科学、生命科学试验及空间天文和空间环
境探测等研究项目；预备航天员在发射前也进

入飞船进行了实际体验。如图１ ６６所示为“神舟”４号飞船的在轨飞行模拟图。飞船在轨飞
行期间，船上各种仪器设备性能稳定，工作正常，取得了大量宝贵的飞行试验数据和科学资料。
这次飞行彻底解决了前３次无人飞行试验中出现的座舱有害气体超标等问题。“神舟”４号完
成了飞船最重要的飞行实验，不仅为实施载人航天飞行奠定了坚实的基础，也标志着中国载人
航天技术已完成了跨越式的大发展。

图１ ６６　模拟的飞行中“神舟”４号飞船

２００３年１０月１５日，“长征”２号Ｆ运载火箭，托着我国第一艘载人飞船“神舟”５号胜利升
空，如图１ ６７所示。中国第一位航天员杨利伟，乘坐这艘飞船进入太空，实现了中国人几千
年来的飞天梦。“神舟”５号由３舱１段组成，即返回舱、轨道舱、推进舱和附加段，总长
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８．８６ｍ，总质量７７９０ｋｇ，返回舱直径２．５ｍ。飞船在３４３ｋｍ高度的圆形轨道上绕行地球１４
圈，杨利伟乘坐返回舱于１０月１６日安全降落在内蒙古主着陆场，全程飞行２１小时２３分钟，
取得了我国首次载人航天飞行的圆满成功。我国成为继俄罗斯、美国之后，世界上第三个有能
力把航天员送入太空的国家。

图１ ６７　“神舟”５号载人飞船发射升空

图１ ６８　“航天英雄”杨利伟

中国第一位航天员杨利伟是辽宁省绥中

县人，执行此次航天任务时３８岁，大学文化，
中校军衔。他于１９８３年入伍，在空军飞行学
校和飞行学院学习飞行，１９８７年成为强击机
飞行员，１９９２年调任歼击机飞行员，１９９６年
参加航天员选拔，１９９８年正式成为我国首批
航天员，如图１ ６８所示为已经晋升为上校
的“航天英雄”杨利伟。中国载人航天事业的
发展，必将书写出中华民族伟大复兴的宏伟
篇章。

５ 探月工程

我国在２００３年启动了名为“嫦娥工程”的月球探测计划，该计划分三个阶段实施，首先发
射环绕月球的卫星，深入了解月球；接着发射月球探测器，在月球上进行实地探测；最后送机器
人上月球，建立观测站，实地实验采样并返回地球，为未来的载人登月及月球基地选址做准备。
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整个计划在２０年左右的时间内完成。我国已经具备探月工程所需的发射基地、测控设施和运
载火箭，其余的航天器械和探测设备正在研制当中。

１．５　航空航天技术现状及未来发展趋势

１．５．１　航空航天技术现状

航空航天技术是综合性很强的高新技术。２１世纪的航空航天技术更加受到人们的关注，
在国防和国民经济中的地位将越来越重要。

１ 航空技术现状

（１）先进战斗机
航空器的技术水平代表着航空科学与技术的发展现状。飞机是最具有代表性的航空器，

而军用飞机的发展则代表着先进航空科技的结晶。
目前，喷气式战斗机已经发展了四代。第四代战斗机的典型代表是美国的Ｆ ２２，俄罗斯

也在进行类似战斗机的研制。其他的先进战斗机还有英国、德国、意大利和西班牙联合研制的

ＥＦ ２０００欧洲战斗机、法国的“阵风”和瑞典的ＪＡＳ．３９，这些飞机具有第四代战斗机的部分性
能，有人将它们称为三代半战斗机。
俄罗斯战斗机的分代与西方国家不同。俄罗斯的第五代歼击机相当于西方国家的第四代

战斗机。１９９８年，俄罗斯空军提出了第五代歼击机的战术技术要求。俄两大飞机生产集团：
苏霍伊公司和米格公司为了争取第五代歼击机的研制任务，展开激烈竞争，先后研制出各自的
新型验证机，苏霍伊公司是Ｓ ３７“金雕”前掠翼验证机，米格公司则推出米格１．４４验证机。

２００２年４月２６日，俄罗斯政府决定，第五代歼击机研制单位为苏霍伊公司，米格公司为辅助。
俄政府和俄空军要求２００６年前研制出第五代歼击机原型机并进行首飞，２０１０年前完成试飞
计划并投入批量生产，之后装备俄空军部队，同时进入世界军机市场。迄今俄第五代歼击机的
型号还不明确。
第四代战斗机的主要基本技术特征为：采用翼身融合体和具备隐身能力的空气动力布局；

机体结构的复合材料使用比例在３０％以上；安装带二元喷管、推重比１０一级的推力矢量航空
发动机，飞机的起飞推重比超过１．０；采用综合航空电子系统，机载火控雷达能同时跟踪和攻
击多个空中目标，主要机载武器为可大离轴发射或发射后不管的超视距攻击空空导弹。归纳
起来，第四代战斗机应具备隐身能力、超声速巡航能力、高机动性、短距起降和超视距多目标攻
击能力等先进的战术技术性能。到目前为止，只有美国的Ｆ ２２战斗机完全具备上述能力，如
图１ ６９所示为工程和制造发展阶段的Ｆ ２２飞机，从照片上可以看到飞机机头装有空速管，
这是在飞机飞行中感应飞机飞行速度和高度的设备，是专门为Ｆ ２２的试验飞行安装的；在作
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战型飞机交付时，机头的空速管将被取消，这是因为Ｆ ２２是隐身飞机，空速管的存在不利于
飞机的雷达隐身。

图１ ６９　Ｆ ２２战斗机

１９９７年９月７日，Ｆ ２２成功进行了首飞。在此之前，Ｆ ２２的第一架原型机ＹＦ ２２于

１９９０年９月２９日首飞（与之竞争的第一架ＹＦ ２３于当年８月２７日先飞上了天）。Ｆ ２２综
合使用了隐身、航电、材料、发动机和气动设计方面的最新技术成果发展而成。先敌发现、先敌
开火和先敌击毁能力使飞机能在现代战争中的任何战场上空建立绝对控制，隐身技术显著改
善飞机对空空和地空威胁的生存力和杀伤力，超声速巡航能力极大地拓宽飞机的作战包线，先
进气动设计和高推重比使其具有胜过所有其他飞机的机动能力，可靠性和维修性的提高保证
了飞机的作战适应性，以上特征的合成效果确保飞机对先进空中威胁的杀伤力，而隐身和超声
速巡航的组合使敌方的威胁能力大打折扣。飞机还兼有对地（海）面目标攻击的功能，可内携
两枚５００ｋｇ级制导炸弹并用机载航电设备提供导航和武器投射支持，还可进行外挂能力的改
装。发动机的先进技术包括集成飞行／推进控制和二元推力矢量喷管，武器系统有现代化的内
埋航炮、现役和在研的中距和近距空空导弹。Ｆ ２２飞机的配套传感器使飞行员能够在威胁
探测到本机之前跟踪、辨识并发起攻击，先进座舱设计和集成航空电子系统增强了飞行员对战
情的感知。当Ｆ ２２具备作战能力时，其主要目的将是通过制空作战建立起对天空的绝对
控制。

Ｆ ２２战斗机的前身是美国在１９８３开始启动的“先进战术战斗机”（ＡＴＦ）计划。在Ｆ ２２
的概念设计阶段，要求这种飞机必须拥有超声速巡航及超声速机动的能力、具有隐身特征和优
于现役所有飞机的维护性。设计方案应该实现当前和未来的技术在一个平衡而高效的空中优
势武器系统上的最佳综合。为了使飞机能先补充并最终替代Ｆ １５战斗机，还制订了一些明
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确的要求，包括甚高速集成电路（ＶＨＳＩＣ）、主动机翼弯度控制、阻燃高压液压系统、液压传动
武器挂架、低可探测性或隐身、声控指挥控制、保形或综合传感器、共享天线、一体化飞行控制
系统和推进系统控制、短距起降能力、二维推力矢量和反推力排气喷管、人工智能、用于机体和
蒙皮结构的先进复合材料、先进数据融合和座舱显示、集成电子战系统（ＩＮＥＷＳ）、一体化的通
信／导航／识别航空电子设备（ＩＣＮＩＡ）、变速恒频发电机、机载氧气发生系统、光纤数据传输以
及先进战斗机发动机。这些要求后来做了局部调整，比如取消了反推装置。对发动机的要求
包括不开加力的超声速巡航能力、１６０００ｋｇ级推力（海平面静止最大推力）和推力矢量。
绰号为“猛禽”的Ｆ ２２战斗机预计于２００５年具备初步作战能力。当Ｆ ２２以其全部空

对空导弹和内埋式２０ｍｍ口径航炮为武器时，其主要任务是制空，这时它可以在整个战区取
得并保持完全的空中优势。尽管制空是Ｆ ２２的首要任务，但它仍然具有与生俱来的辅助空
对地攻击能力，用两枚卫星制导的ＧＢＵ ３２ＪＤＡＭ（联合直接攻击弹药）、加上它的空对空导
弹和２０ｍｍ口径航炮，在能够摧毁两个地面目标的同时，还能对付和击毁多架敌方战斗机。

Ｆ ２２也能实现所谓“野鼬鼠”任务（电子战任务），如果装载两枚ＡＧＭ ８８高速反辐射导弹
（ＨＡＲＭ），一架Ｆ ２２在保持其空战能力的情况下，还能摧毁至少两个地面雷达设施。为获
取攻击前目标信息和攻击后的毁伤效果，Ｆ ２２可以挂装专用设备吊舱，执行高速照相侦察和
绘图任务。一旦夺取了战区的制空权，Ｆ ２２还可外挂武器对敌方地面目标进行打击。由此
看出Ｆ ２２“猛禽”将是一种多任务飞机。估计Ｆ ２２将具备１０倍于Ｆ １５的作战效能。
按照高低档搭配的传统（如Ｆ １５和Ｆ １６），美国于１９９３年又启动了“联合先进攻击技

术”（ＪＡＳＴ）计划，并于１９９５年与美英两国联合提出的“通用低成本轻型战斗机”（ＣＡＬＦ）计划
合并，更改为“联合攻击战斗机”（ＪＳＦ）计划，由波音公司的Ｘ ３２Ａ和Ｘ ３２Ｂ验证机与洛克
希德·马丁公司的Ｘ ３５Ａ和Ｘ ３５Ｂ验证机进行竞争。２００１年１０月２６日，美国国防部决
定洛克希德·马丁公司的Ｆ ３５赢得了联合攻击战斗机计划的竞争。

Ｆ ３５是以对地攻击为主的多功能战斗机，目的是以最低的研制使用成本来满足三军和
盟国的要求，如图１ ７０所示为飞行中的Ｆ ３５。通过使用Ｆ ２２的相同技术，Ｆ ３５将采用

图１ ７０　Ｆ ３５战斗机

通用性和模块化技术来实现不同的设计要

求。洛克希德·马丁公司研制了四个型号的
联合攻击战斗机来满足美国海军、海军陆战
队、空军和英国皇家空军和海军的需求。所
有型号都有相同的机身和内部武器舱，同样
的座舱盖、雷达、弹射座椅、航空电子设备和
其他子系统，动力装置都具有以普惠公司

Ｆ１１９（Ｆ ２２使用的发动机）为基础的相同核
心机，但不同型号的推力有所不同。飞机上
的设备还有先进电扫描阵列多功能雷达、电
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子对抗设备、光电瞄准系统、分布口径红外传感器热成像系统和先进头盔显示器。

Ｆ ３５的空军型相对来说是最简单的ＪＳＦ型号，它是一种不具备垂直起降和舰上起降能
力的常规飞机，但具有超过Ｆ １６的多任务能力；空军型号的一个显著特征是内埋航炮及其红
外和激光探测器，作为一种空对地攻击战斗机，美国空军希望用Ｆ ３５来补充Ｆ ２２和更换

Ｆ １６。美国海军型的Ｆ ３５与空军型的最大差别在于航空母舰上起飞降落要求，另外有较
大的机翼和尾翼控制面，用于改善低速着舰时的操纵性；前缘襟翼和可折叠的翼梢段使海军型
的机翼面积增大，因而有更大的有效载荷能力；为了承受着舰和弹射起飞时产生的高应力，飞
机的内部结构进行了加强，起落架也设计了更大的缓冲行程和更高的承载能力；海军型Ｆ ３５
的内部燃油航程是Ｆ／Ａ １８Ｃ飞机的两倍，它将与现役Ｆ／Ａ １８攻击战斗机联合使用。海军
陆战队型Ｆ ３５的最大的特点是其垂直／短距起降能力，取消了内埋航炮，可安装外部航炮；这
个型号要求飞机在空中悬停时各个方向均具有很好的可控制性，同时还要考虑垂直起飞和着
陆时对地面的冲击；美国海军陆战队希望用这个型号来取代Ｆ／Ａ １８和ＡＶ ８Ｂ“鹞”式飞机。

Ｆ ３５的英国皇家空军型与美国海军陆战队型号相似。

Ｆ ２２战斗机和研制中的Ｆ ３５战斗机的技术特征反映了当前先进的航空技术水平。
（２）第四代战斗机的先进技术特征
隐身技术，又称低可探测技术或目标特征探测技术，它综合了流体动力学、材料学、电子

学、光学、声学等领域的先进技术，通过改变武器装备等目标的可探测信息特征，使敌方探测系
统不易发现或发现概率十分有限。目前，发展中的隐身技术主要有五个方面。第一，降低雷达
波特征：通过精细的外形设计，在保证气动要求的前提下，使自身的雷达散射面积最小；以合成
结构材料和特种涂料吸收、改变和消耗探测雷达电磁波的能量；利用阻抗加载产生辐射场，改
变目标本身的辐射特性，从而降低散射截面。第二，降低红外辐射特征：采用弱红外辐射发动
机和降温隔热材料，使用燃料添加剂等技术措施来改变红外辐射的波长、频率和带宽等，使对
方难以探测到红外信号。第三，降低可见光特征：采用特种迷彩涂料，降低目标与背景的反差
或对比度，使目视难以发现目标。第四，降低声学特征：改进发动机结构，采用超低噪声发动
机、设备减振和隔声装置等。第五，降低电子探测特征：抑制目标自身电磁辐射，以降低敌方电
子探测系统对目标的探测概率。通过采取上述隐身技术，可有效地提高目标的隐身性能，提高
自身的生存能力和作战效能，从而使武器装备由消极伪装防御型向积极反侦察进攻型的方向
发展。
一般地，把超声速巡航定义为飞机在其发动机不开加力燃烧室的情况下，以１．５倍声速的

飞行速度连续飞行３０ｍｉｎ以上。许多第二代和第三代超声速战斗机都可以超声速飞行，但这
些飞机一般都是在打开发动机加力燃烧室获得更大推力的情况下才实现超声速飞行的，飞行
时间一般都比较短，不超过１０ｍｉｎ，原因主要是发动机的加力燃烧室启动后，燃油的消耗量成
倍增大；另外加力燃烧使温度迅速升高，对喷管和飞机结构造成不利影响。具有超声速巡航能
力的战斗机具有以下优势：可以更快速地飞抵战区执行任务；在超声速飞行状态发射导弹可以

９４



增加导弹的动能，扩大攻击包线；在执行拦截敌人的攻击机和轰炸机任务时，可以使敌机在距
己方目标更远处被拦截；在完作战任务后可以高速脱离战区避免敌人的攻击。实现超声速巡
航的前提是飞机在正常起飞条件下具有超过１．１的起飞推力重量比，即要求飞机安装推力大、
重量轻的先进发动机。
虽然超视距作战是未来空战的主要样式，但近距空中格斗不可避免，近距格斗仍然是未来

空战的重要组成部分，所以要求第四代战斗机具有比第三代战斗机更高的机动性。对“过失速
机动”的理解必须先弄清楚以下概念：飞机飞行时，飞行轨迹的切线方向与飞机的中轴线一般
不是重合的，相互之间有一个夹角，这个夹角称为迎角或攻角；一般情况下，随着迎角的增大，
飞机产生的升力也增大，但当大到一定的角度（临界迎角）时，升力会急剧下降，使飞机的升力
小于飞机的重量，这种情况就叫失速。过失速机动是指飞机大于临界迎角的机动，飞机的这种
机动能力对空中近距格斗非常有利，能够提高对目标的击毁概率。一般飞机在超过临界或失
速迎角飞行时，常规的操纵面基本上都将失效，必须使用推力矢量对飞机进行控制。所谓推力
矢量是指远离飞机重心的发动机二元喷管的喷口可以偏转方向，推力的方向也随之改变，对飞
机产生较大的操纵力矩，而且这个操纵力矩与飞机的迎角无关，从而使飞机具有过失速机动能
力。发动机采用矩形二元喷管还有另一个作用，发动机燃烧室产生的高温气流从这样的喷管
高速喷出，喷流呈扁平形状，可以大大降低喷流的红外辐射信号，有助于红外隐身。
短距起降是指飞机能以比较短的地面滑跑距离便可起飞或降落，通常认为飞机起飞或着

陆滑跑距离在５００ｍ以内算作具有短距起降能力。这样的飞机可以利用被破坏的跑道的残
余段起飞作战和降落，也可利用小型机场起飞执行任务。实现飞机短距起降的前提是飞机在
起降状态要有大的升力，可通过采用合适的气动外形和有效的增升装置来实现，也可以通过偏
转发动机喷口改变发动机推力方向的技术途径来达到短距或垂直起降。
先进战斗机的全环境作战能力除要求全天候和全空域（全部适合空战的空域）作战外，还

要求飞机具有多目标跟踪／攻击和超视距作战能力，在空战武器配置方面还要求具有发射后不
管导弹。先进战斗机一般都采用多功能的有源相控阵火控雷达和综合航空电子系统。

（３）隐身飞机
飞机的隐身能力是指飞机在飞行中具有不易被敌方探测器发现的能力，即飞机具有不易

被雷达、红外、可见光和声波等探测到的能力。目前雷达探测手段对飞机的威胁约占各种探测
手段的６０％左右，红外探测威胁约占３０％左右，所以飞机主要是雷达隐身和红外隐身。在超
视距作战中，雷达是探测飞机的最有效的方法，因此提高飞机的雷达隐身能力至关重要。
雷达散射截面（ＲＣＳ）是衡量飞机雷达隐身能力的指标。通俗地说，ＲＣＳ是指目标在雷达

波的照射下所产生的回波强度的大小，单位为 ｍ２。ＲＣＳ越大，表示反射的信号越强，目标越
易被发现。如图１ ７１所示列举了一些军用飞机的ＲＣＳ数据，图中飞机是按同一比例尺画
的。可见，飞机的ＲＣＳ并不与飞机的尺寸大小成正比。一般来说，隐形飞机的ＲＣＳ至少应小
于０．５ｍ２，因此图中列出的飞机只有Ｆ １１７Ａ和Ｂ ２才真正称得上是隐身飞机。
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图１ ７１　几种军用飞机的ＲＣＳ比较

飞机的ＲＣＳ越小，则雷达的探测距离越短，飞机越难被发现。如图１ ７２所示为不同

ＲＣＳ值的飞机与雷达探测距离关系的示意图。可以看出，具有高隐身能力的飞机能够在突防
中成功地穿过敌方的防空系统，提高自身的生存能力，并在被敌方发现之前摧毁敌方目标。

图１ ７２　不同ＲＣＳ的飞机与雷达探测距离的关系

雷达隐身的措施主要包括外形隐身和应用吸波材料。外形隐身的基本原则主要有：尽量
避免雷达垂直照射飞机表面，因为垂直表面对雷达波的反射最强，因此飞机的垂尾、前机身和
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进气道等应设计成具有一定的倾斜角；消除能够成角反射器的外形布局，如机翼和机身采用翼
身融合体设计，结合处圆滑无棱角，单立尾与平尾的角反射器采用倾斜的双立尾来消除；消除
强散射源，如采用背部进气道或进气道设计成长而曲折的Ｓ形，武器内挂，采用保形天线，不挂
副油箱等；主要部件的轮廓线，如机翼和尾翼的前后缘，尾喷口的“之”字形边缘等力求互相平
行，使全机对雷达的反射除形成少数几个波束外，在其他方向反射极弱。
当某些部件或部位不能使用外形隐身措施时，可采用吸波材料来弥补。如在进气道内涂

以含碳铁化合物的吸波材料，雷达波能量在长而弯曲的进气道内经过来回反射，最后被吸波涂
层吸收。将座舱盖镀以能将雷达波信号向空间散射的金属箔膜，可大大减小雷达的反射波。
采用频率选择表面雷达罩，自己的雷达波能通过该雷达罩，其他频率的雷达波不能透过，可以
减低机载雷达天线舱的ＲＣＳ。
红外隐身的主要措施有：采用矩形二元喷管，使尾喷流火舌变平，可降低红外辐射信号；采

用涡扇发动机，可降低发动机的排气温度；飞机在飞行时尽量不要开加力燃烧室，如米格 ２１
的发动机，不开加力时的红外探测范围为１０ｋｍ，开加力后，在４０ｋｍ以外就能被探测到；另外
把发动机布置在机身或机翼上面，利用机翼或尾翼等部件进行遮挡或隐蔽。
美国的隐身战斗轰炸机Ｆ １１７Ａ，如图１ ７３所示的外形是完全按隐身要求设计的，其机

翼、机身用特殊的多面体连接并融合成一体，这样可以将雷达波以各种角度向飞机上半球的天
空反射，但这种外形明显地降低了它作为亚声速战斗机的气动性能。Ｆ １１７Ａ的进气道和发
动机布置在机翼上部，进气口扁而平，安装有特殊的格栅以阻止雷达波进入进气道，这些对隐
身十分有利，但有损于大迎角机动特性。另外它还采用了全动的Ｖ型尾翼，并在飞机表面上
涂了多种不同种类的雷达波吸收材料，有效地吸收了入射雷达波，并使雷达波散射强度衰减，
对减小飞机的ＲＣＳ起到了很好的作用。Ｂ ２轰炸机和Ｆ ２２战斗机在外形设计上很好地兼
顾了隐身和气动性能两方面的要求。

图１ ７３　Ｆ １１７Ａ隐身战斗轰炸机
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国外把隐身飞机的发展分为五代：第一代是洛克希德·马丁“臭鼬”工程队的ＳＲ ７１战
略侦察机；第二代为“海弗兰”原型机，即Ｆ １１７的原型机；第三代是洛克希德·马丁公司的Ｆ
１１７战斗轰炸机；第四代是诺斯罗普·格鲁曼公司的Ｂ ２战略轰炸机；而洛克希德·马丁／
波音联合研制的Ｆ ２２战斗机为第五代隐身飞机。我国将隐身飞机分为三代，Ｆ １１７为第一
代隐身飞机，Ｂ ２为第二代，Ｆ ２２和Ｆ ３５为第三代隐身飞机。

２ 航天技术现状

航天技术对现代战争已经产生了重大影响，世界各国更加重视军事航天系统与反系统的
研制，特别是美国率先发展并决意部署国家导弹防御系统（ＮＭＤ），将不可避免地把航天技术
的发展推向一个新阶段。２００１年１月２２～２６日，美国进行了代号为“施里佛２００１”的首次以
太空为主要战场的军事模拟演习；就在这期间，俄罗斯总统也下令建立俄罗斯军事航天部队；
日本也准备投巨资研究载人飞船。到２００３年，世界各国发射的各类航天器超过５０００个（美
国和俄罗斯占绝大多数），其中军用航天器约占总数的７０％。
西方军事大国的信条是“谁能控制空间，谁就能控制地球”。为军事目的服务，是空间大国

航天活动的主旋律。军用卫星系统在为战略决策服务的同时，也为武器装备和作战部队提供
各种通信广播、侦察监视、导航定位等支持，极大地提高了武器装备的整体作战效能。美国拥
有十分健全的军用卫星系统，代表着世界最先进水平，同时还拥有由运载火箭、航天飞机和空
射型运载火箭组成的运载系统，具备轻型、中型、重型不同种类航天器的发射能力和完善配套
的发射测控系统及严密的防天监视系统。其次是俄罗斯、法国和英国。
侦察卫星占军用卫星总数的６０％，它不仅是大规模战略侦察的重要手段，而且正在把触

角逐步伸向战役、战术范围，如图１ ７４所示为一侦察卫星。美国的ＫＨ １２“锁眼”１２号数字
图像传输侦察卫星，采用先进的ＣＣＤ可见光相机，地面分辨率达到０．１ｍ，有“极限轨道平台”
之称，而且有很强的机动变轨能力；美国“长曲棍球”雷达成像卫星能识别伪装或地下目标，地
面分辨率达０．３ｍ。俄罗斯的第五代光学成像卫星的地面分辨率可达０．２ｍ。法国使用的
“太阳神”１Ａ光学成像侦察卫星，地面分辨率为１ｍ，正在研制０．５ｍ的第二代“太阳神”２Ａ卫
星。印度于２００１年１０月发射的实验性侦察卫星的地面分辨率也达到１ｍ。如图１ ７５所示
为地面分辨率为１ｍ的美国ＩＫＯＮＯＳ商用卫星拍摄的照片。
军用通信卫星能够为陆、海、空军等各类用户提供迅速、准确、保密、稳定的通信保障，从而

为建立三军通用的Ｃ３Ｉ系统（即指挥、控制、通信和情报系统，又称为自动化指挥系统）创造条
件。美国的军用通信卫星系统最庞大、也最先进，包括舰队卫星通信（Ｆｌｔｓａｔｃｏｍ）、特高频后继
星（ＵＦＯ）、卫星数据系统（ＳＤＳ）、国防卫星通信系统（ＤＳＣＳ）、军事星（Ｍｉｌｓｔａｒ）系统和跟踪与
数据中继卫星系统（ＴＤＲＳＳ）等。其中“国防通信卫星”从１９６２年开始研制至今，已经发展了
三代；目前在轨服役的第三代总计１４颗，能保证除两极外全球所有地区２４小时不间断通信，
是美国最重要的全球军事通信系统。俄罗斯现役的军用通信广播卫星主要有“闪电”型通信卫
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星系统，“宇宙”通信卫星系统，“急流”卫星系统以及“虹”、“地平线”与“荧光屏”地球静止轨道
通信卫星系统等。其中“闪电”通信卫星是俄罗斯战略通信卫星，从１９６５年４月２３日第一颗
“闪电”１号升空，至今已发展了三代；第一代发射了８９颗，第二代发射了１７颗，第三代发射了
近百颗，都采用倾角６２．８°至６５．５°的大椭圆轨道，以便覆盖到纬度较高的俄北部领土。目前
北约拥有“纳托”系列军用通信卫星系统，英国有“天网”系列军用通信卫星系统，法国有“西拉
库萨”军用通信卫星系统。

图１ ７４　侦察卫星 图１ ７５　晴朗天气下的卫星照片

导航卫星可以为水面舰船、水下潜艇、空中飞机以及导弹等调整目标和为地面部队提供精
确的定位数据，使所有作战部队能够在统一的作战意图下，按照规定的时间、地点协同动作，因
此被称为“三军指南”。目前只有美国和俄罗斯两国拥有独立的卫星导航定位能力。美国的全
球定位系统（ＧＰＳ）和俄罗斯的全球导航卫星系统（Ｇｌｏｎａｓｓ）是世界上广泛应用的两种现役卫
星导航系统。欧洲一些国家和日本都正采取先利用后取代的策略，近期建立基于ＧＰＳ和Ｇｌｏ
ｎａｓｓ卫星的增强系统，远期目标为建设自己独立的导航定位卫星系统，如欧盟的“伽利略”全
球定位系统。我国的“北斗”双星导航定位系统是一种区域性的双向导航体系，技术水平和性
能方面还存在较大改进空间。
气象卫星可以比较准确地预报全球或局部地区的气象情况，为制定作战计划提供更充分

的依据。美国、俄罗斯、欧洲空间局、日本和印度都有自己的气象卫星系统。美国国防部还专
门部署了军用气象卫星，如美国的国防气象卫星就是目前世界上惟一的军事气象卫星系统，从

１９６５年１月１９日发射第一颗，至今共发射了７代共４０余颗，平均每年约发射１颗。
测地卫星可以准确地测出各种打击目标的地理位置，从而提高战略武器的命中精度。美

国、苏联和法国曾先后发射过测地卫星，目前已没有专用的测地卫星。美国国防部在２０００年

２月曾利用航天飞机携载合成孔径雷达对全球７０％的陆地表面进行了三维高精度数字地形
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测绘，这些数据具有极其重要的军事意义，特别是对精确制导武器而言。现代高技术战争已经
从传统的“三维（陆、海、空）战争”发展为“四维（陆、海、空、天）战争”或“五维（陆、海、空、天、电
子战）战争”，“空间战”将是未来战争的重要组成部分。
载人航天系统包括三大部分：轨道基础设施、地面基础设施和天地往返运输系统。轨道基

础设施由在低轨道上运行的载人空间站、无人轨道平台及在高轨道上运行的数据中继卫星、定
位卫星等组成；地面基础设施由指挥控制中心、跟踪通信网、发射中心、着陆场、航天员选拔训
练中心及有效载荷中心等组成；天地往返运输系统向空间站接送换班的航天员，把货物由地面
送到空间站，并把重要的试样及资料送回地面。已经使用的有两种天地往返运输系统：一次性
使用的载人飞船和运货飞船以及可重复使用的航天飞机。
空间站从总体方案方面可分为三个主要类型：即单模块空间站、多模块组合空间站和一体

化综合轨道基地。单模块空间站是指由火箭一次发射入轨即可运行的空间站，如苏联的“礼
炮”号空间站和美国的“天空实验室”等。俄罗斯的“和平”号空间站是多模块组合空间站的典
型例子，“和平”号空间站由“联盟”ＴＭ飞船承担天地往返运人任务，由“进步”号飞船承担运
货任务，特点是各舱段为积木式组合，每个舱段都有独立的电源及控制系统，比较灵活。一体
化组合空间站是在一个基础框架结构（或称龙骨结构）上安装试验舱、生活舱、太阳帆板、移动
式机械臂搬运系统、暴露设施乃至转运发射设施的大型空间站，这种空间站有统一的服务设
施，集中供电、供气、散热，统一的姿控系统和交会系统，使每个组成模块的功能单一化，提高了
全站的效率。
载人飞船由乘员返回舱、轨道舱、服务舱、对接舱和应急救生装置等部分组成。登月飞船

还具有登月舱。返回舱是载人飞船的核心舱段，是飞船上升和返回过程中航天员的座舱，也是
整个飞船的控制中心，它不仅和其他舱段一样要承受上升段和轨道运行阶段的各种应力和环
境条件，而且还要经受再入大气层和返回地面阶段的减速过载和气动加热。轨道舱是航天员
在轨道上的工作场所，里面装有各种实验仪器和设备。服务舱通常安装推进系统、电源和气源
等设备，对飞船起服务保障作用。对接舱是用来与空间站或其他航天器对接的舱段。载人飞
船最基本的舱段是返回舱及服务舱。在完成轨道任务之后，只有返回舱载人返回地面。除我
国的“神舟”飞船外，美国和苏联的载人飞船都是３０年前研制的。苏联的“联盟” ＴＭ 飞船的
总长为７．１３ｍ，直径２．２ｍ，总质量７０７０ｋｇ，其中返回舱质量３０００ｋｇ，能乘坐３名航天员，
同时运送１００ｋｇ货物。“联盟”ＴＭ飞船还可作为国际空间站的救生飞船使用。美国的“阿
波罗”飞船由指令舱、服务舱和登月舱三个部分组成，总质量为４７９００ｋｇ，其中指令舱质量

５５６０ｋｇ，能乘坐３名航天员，同时可回收４５０ｋｇ货物。
目前只有美国成功地研制并使用了航天飞机。航天飞机由轨道器、外贮箱和两个固体助

推火箭组成，总起飞质量为２０４００００ｋｇ，海平面总推力为３４６２２ｋＮ。轨道器的外形像一架
飞机，共装有３台液氢液氧火箭发动机，每台推力为１７５４ｋＮ。轨道器的翼展为２３．７９ｍ，机
身长度３７．２４ｍ，净质量７４８４４ｋｇ。航天飞机在２１世纪初的主要任务是承担建造国际空间
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站的运输任务，该任务由于“哥伦比亚”号航天飞机的空中爆炸而暂时搁浅。
世界上起飞重量最重、推力最大的火箭是俄罗斯的“能源”号重型通用运载火箭。该火箭

是苏联为发射“暴风雪”号航天飞机而研制的超级火箭，于１９８７年５月１５日首次发射成功，采
用捆绑技术，长６０ｍ，总质量２４０００００ｋｇ，能把１０００００ｋｇ的有效载荷送入近地轨道，可用于
发射大型无人航天器，也可发射载人航天飞机。“能源”号和美国１９６７年首次发射成功的“土
星”５号同为当今的巨型运载火箭。
欧洲空间局的“阿丽亚娜”５型是最新研制的重型运载火箭，它能把质量为６８００ｋｇ的单

颗卫星或总质量为５９００ｋｇ的２颗卫星送入地球同步转移轨道，该火箭１９９６年６月４日首次
发射没有成功，直到１９９８年１０月２３日的第３次发射才获圆满成功。“阿丽亚娜”系列火箭主
要用于商业发射。
美国的“大力神”４型主要用于发射大型军用卫星和其他政府出资的太空载荷，由于价格

昂贵，在商业发射市场并无竞争力，其太阳同步轨道的运载能力为１４０００ｋｇ，低轨道运载能力
为１７０００ｋｇ，地球静止转移轨道的运载能力最大为５８００ｋｇ。
日本的 Ｈ ２大型运载火箭于１９９４年２月３日首次发射成功，该火箭可将２２００ｋｇ的有

效载荷送入地球同步转移轨道，可用于发射卫星和行星际探测器。Ｈ ２的改进型 Ｈ ２Ａ于

２００１年８月２９日首次发射成功，地球同步转移轨道的运载能力最大可达５０００ｋｇ。

１．５．２　航空航天技术的未来发展趋势

１ 航空器的未来发展趋势

（１）先进战斗机

Ｆ ２２和Ｆ ３５代表了未来先进战斗机的技术发展方向，世界许多航空大国也在发展相
似技术水平的新一代战斗机。俄罗斯空军的第五代歼击机又称为 ＭＦＩ，是“多用途前线战斗
机”的字头缩写，是直接针对美国Ｆ ２２战斗机进行设计的。为了第五代歼击机而开发的

１４４验证机和Ｓ ３７验证机也代表未来战斗机技术的发展趋势。俄罗斯米高扬设计局研制
的１．４４验证机就其作战效能来看，可以与美国的Ｆ ２２相匹敌。１．４４验证机在工程发展阶
段的编号为１．４２，１９９９年１月１２日，米格１．４４首次公开亮相，并于２０００年２月２９日完成了
首飞。它采用全动前翼的鸭式布局，具备隐身和超声速巡航能力。Ｓ ３７是俄罗斯苏霍伊设
计局研制的具有隐身功能的第五代歼击机的技术验证机，于１９９７年９月２５日首飞，飞机采用
了前掠翼的三翼面布局，使用具有推力矢量能力的发动机。在超视距攻击方面，俄罗斯空空导
弹的有效射程优于美国的远距空空导弹。

（２）无人驾驶侦察与作战飞机
无人驾驶飞机（ＵＡＶ）具有重量轻、尺寸小、成本低、机动性高和隐蔽性好等特点，适宜于

在高危险区域执行任务，以降低飞行员的生命危险。随着电子、控制和导航技术的飞速发展，
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无人机的军事用途扩展到侦察、监视、通讯、反潜、骚扰、诱惑、炮兵校正、电子对抗和对地攻击
等。海湾战争、科索沃战争、阿富汗战场和第二次对伊战争中，美国的“捕食者”、“全球鹰”等无
人机被大量应用。无人战斗航空器（ＵＣＡＶ）构想将在比有人系统低得多的全寿命周期费用下
为先进空中力量增加战术威慑，美国计划将 ＵＣＡＶ武器系统作为２０１０后军力结构的一个完
整组成部分，初期作战目标是作为有人飞机的有机补充，通过在处于安全地区的操作员控制其
执行对敌防空压制（ＳＥＡＤ）任务来支持攻击计划。在２００２年的阿富汗战场上，美军使用

Ｔｉｅｒ ２“捕食者”无人驾驶飞机向基地组织的车队发射了“海尔法”空地导弹。ＵＡＶ 和

ＵＣＡＶ毫无疑问将成为未来航空器发展热点。如图１ ７６所示为美国的“全球鹰”战略无人
侦察机。

图１ ７６　“全球鹰”无人侦察机

（３）大型和超声速运输机
随着空中旅行需求的不断增加和美军全球快速部署战略的实施，大型或巨型旅客机和运

输机已经开始研制，如欧洲空中客车公司的 Ａ３８０具有双层客舱，载客量达到５５０人，如
图１ ７７所示。处于概念设计中的波音７４７ Ｘ，载客量将超过６００人。国外也有了１０００座

图１ ７７　Ａ３８０大型运输机

级别的巨型飞翼布局的运输机方案。超声速空
中旅行一直是许多人的梦想，虽然已经有了第一
代超声速运输机（ＳＳＴ），但由于经济性差和噪声
问题没有解决，运营很不成功。载客量超过３００
人，以２～２５倍声速巡航的第二代ＳＳＴ的发展
已经受到了航空大国的高度重视。

（４）空天飞机
空天飞机是一种既能在大气层内飞行，又能

在外层空间航行的水平起降飞行器。１９８６年，美
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国提出研制代号为Ｘ ３０的重复使用单级入轨水平起降的“国家空天飞机”计划，接着俄、英、
德、法、日等国纷纷推出了各自的可重复使用航天运输系统方案。空天飞机计划实现后，人类
将可在２小时内到达地球任意地方。新概念吸气式发动机、高超声速空气动力学、机身和发动
机一体化设计以及耐高温结构与材料方面的突破是成功研制空天飞机的基本保证。空天飞机
的主要目的就是实现安全和低费用的地球轨道航天运输，从而促进人类对太空的商业开发和
民用探索，其潜在军事用途也是显而易见的。

（５）微型航空器
微型航空器（ＭＡＶ）是一种适合于排或排以下战斗单位的新式武器装备，满足未来野外分

图１ ７８　微型航空器

散部队和城区作战的需要。要求其最大尺寸不
超过１５０ｍｍ!重量１００ｇ左右!有效载荷约

２０ｇ!飞行速度５０ｋｍ／ｈ左右!航时大于２０
ｍｉｎ。低雷诺数空气动力设计、机载设备微型化
及其系统综合、微型动力、自主飞行以及数据传
送和人机交互等均为 ＭＡＶ 的关键技术领域。

ＭＡＶ有固定翼!旋翼及扑翼三种气动布局形
式。如图１ ７８所示为美国国防部先进研究计
划局（ＤＡＲＰＡ，又译“国防部预研局”）主持开发
的微型航空器。许多西方国家也对 ＭＡＶ产生

了极大的兴趣。
（６）新概念和特种航空器
这类航空器是指非常规或非常规空气动力布局的各种航空器。利用地面效应结合动力增

升装置研制的地效飞行器，可高效地掠水面飞行，俄罗斯在地效飞行器方面具有较大的技术优
势。结合飞机与直升机特点、勿需跑道的倾转旋翼机，如美国的Ｖ ２２，也有广泛的军民用市
场。斜置翼、环形翼、连翼、双机身等特殊布局飞机以及我们现在还没有任何概念的特殊航空
器将成为今后的研究内容或发展方向。

２ 航空科学技术的未来发展趋势

（１）空气动力学
空气动力学一直是航空器设计考虑的关键内容，目的是如何提高未来飞机的性能。飞机

机翼表面流动的层流化是提高飞机巡航升阻比的最有效技术手段。从绕翼型流动的边界层来
看，翼表面有转捩点，转捩点前为层流，之后转变为湍流，要得到实用的层流化机翼设计方法，
必须弄清楚附面层的转捩机理。超声速运输机和空天飞机的空气动力设计需要减少激波阻力
和降低“声爆”的影响，要研究新的气动布局方案。高速飞机在起飞着陆状态下的低速气动设
计也是工程设计中亟待解决的问题。
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计算流体力学（ＣＦＤ）仍然是研究重点，欧拉和Ｎ Ｓ方程的数值求解与网格生成技术继
续受到关注。在试验空气动力学中需要解决支承和洞壁的影响、高超声速风洞试验、低速风洞
的风速均匀与稳定性以及高精度的非接触测量系统等问题。空气动力机理研究方面，低雷诺
数空气动力学、仿生空气动力学以及对湍流、转捩、分叉、漩涡与漩涡相互作用等流动现象的研
究将仍然是未来的研究前沿课题。发展飞机的空气动力学应该是理论、精致实验和ＣＦＤ的结
合。

（２）推进技术
今后一段时间的发展目标仍然是提高热机和推进效率、降低燃油消耗、提高推力级、减轻

重量、减少排放、降低噪声、增加可靠性、提高使用寿命和减少维护工作量。亚声速客机用的发
动机，要大幅度地提高增压比和涡轮进口温度，增大涵道比或采用无涵道桨扇。利用ＣＦＤ技
术设计风扇、压气机和涡轮，改进燃烧室以降低排放量，采用主动控制技术来提高压气机效率
和喘振裕度，用磁悬浮轴承以减轻重量。
总体热力循环参数设计、一体化高空低雷诺数燃烧室、复合材料风扇、低耗油率设计等都

是今后的发展方向。组合发动机、超燃冲压发动机、脉冲爆震波发动机以及其他新概念或非常
规发动机的原理研究也是这一领域的重点。

（３）材料和结构
金属材料仍然是今后民用飞机机体的主要用材，因而要发展铝锂合金，在不降低寿命的条

件下提高材料的比刚度、韧性和抗腐蚀能力，同时也要开展高比强度材料的研究与开发。研究
和发展实用的复合材料结构的设计、分析、制造、检验和修理方法，研究复合材料的损伤容限机
理和实用的无损探伤技术。研究和开发耐高温树脂基和陶瓷基复合材料。
利用复合材料特点开展“智能结构”研究，实现结构颤振和载荷的主动控制。进一步开展

先进结构寿命预测方法和结构分析软件的研究与开发。
（４）航空电子与控制
为提高航空器的运送能力，要充分利用各种来源的导航信息，实施航迹的跟踪与管理。为

实现全天候起降，要建立可靠的防撞系统。研制新的风切变探测装置及其回避系统。在座舱
显示系统方面，要增加显示信息和数据，增强视景画面，利用语音控制来提高飞行员的操作正
确性。
未来的民用飞机也要采用主动控制技术，实现放宽静稳定、突风减缓和载荷降低。
（５）总体综合设计
航空器总体设计是一个涉及诸多学科的复杂系统工程，寿命周期与可承受性的考虑使得

总体综合设计更具挑战。多学科设计优化（ＭＤＯ）技术有助于获取一个最优的或平衡的设计
方案，气动／隐身、气动／结构、结构／主动控制以及更多学科的一体化设计无疑是该领域未来的
发展方向。总体方案的可行性、可存活性和可承受性方面的研究也将受到关注。
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（６）其　他
认知工程，隐身、战斗生存力与作战效能研究，电子样机与虚拟设计技术开发，飞机和发动

机的光传操纵，低污染环保设计，先进机载雷达，飞机和外挂物管理系统，反设计技术等都是航
空科学技术领域未来的研究和发展重点。

３ 航天技术的发展趋势

在新的世纪，太空将进一步成为国家安全和国家利益的重点考虑对象。大力发展军事和
商业航天，夺取和保持太空优势地位，是２１世纪超级大国和地区性强国所追求的重要目标。

（１）运载火箭
在运载火箭方面，仍以提高运载能力和可靠性、简化操作程序和降低发射成本为今后的目

标。运载火箭的发展主要体现在两个方面，首先是进一步改进现有的一次性运载火箭，第二是
发展新型可重复使用的空间往返系统。
美国正在研制的改进型一次性运载火箭（ＥＥＬＶ）就是改进运载火箭的代表。新一代

ＥＥＬＶ是由美国空军同波音公司联合研制的“德尔它”ＩＶ重型火箭，该运载火箭长７２ｍ，重

７２５ｔ，低地球轨道运载能力为２３０００ｋｇ，地球同步转移轨道的运载能力为１３６００ｋｇ，它将成
为美国国家航空航天局（ＮＡＳＡ）计划于２００８年发射的轨道空间飞机（ＯＳＰ）的首选运载工具。
该运载火箭采用基于商用硬件的推力器模块等技术，发射成本比现有火箭低。
美国也在研制可重复使用运载器，旨在降低天地往返成本。在众多方案中，最有名的当属

１９９６年启动的Ｘ ３３，它是“冒险星”单级入轨可重复使用运载器的１／２比例技术验证机，计划
用它在无人驾驶情况下做低轨道试验，它可以单级入轨，从而能大大降低发射成本，估计其发
射费用仅为目前的１０％。但由于该计划风险太大，研制进程一再推迟，美国于２００１年３月取
消了这一计划，并考虑新的方案。目前，美国惟一在研制中的可重复使用运载火箭是“基斯特
勒Ｋ １”型运载器，由ＮＡＳＡ资助１．３５亿美元在未来几年内进行４次飞行试验。由于当前
发射航天器价格昂贵，每千克有效载荷的发射费用高达１００００美元至３００００美元，限制了太
空资源的广泛应用，可重复使用运载工具的研制，希望把这一成本降低到每千克２０００美元或

１０００美元。
（２）人造地球卫星
人造地球卫星将加快更新换代的速度和进一步扩大应用范围。
人造地球卫星将向越来越大和越来越小两个方向发展：一方面，综合型高功率大型卫星平

台最终将演变成一种被称为“空间平台”的新型航天器；另一方面，质量在５００～１０００ｋｇ的小
卫星、质量在１００～５００ｋｇ的超小型卫星、１０～１００ｋｇ的微型卫星和质量小于１０ｋｇ的所谓纳
米卫星将越来越受到重视，现已有人提出芯片卫星方案。
新型空间平台与人造地球卫星的不同点是有人照料、定期在轨维修和更换仪器、可加注燃

料和补给品，因而具有寿命长、用途广的特点。而小型卫星具有研制周期短、体积小、性能好、
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可靠性高、发射灵活和不易被摧毁等一系列优点，尤其是由小卫星组成的星座，其功能比大型
卫星更具吸引力。要使微型卫星和纳米卫星投入使用，必须先攻克集成公用模块技术（ＩＵＭ）
和微电子机电集成系统（ＭＥＭＳ）等关键技术。
地球同步轨道通信卫星的发展将以大功率、长寿命和高频段为主，卫星平台将实现模块

化、集成化和系列化，并将广泛采用超大型天线、多点波束、功率按需分配等新技术，以实现卫
星宽带、高速率通信。发展Ｋａ波段或更高频段的高速率宽带低、高轨道星座系统，构筑太空
信息高速公路，将成为今后一段时期的关注热点，因为它比光纤通信成本低，建造容易，是信息
时代的重要力量。卫星激光通信技术的采用将大大加速全球太空信息高速公路的建成。
遥感卫星将向三个方向发展：大型综合系统、分布式小型遥感卫星星座和小型高分辨率商

业遥感卫星。大型综合系统可同时利用多种遥感器，对地球的环境、资源、海洋和气象等全面
观测；分布式小型遥感卫星星座可同时获得时空分辨均高的地球图像；而小型高分辨率商业遥
感卫星则可灵活地满足各种用户需要。
导航定位卫星在国民经济中的应用将更为普及，并将不断采用新技术来提高定位精度和

拓展卫星功能（如兼有通信功能）。
卫星应用的商业化和军事化趋势会进一步加强。比如，军事航天的任务将由目前的空间

支援（发射和部署航天器）和力量增强（侦察、通信、导航等），转变为空间控制（保护己方航天系
统、破坏敌方航天系统）和力量运用（从空中攻击地球），使空间从支援地球上陆、海、空部队作
战的辅助战场，变成由地球上陆、海、空部队支援的主战场。有人认为，到２０２５年，大部分战争
可能不是攻占领土，甚至不发生在地球表面，而是发生在太空或信息空间。谁能控制太空或信
息，谁就能取得优势。

（３）载人航天
未来的载人航天将分四步走。
第一步是在２００５—２００６年建造成“阿尔法”国际空间站（该工程可能会延期），使７名航天

员在上面长期工作。此后启动第二代国际空间站“贝塔”计划，建成后将作为更长期的宇宙飞
行的中转站。
第二步建立空间基地。空间基地除具有空间站的全部功能外，还能对其他航天器进行加

注燃料、维修更换仪器等在轨服务。它配有轨道机动飞行器、轨道转移飞行器等，其中维修服
务站是重要设施之一，站上有移动服务系统和各种维修工具，可用来装配大型空间结构，充分
发挥人的作用。基地上还可建空间工厂，生产特殊材料和药品等，使载人航天进入真正的应用
阶段。
第三步建立月球基地。月球上蕴藏着丰富的资源，尤其是有地球上没有的核燃料氦 ３，

如用它取代核聚变中的氘，不仅能解决地球上的能源危机，还可减少核污染几十倍。根据有关
资料介绍，月球上的氦 ３蕴藏量达１００万吨，其总能量相当于地球上已开发的所有矿物燃料
的１０倍。仅数十吨氦 ３核聚变所产生的能量就可以满足地球２１世纪需要的全部电能。月
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球的引力只有地球的六分之一，没有空气，用月球作行星际航天基地和天文观测站都十分理
想。在月球上建造太阳能发电站，发电效率极高。日本已提出把月球发电作为一种新的产业，
并设想用微波技术把电送回地球。在建立月球基地后，人们还能开发和利用月面资源，制造航
天用推进剂等。理想中的月球基地为一个宽敞的密闭环境，其内部要有和地面上一样的温度、
压力和空气成分，在这个密闭环境中，人类和动物、植物共生在一起，氧气、水和食物互相循环
转换，不需外界补给。多个发达国家都制定了有关的长远计划。
第四步为载人火星飞行。火星是与地球最相似且距地球最近的九大行星之一，研究它对

认识地球本身和整个太阳系都具有重要意义，尤其是对揭开生命的起源和演化进程很有帮助。
载人火星飞行的关键技术是载人火星飞船生命保障系统的再生循环技术。另外还要搞清在飞
往火星的漫长旅途中（５００多天），长期失重对人体的生理影响以及长期寂寞和孤独对航天员
心理的影响等。

（４）空间天文探测
未来的空间天文探测将包括４个方面。首先是研究日地关系，弄清太阳为什么变化和是

怎样变化的，地球与行星之间是怎样响应的，这种响应对人类有何影响。其次是探索太阳系，
确定太阳系是如何形成的，生命的起源到底是什么，行星在整个历史中经历了哪些变化。第三
是了解宇宙的结构和演变，探索宇宙中物质和能量间的循环。最后是分析宇宙的起源，弄清星
系、恒星和行星系统是怎样形成的。
所有的天文卫星和无人宇宙探测器都将围绕这４个方面来研制，其中行星探测器的研制

将遵循“更快、更好、更省”的方针。１９８９年发射的“伽利略”号土星探测器，已于２００３年９月

２１日完成长达１４年的太空探索使命，在地面操控下，坠毁于木星。北京时间２００４年７月１
日上午成功进入土星轨道的“卡西尼”号土星探测器是世界上最后一个大型探测器。
未来天文探测的重点是“主攻”日地关系，因为太阳释放的巨大能量和物质对日地空间及

地球环境有着直接而强烈的影响，与航天技术的发展关系密切。另外，多卫星同时探测的规模
会越来越大。比如为了弄清太阳的变化及其对人类的影响，美国和欧洲将发射１６颗太阳观测
卫星，其中６颗用于监测太阳变化，６颗监测地球空间对太阳变化的响应，其余的卫星则探测
太阳风和４颗行星的大气状态。多星同时观测，可了解地球空间环境的时空变化，所以这些天
文卫星既有满足时间分辨率要求的高轨道卫星，也有满足空间分辨率要求的低轨道的卫星。
美国于１９９８年１０月２４日成功发射了“深空”１号探测器，从而拉开了其“新盛世”计划的

序幕。今后还将发射“深空”２号、３号等空间探测器。“新盛世”计划的目的是进一步落实“更
快、更好、更省”的发展方针，研制一批小型、低成本、自主工作的航天器，以满足在太空建立真
正的无人探测研究基地的需要。发射“深空”１号的主要目的不在于对行星际星球目标进行科
学探测，而在于对一批新技术在未来空间探测中的应用进行验证，在它发射头两年的飞行中，
对用于未来飞行的１２项新技术进行了试验，其中最重要的就是试验离子推进系统和自主导航
系统。“深空”１号是世界上第一个以离子推进器为主要动力的空间探测器，它在离子推进系
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统工作期间，其自主导航仪能够通过扫描恒星体和小行星，测定自己所在的确切位置，并根据
太阳电池阵产生电能的模型和器载设备耗功的情况，选择推力器的节流级，调节推力大小。
随着人类空间探测活动范围的扩大及探测任务进一步趋于多样化，深空探测的新型推进

技术、探测器智能自主技术、新型传感器和载荷技术、测控与通信技术等都得到了长足的发展，
并在深空探测活动中发挥了重要作用；有的还需要进一步研发，逐步在今后的深空探测计划得
到实际应用。

思考题

１ 什么是航空？什么是航天？航空与航天有何联系？

２ 飞行器是如何分类的？

３ 航空器是怎样分类的？各类航空器又如何细分？

４ 航天器是怎样分类的？各类航天器又如何细分？

５ 火箭和导弹有哪些相同和不同之处？

６ 要使飞机能够成功飞行，必须解决什么问题？

７ 战斗机是如何分代的？各代战斗机的典型技术特征是什么？

８ 直升机主要以什么技术标准进行分代？

９ 载人航天的工具或方式有哪几种？它们之间有什么区别？

１０ 巡航导弹和弹道导弹有什么不同？

１１ 航空航天在国防和国民经济建设中占有什么样的地位？发挥什么样的作用？

１２ 新中国成立以来，我国的航空工业取得了哪些重大成就？

１３ 什么是“两弹一星”？

１４ 我国的运载火箭共有几个系列？多少个型号？各自有什么用途？

１５ 熟悉航空器、航天器、火箭和导弹发展史上的第一次和重大历史事件发生的时间和地点。

１６ 通过阅读教材中的航天航天技术现状和未来的发展趋势，谈谈你对未来我国航空航天技
术发展途径的看法。
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第２章　飞行环境及飞行原理

２．１　飞行环境

飞行环境对飞行器的结构、材料、机载设备和飞行性能都有着非常重要的影响。只有了解
和掌握了飞行环境的变化规律，并设法克服或减少飞行环境对飞行器的影响，才能保证飞行器
准确可靠的飞行。
飞行环境包括大气飞行环境和空间飞行环境。

２．１．１　大气环境

大气是地球周围的一层气态物，包围地球的大气层是航空器惟一的飞行环境。大气在地
球引力作用下聚集在地球周围，大气层总质量的９０％集中在离地球表面１５ｋｍ高度以内，总
质量的９９．９％集中在地球表面５０ｋｍ高度以内。在２０００ｋｍ高度以上，大气极其稀薄，并逐
渐向行星际空间过渡。大气层没有明显的上限，它的各种特性沿铅垂方向上变化很大，例如空
气压强和密度都随高度增加而降低，而温度则随高度变化有很大差异。在离地球表面１０ｋｍ
高度，压强约为海平面压强的１／４，空气密度只相当于海平面空气密度的１／３。根据大气中温
度随高度的变化，可将大气层划分为对流层、平流层、中间层、热层和散逸层５个层次，大气层
分布如图２ １所示。

１．对流层

大气中最低的一层为对流层，其气温随高度增加而逐渐降低。对流层的上界随地球纬度、
季节的不同而变化。就纬度而言，对流层上界在赤道地区平均为１６～１８ｋｍ；在中纬度地区平
均为９～１２ｋｍ；在南北极地区平均为７～８ｋｍ。
对流层的主要气象特点为：气温随高度升高而降低；风向、风速经常变化；空气上下对流激

烈；有云、雨、雾、雪等天气现象。对流层是天气变化最复杂的一层，飞行中所遇到的各种天气
变化几乎都出现在这一层中。

２．平流层

平流层位于对流层的上面，其顶界约为５０ｋｍ。在平流层大气主要是水平方向的流动，没
有上下对流。随着高度的增加，起初气温基本保持不变（约为２１６Ｋ）；到２０～３２ｋｍ以上，气



图２ １　大气层分布

温升高较快，到了平流层顶界，气温升至２７０～２９０Ｋ。平流层的这种气温分布特征同它受地
面影响较小和存在大量臭氧有关。平流层的主要特点是空气沿铅垂方向的运动较弱，因而气
流比较平稳，能见度较好。
航空器的飞行环境是对流层和平流层。

３．中间层

中间层为离地球表面５０～８５ｋｍ的一层。在这一层内，气温随高度升高而下降，且空气
有相当强烈的铅垂方向的运动。当高度升到８０ｋｍ左右时气温降到１６０～１９０Ｋ。
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４．热　层

从中间层顶界到离地平面８００ｋｍ之间的一层称为热层。在此层内，空气密度极小，由于
空气直接受到太阳短波辐射，空气处于高度电离状态，温度又随高度增高而上升。

５．散逸层

热层顶界以上为散逸层，它是地球大气的最外层。在此层内，空气极其稀薄，又远离地面，
受地球引力很小，因而大气分子不断地向星际空间逃逸。这层内的大气质量只是整个大气质
量的１０－１１。大气外层的顶界约为２０００～３０００ｋｍ的高度。

２．１．２　空间环境

空间飞行环境主要是指真空、电磁辐射、高能粒子辐射、等离子体和微流星体等所形成的
飞行环境，如图２ ２所示。

图２ ２　空间环境

１．地球空间环境

地球空间环境包括地球高层大气环境、电
离层环境和磁环境。高层大气密度和压强随高
度的增加按指数规律下降，最后接近真空。电
离层离地球表面６０～１０００ｋｍ，在这里大气中
的原子在太阳辐射作用下，电离成自由电子和
正离子，电子浓度不但随高度变化，还随昼夜、
季节、纬度和太阳的活动而变化。

　　地球本身具有较强的磁场，它从距地球表
面６００～１０００ｋｍ处开始向远处空间延伸，影响
范围向上可达数万千米。磁层中还存在着密集
的高能带电粒子辐射带，又称“范爱伦辐射带”，可能会引起航天器材料、器件和人体的辐射
损伤。

２．行星际空间环境

行星际空间是一个真空度极高的环境，存在着太阳连续发射的电磁辐射、爆发性的高能粒
子辐射和稳定的等离子体流（太阳风）。这里的环境除了主要受太阳活动的影响外，还受来自
银河系的宇宙线和微流星体等的影响。太阳向空间辐射各种波长的电磁波，除可见光外，还有
红外线、紫外线和Ｘ射线等。当太阳耀斑发生大爆炸时，可以使宇宙射线增强一万倍，其时间
可延续好几个小时，此时可导致地球上的短波无线电通讯中断，要想防护或避开都是很困难
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的。来自银河系的高能带电粒子强度很小，对航天器影响不大。

２．１．３　国际标准大气

飞行器的飞行性能与大气的物理状态（密度、温度和压强等）有密切关系，而大气物理状态
是随其所在地理位置、季节和高度而变化的。为了准确描述飞行器的飞行性能，就必须建立一
个统一的标准，即标准大气。目前我国采用的是国际标准大气，它是由国际性组织（如国际民
用航空组织、国际标准化组织）颁布的一种“模式大气”。它依据实测资料，用简化方程近似地
表示大气温度、密度和压强等参数的平均铅垂分布，并排列成表，形成国际标准大气表（如
表２ １所列）。
应当注意，各地的实际大气参数与国际标准大气之间是存在差别的。国际标准大气所得

的数据与地球北纬３６°～６０°（主要是欧洲）地区的平均数值相近，它与我国的情况有一定的差
距。例如我国广州（北纬２３°０′）、上海（北纬３１°２１′）两地，夏天海平面的实际平均气温都比标
准大气规定的数值高。实际情况虽然如此，但在做飞行试验或进行性能计算时，还是要以国际
标准大气规定的数值为准，只有这样才便于对飞行器的飞行性能进行研究和对比。
国际标准大气有如下规定：大气被看成完全气体，服从气体的状态方程；以海平面的高度

为零高度。在海平面上，大气的标准状态为：气温为１５℃，压强为一个标准大气压，密度为

１２２５ｋｇ／ｍ３，声速为３４１ｍ／ｓ。
根据上述规定，并通过理论计算，即可以确定各高度处的大气物理状态参数（密度、温度和

压强等）。

表２ １　“国际标准大气”表（部分数据）

高　度／ｍ 压　力／Ｐａ 气　温／Ｋ
空气相

对密度

空气密度

／（ｋｇ·ｍ－３）
声　速／（ｍ·ｓ－１）

－１０００

０

１０００

２０００

３０００

４０００

５０００

６０００

７０００

８０００

９０００

１００００

１１０００

１２０００

１１３９３７

１０１３２５

８９８７６

７９５０１

７０１２１

６１６６０

５４０４８

４７２１７

４１１０５

３５６５１

３０８００

２６４９９

２２６９９

１９３３９

２９４．５０

２８８．１５

２８１．６５

２７５．１５

２６８．６６

２６２．１７

２５５．６８

２４９．１９

２４２．７０

２３６．２２

２２９．７３

２２３．２５

２１６．７７

２１６．６５

１．０９９２

１．００００

０．９０７３

０．８２１５

０．７４２０

０．６６８５

０．６００７

０．５３８３

０．４８１０

０．４２８４

０．３８０４

０．３３６６

０．２９６８

０．２５３５

１．３４６５

１．２２５０

１．１１１７

１．００６６

０．９０９２

０．８１９４

０．７３６４

０．６６０１

０．５９００

０．５２５８

０．４６７１

０．４１３５

０．３６４８

０．３１１９

３４５

３４１

３３７

３３３

３２９

３２５

３２１

３１７

３１３

３０９

３０４

３００

２９６

２９６
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续表２ １

高　度／ｍ 压　力／Ｐａ 气　温／Ｋ
空气相

对密度

空气密度

／（ｋｇ·ｍ－３）
声　速／（ｍ·ｓ－１）

１３０００

１４０００

１５０００

１６０００

１７０００

１８０００

１９０００

２００００

２１０００

２２０００

２３０００

２４０００

２５０００

２６０００

２７０００

２８０００

２９０００

３００００

１６５７９

１４１７０

１２１１１

１０３５２

８８４９．７

７５６５．２

６４６７．４

５５２９．３

４７２８．９

４０４７．５

３４６６．８

２９７１．７

２５４９．２

２１８８．３

１８７９．９

１６１６．１

１３９０．４

１１９７．０

２１６．６５

２１６．６５

２１６．６５

２１６．６５

２１６．６５

２１６．６５

２１６．６５

２１６．６５

２１７．５８

２１８．５７

２１９．５７

２２０．５６

２２１．５５

２２２．５４

２２３．５４

２２４．５３

２２５．５２

２２６．５１

０．２１６５

０．１８４９

０．１５７９

０．１３４９

０．１１５３

０．０９８４

０．０８４１

０．０７２０

０．０６１４

０．０５２３

０．０４４７

０．０３８２

０．０３２６

０．０２７５

０．０２３３

０．０１９８

０．０１６８

０．０１４４

０．２６６６

０．２２７９

０．１９４８

０．１６６５

０．１４２３

０．１２１７

０．１０４０

０．０８８９

０．０７５７

０．０６４５

０．０５５０

０．０４６９

０．０４０１

０．０３４３

０．０２９３

０．０２５１

０．０２１５

０．０１８４

２９６

２９６

２９６

２９６

２９６

２９６

２９６

２９６

２９６

２９６

２９７

２９８

２９９

２９９

３００

３０１

３０１

３０２

２．１．４　大气的物理性质

１．大气的状态参数和状态方程

大气的状态参数是指它的压强ｐ、温度Ｔ和密度ρ这三个参数。对一定数量的气体，压强

ｐ，温度Ｔ和密度ρ这三个参数就可以决定它的状态。它们之间的关系，可以用气体状态方程
表示，即

ｐ＝ρＲＴ
式中，Ｔ为大气的绝对温度（单位Ｋ），它和摄氏温度ｔ（单位℃）之间的关系为：Ｔ＝ｔ＋２７３；Ｒ
为大气气体常数，其值为２８７．０５Ｊ／ｋｇ·Ｋ。
大气的状态参数是随飞行高度的变化而变化的，它们不仅对作用在飞机上的空气动力的

大小有影响，而且还对飞机喷气发动机产生的推力大小有很大的影响。

２．连续性

气体是由大量分子组成的，在标准大气状态下，每１ｍｍ３ 的空间里含有２．７×１０１６个分
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子，每个分子都有自己的位置、速度和能量。在气体中，分子之间的联系十分微弱，以致于它们
的形状仅仅取决于盛装容器的形状（充满该容器），而没有自己固有的外形。当飞行器在这种
空气介质中运动时，由于飞行器的外形尺寸远远大于气体分子的自由行程（一个空气分子经一
次碰撞后到下一次碰撞前平均走过的距离），故在研究飞行器和大气之间的相对运动时，气体
分子之间的距离完全可以忽略不计，即把气体看成是连续的介质。这就是在空气动力学研究
中常说的连续性假设。连续介质假设不仅给描述流体的物理属性和流动状态带来很大方便，
更重要的是为理论研究提供了采用强有力的数学工具的可能性。
航天器所处的飞行环境为高空大气层和外层空间，空气分子间的平均自由行程很大，气体

分子的自由行程大约与飞行器的外形尺寸在同一数量级甚至更大，在此情况下，大气就不能看
成是连续介质了。

３．粘　性

　　大气的粘性是空气在流动过程中表现出的一种物理性质。大气的粘性力是相邻大气层之
间相互运动时产生的牵扯作用力，也叫做大气的内摩擦力（即大气相邻流动层间出现滑动时产
生的摩擦力）。

图２ ３　流速不同的相邻大气层

大气的粘性，主要是由于气体分子作不规则运动的结
果。为了说明这个问题，设想把流动着的大气划分为若干
层，如图２ ３所示。从图中可以看出，当大气层与层之间
的流动速度不同时，流得快的一层（如下层）的大气分子由
于不规则运动而侵入上层时，就会促使上层大气加速；同
样上层流得慢的气体分子进入下层时，会使下层大气减
速，这样，相邻的两层大气之间就产生了相互牵扯的内摩
擦力，即粘性力。

大气流过物体时产生的摩擦阻力是与大气的粘性有关系的。因此，飞机飞行时所产生的
摩擦阻力与大气的粘性也有很大关系。
不同流体的粘性是不相同的。流体粘性的大小可以用流体的内摩擦系数来衡量。在常温

下，水的内摩擦系数为１．００２×１０－３Ｐａ·ｓ，而空气的内摩擦系数为１．８１×１０－５Ｐａ·ｓ，其值仅
是水的１．８１％。由于空气的粘性很小，因此很不易察觉，但如果把一个树枝放入水中，抽出时
就会带出很多水珠，可见水的粘性较大。一般情况下，空气对物体的粘性作用力可以不予考
虑，但对于像飞机这样在空气中快速运动的物体，由于空气粘性作用在飞机外表面上的摩擦阻
力已不是一个小数值量，因此必须加以考虑。
流体的粘性和温度是有关系的，随着流体温度的升高，气体的粘性将增加，而液体的粘性

反而减小。对气体来讲，相邻流动层间产生内摩擦力的物理原因是气体分子在层与层之间有
横向动量交换的结果，温度升高，分子间的这种横向动量交换也加剧，因此层与层之间的相互
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牵扯力也增加，使粘性增大。而液体产生粘性的物理原因主要来自相邻流动层分子间的内聚
力，温度升高，液体分子热运动加剧，液体分子间距离将变大，分子间的内聚力也随之减小，故
粘性也会减小。根据这个原理，在用管道运输石油时，对石油加温可以起到减小流动损失、节
省能耗的效果。
对于像空气这种内摩擦系数很小的流体，当物体在空气中的运动速度不是很大时，粘性的

作用也就不很明显，此时，可以采用理想流体模型来做理论分析。通常把不考虑粘性的流体
（即流体的内摩擦系数趋于零的流体），称为理想流体或无粘流体。

４．可压缩性

气体的可压缩性是指当气体的压强改变时其密度和体积改变的性质。不同状态的物质可
压缩性也不同。液体对这种变化的反应很小，因此一般认为液体是不可压缩的；而气体对这种
变化的反应很大，所以一般来讲气体是可压缩的物质。
当大气流过飞行器表面时，由于飞行器对大气的压缩作用，大气压强会发生变化，密度也

会随之发生变化。当气流的速度较小时，压强的变化量较小，其密度的变化也很小，因此在研
究大气低速流动的有关问题时，可以不考虑大气可压缩性的影响。但当大气流动的速度较高
时，由于可压缩性的影响，使得大气以超声速流过飞行器表面时与低速流过飞行器表面时有很
大的差别，在某些方面甚至还会发生质的变化。就必须考虑大气的可压缩性。

５．声　速

声速是指声波在物体中传播的速度。声波是一个振动的声源在介质中传播时产生的疏密
波（压缩与膨胀相间的波）。比如当你摇动一个铃子时，铃子振动就压缩或扰动了附近的空气，
空气的压强和密度发生了变化，并在空气中形成了一疏一密的疏密波，这是空气被压缩和膨胀
交替发生的结果。这种疏密波传到人们的耳膜，人就感觉到了声音，这便是声波。
飞机或物体在空气中飞行时会把前进中碰到的空气微团推开，并把这些微团压紧，物体继

续向前运动，被推开、压紧的微团将膨胀开来，回到其原来的位置。因此，飞机或物体在空气中
运动时，在围绕它的空气中将一直产生着振动的疏密波，这种疏密波在物理本质上和声波是一
样的。不同的是，它的频率不在人耳所能感觉的范围之内，所以人不一定听得到。人的耳膜所
能感受到的疏密波，其振动频率约在每秒１６到２０００次，高于或低于这个频率范围的疏密波，
人都听不到声音。
声速的大小和传播介质有关。实验表明，在水中的声速大约为１４４０ｍ／ｓ（大约５２００

ｋｍ／ｈ），而在海平面标准状态下，在空气中的声速仅为３４１ｍ／ｓ（１２２７ｋｍ／ｈ）。这是因为水的
压强和密度比空气大得多，因此更难于压缩，声波在水中传播的就更快。由此可知，介质的可
压缩性越大，声速越小；介质的可压缩性越小，声速越大。显然，在不可压缩介质中，声速将趋
于无限大。
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声速不但和介质有关，而且在同一介质中，也随着温度的变化而变化。例如海平面的空气
温度较高，压强和密度较大，空气较难压缩，所以声速较大；在对流层中，气温随高度而降低，声
速也随着降低。例如在１１０００ｍ，声速降低到２９６ｍ／ｓ，这表明在高空中，空气更容易压缩些。

６．马赫数

研究航空、航天飞行器飞行原理时，经常会提到马赫数的概念。
对于空气的压缩性来说，在衡量它的压缩程度时，应考虑的一个因素是声速。声速越大，

空气就越难压缩。另一个应考虑的因素是飞行器或物体的运动速度。运动速度越大，则施加
给空气的压力就越大，空气被压缩的也越厉害。由此可见，空气被压缩的程度，与声速成反比，
而与飞机飞行速度成正比。因此，要衡量空气被压缩程度的大小，可以把这两个因素结合起
来。这就是我们经常会提到的马赫数（ＭａｃｈＮｕｍｂｅｒ），通常以Ｍａ来表示，即

Ｍａ＝ ｖ
ａ

式中的ｖ表示在一定高度上，飞行器的飞行速度，ａ则表示该处的声速。
显然，飞行器飞行速度越大，Ｍａ就越大，飞行器前面的空气就压缩得越厉害。因此，Ｍａ

的大小可作为判断空气受到压缩程度的指标。
从飞行实践中可知，当Ｍａ≤０．４时，空气压缩性的影响不大，可认为这时空气是不可压缩

的，也就是说，可把空气密度看成是不变的不可压缩流体来做理论分析。而当Ｍａ≥０．４时，空
气密度就不能再看成常数了，研究飞行器的空气动力大小就必须考虑空气的可压缩性的影响。
特别是进入跨声速飞行后，因为压缩性会产生一种称为激波的独特流动现象，将对飞机的空气
动力和外形设计带来重大影响。
根据Ｍａ的大小，可以把飞行器的飞行速度划分为如下区域，即

　　　　Ｍａ≤０．４为低速飞行；

　　　　０．４＜Ｍａ≤０．８５为亚声速飞行；

　　　　０．８５＜Ｍａ≤１．３为跨声速飞行；

　　　　１．３＜Ｍａ≤５．０为超声速飞行；

　　　　Ｍａ＞５．０为高超声速飞行。

２．２　流动气体的基本规律

流体在流动过程中其物理参数（如速度、压力、温度和密度等）都会发生变化，它们在变化
过程中必须遵循基本的物理定律：如质量守恒定律、能量守恒定律、牛顿第二和第三定律等。
对于气体来说，气流流过物体时其物理量的变化规律与作用在物体上的空气动力有密切的关
系，因此，本节将介绍流体流动的基本规律，以解释空气动力的产生机理，进而说明飞机上产生
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空气动力的原因。

２．２．１　相对运动原理

重于空气的飞机，是靠飞机与空气作相对运动时所产生的空气动力，克服自身的重力而升
空的。没有飞行速度，在飞机上就不会产生空气动力。空气动力的产生是空气和飞机之间有
了相对运动的结果。因此要了解飞机的飞行原理，首先应该了解飞机与空气之间的相对运动
规律。

　　当空气相对于物体流动时，就会对物体产生力。比如，大风吹过高耸的广告牌可以把广告
牌掀翻，飓风可以将大树连根拔起，这些都是空气快速流过物体时，在物体上产生了力的结果。
因此，通俗地讲这个力就叫做“空气动力”。再比如，有风的时候，即使我们站着不动，也会感觉
到有空气的力量作用在身上；在没有风的时候，如果我们骑车飞跑，同样也会感觉到有空气的
力量作用在身上。以上两种情况虽然运动的对象不同，但所产生的空气动力效果是一样的。
前一种是空气流动，物体不动；后一种是空气静止，物体运动。因此只要物体和空气之间有相
对运动，就会在物体上产生空气动力。
飞机飞行时也是一样，例如飞机以ｖ１ ＝６００ｋｍ／ｈ的速度在静止的空气中飞行如

图２ ４（ａ）所示，或者气流以ｖ２＝６００ｋｍ／ｈ的速度从相反的方向流过静止的飞机如图２ ４
（ｂ）所示，二者的相对速度都是６００ｋｍ／ｈ。这两种情况下，在飞机上产生的空气动力完全相
等。因此可以把以上两种运动情况看成是等效的。

图２ ４　大气层分布

　　飞机上产生的空气动力与飞机和空气
之间的相对运动速度有很大关系，只要有
了相对运动，就会在飞机上产生空气动力。
在实际飞行中，飞机上产生的空气动力是
飞机在空气中以一定速度运动的结果，但
在实验研究和理论分析中，往往采用让飞
机静止不动，而空气以相同的速度沿相反
的方向流过飞机表面，此时在飞机上产生
的空气动力效果与飞机以同样的速度在空

气中飞行所产生的空气动力效果完全一

样，这就是飞行“相对运动原理”。在本书
以下章节的理论分析中，都运用相对运动
原理来分析飞机上所产生的空气动力及气流的变化规律。例如，后面将要介绍的风洞实验，就
是建立在这个原理基础上的。目前，相对运动原理已被航空、航天以及航海和交通运输等部门
广泛地采用。
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２．２．２　流体流动的连续性定理

当气体稳定地、连续不断地流过一个粗细不等的变截面管道时，由于管道中任一部分的气
体不能中断，也不能堆积，因此，根据质量守恒定律，在同一时间内，流过管道任一截面的气体
质量都是相等的。
如图２ ５中所示的变截面管道，气体在管道内流动时，在单位时间内，流过管道截面

Ａ Ａ的气体质量ρ１ｖ１Ａ１ 应该和流过管道截面Ｂ Ｂ 的气体质量ρ２ｖ２Ａ２ 相等，即

ρ１ｖ１Ａ１ ＝ρ２ｖ２Ａ２ （２ １）
式中，ρ为大气密度（单位ｋｇ／ｍ

３），ｖ为气体的流动速度（单位 ｍ／ｓ），Ａ为所取截面的面积（单
位ｍ２）。
将式（２ １）推而广之，则气体流过变截面管道中任意截面处的ρｖＡ都应相等，即

ρ１ｖ１Ａ１ ＝ρ２ｖ２Ａ２ ＝ρ３ｖ３Ａ３ ＝ …… ＝ 常数 （２ ２）
式（２ ２）称为可压缩流体沿管道流动的连续性方程。
当气体以低速流动时，可以认为气体是不可压缩的，即密度ρ保持不变，此时式（２ ２）可

以写为

ｖ１Ａ１ ＝ｖ２Ａ２ ＝ｖ３Ａ３ ＝ …… ＝ 常数 （２ ３）
式（２ ３）称为不可压缩流体沿管道流动的连续性方程。

图２ ５　气流在变截面管道内的流动情况

　　由式（２ ３）可知，对于不可压缩流体，当
流体流过管道时，流体的流速与截面面积成
反比，也就是说，在截面面积大的地方流速
低，在截面面积小的地方流速高。

　　在日常生活中我们经常可以看到如下现
象：在河道浅而窄的地方，水流得比较快，在
河道宽而深的地方，水流得比较慢。另外，人
站在两栋高楼中间要比站在平坦开阔的地方

感觉风要大。这些都是流体连续性定理的体现。

２．２．３　伯努利定理

　　根据能量守恒定律，在与周围隔绝的物质系统中，不论发生什么变化或过程，能量的形态
虽然可以互相转换，但总的能量始终保持不变。如自由落体的物体可以把重力势能转化为动
能；风的动能可以通过推动风车桨叶转动，驱动发电机发电而产生电能。但无论这些能量形态
怎样转换，其总的能量之和始终保持不变。

　　伯努利定理就是能量守恒定律在流体流动中的应用。伯努利定理是描述流体在流动过程
中流体压强和速度之间关系的流动规律。流体的压强和速度之间的关系可以用如图２ ６所
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示的实验来说明。

１—容器；２—管道；３—玻璃管

图２ ６　流体在容器和管道中的流动情况

在如图２ ６所示的粗细不均的管道中，在不同截面积处安装三根一样粗细的玻璃管，它
们实际上起到了“压力表”的作用。首先把容器和管道的进口和出口开关都关闭，此时管道中
的流体没有流动，不同截面处（Ａ Ａ、Ｂ Ｂ、Ｃ Ｃ 截面）的流体流速均为零，三根玻璃管中的
液面高度同容器中的液面高度一样。这表明，不同截面处的流体的压强都是相等的。现在把
进口和出口处的开关同时都打开，使管道中的流体稳定地流动，并保持容器中的流体液面高度
不变。此时三根玻璃管中的液面高度都降低了，且不同截面处的液面高度各不相同，这说明流
体在流动过程中，不同截面处的流体压强也不相同。从实验可以看出，在Ａ Ａ 截面，管道的
截面积较大，流体流动速度较小，玻璃管中的液面较高，压强较大，在Ｃ Ｃ 截面，管道的截面
积较小，流体流动速度较大，玻璃管中的液面较低，压强较小。也就是说，流体在变截面管道中
稳定地流动时，流速大的地方压强小，流速小的地方压强大，这种压强和流速之间的变化关系
就是伯努利定理的基本内容。严格地讲，在管道中稳定流动的不可压缩理想流体，在与外界没
有能量交换的情况下，在管道各处的流体的动压和静压之和应始终保持不变，即

静压＋动压＝总压＝常数
如果用ｐ代表静压（静压是指流体在流动过程中，流体本身实际具有的压力，即运动流体

的当地压力。对于飞机来说，飞机远前方的静压是指该飞行高度上未受飞机扰动时的大气压

力），用１
２ρｖ

２ 代表动压（流体以速度ｖ流动时由流速产生的附加压力），则上式可表示为

ｐ＋１
２ρｖ

２ ＝ 常数 （２ ４）

　　于是，在管道的不同截面１ １、２ ２、３ ３处便有

ｐ１＋１
２ρｖ

２
１ ＝ｐ２＋１

２ρｖ
２
２ ＝ｐ３＋１

２ρｖ
２
３ ＝ …… ＝ 常数 （２ ５）

式中，ρ为流体的密度，ｖ为流体的速度。

　　式（２ ４）或（２ ５）就是不可压理想流体的伯努利方程。
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由连续性定理和伯努利方程可知，流体在变截面管道中流动时，凡是截面积小的地方，流
速就大，压强就小；凡是截面积大的地方，流速就小，压强就大。

图２ ７　两船在水中自动靠拢

　　靠得很近的两只船并肩行驶时会自动靠拢就是一个
很好的实例，如图２ ７所示。当水从远处流到两船之间
时，由于水的通道突然变细，因此水流加快，由伯努利定理
可知，此时两船之间水的压强就会变小，船外侧较大的水
压就会把两只船压到一起，使两船自动靠拢，发生碰撞。
连续性定理和伯努利方程是分析和研究飞机上空气

动力产生的物理原因及其变化规律的基本定理，是本书后
面章节理论分析的基础。

２．２．４　低速气流的流动特点

低速气流在流动的过程中，由于其密度变化不大，因此可以近似认为是不可压缩的，即密
度ρ为常数。低速气流在变截面管道中的流动情况如图２ ８所示。当管道收缩时，Ａ２＜Ａ１，
由不可压缩流体的连续性方程（２ ３）可知，气流的流速将增加，ｖ２＞ｖ１；又由伯努利方程
（２ ５）可知，气流的静压将减小，ｐ２＜ｐ１，如图２ ８（ａ）所示。反之，当管道扩张时，Ａ２＞Ａ１，气
流的流速将减小，即ｖ２＜ｖ１，而气流的静压将增加，即ｐ２＞ｐ１，如图２ ８（ｂ）所示。

图２ ８　低速气流在变截面管道中的流动

２．２．５　高速气流的流动特点

在低速飞行中，机翼周围的空气由于压力变化所引起的空气密度变化量很小，其影响可以
略去不计；而在高速飞行中，气流速度变化所引起的空气密度变化，会引起空气动力发生很大
的变化，甚至会引起空气流动规律的改变，因此它的影响就不能忽略了。这就是高速气流特性
与低速气流特性之所以不同的根本所在。

　　随着气流速度的增加，当其接近和大于声速时，气流受到强烈的压缩，压力、密度和温度都
会发生显著的变化，气流流动特性会出现一些与低速气流不同的质的差别。图２ ９为超声速
气流在变截面管道中的流动情况。与低速气流相反，收缩管道将使超声速气流减速、增压；而
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扩张形管道将使超声速气流增速、减压。这是因为横截面积的变化引起的密度变化，比横截面
积变化引起的速度的变化快得多，密度的变化占了主导地位的缘故。对于超声速气流，由于密
度不再是常数，因此应遵循可压缩流体的连续性方程。管道横截面积的减小或增加，要求密度
和速度的乘积也相应地增加或减小，而此值的增加或减小又是通过密度的迅速增大和流速的
缓慢减小或者密度的迅速减小和流速的缓慢增加来实现的。对于超声速气流，在图２ ９所示
的变截面管道中，若Ａ２＜Ａ１，则有ρ２＞ρ１，ｖ２＜ｖ１，ｐ２＞ｐ１；反之，若Ａ２＞Ａ１，则有ρ２＜ρ１，ｖ２＞
ｖ１，ｐ２＜ｐ１。

图２ ９　超音速气流在变截面管道中的流动

表２ ２列出了气流在不同的Ｍａ下，速度同样增大１％，所引起的密度的变化。表中正值
表示增大，负值表示减小。

表２ ２　气流速度与密度的变化情况

气流Ｍａ ０．２ ０．４ ０．６ ０．８ １．０ １．２ １．４ １．６

流速增加的百分比（Δｖ／ｖ）／％ １

空气密度变化的百分比（Δρ／ρ）／％ －０．０４ －０．１６ －０．３６ －０．６４ －１ －１．４４ －１．９６ －２．５６

流管截面变化百分比（ΔＡ／Ａ）／％ －０．９６ －０．８４ －０．６４ －０．３６ ０ ０．４４ ０．９６ １．５６

可以看出，在亚声速气流（Ｍａ＜１）中，速度增加得较快，密度减小的较慢，即速度增大

１％，而密度减小不到１％。在这种情况下，速度变化的影响占主导地位，为了保持空气流量一
定，流管截面面积必然减小。例如，当气流Ｍａ为０．８时，流速增加１％，密度减小０．６４％，因
为流量保持一定，流管截面面积就必然减小０．３６％。
而在超声速气流（Ｍａ＞１）中，流速增加得慢而密度减小得快，即流速增加１％，密度减小

超过１％。因此，空气密度变化的影响占了主导地位。为了保持流量一定，流管截面面积必然
增大。例如，气流Ｍａ为１．４时，速度增加１％，空气密度减小１．９６％，流管截面面积就必然增
大０．９６％。
总之，在亚声速气流中，随着流速增大，流管截面面积必然减小；而在超声速气流中，随着

流速增大，流管截面面积必然增大。所以，要使气流由亚声速加速成超声速，除了沿气流流动
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方向有一定的压力差外，还应具有一定的管道形状，这就是先收缩后扩张的拉瓦尔喷管形状，
如图２ １０。此喷管中直径最小的地方称为喉道，当Ｍａ的亚声速气流流进管道时，在喉道的

图２ １０　拉瓦尔喷管

左半部随管道面积的减小而使流速加快；Ｍａ也不断增大。在喉
道处流速达到Ｍａ＝１。气流经过喉道后，按超声速气流的流动
特点继续流动，随着管道截面的增大气流速度也不断增加，变为

Ｍａ＞１的超声速气流。

　　超声速气流减速和亚声速气流减速，规律有所不同。对于
亚声速气流来说，流速是逐渐减慢的，流管是逐渐变粗的。对于
超声速气流来说，流速往往是通过激波而突然减慢的，流管可能

变细，也可能保持不变。因此，激波现象是超声速气流减速时出现的一种特有的现象。有关激
波的概念将在本章第四节中介绍。

２．３　飞机上的空气动力作用及原理

飞机之所以能在空气中飞行，最基本的条件是，当它在空中飞行时必须产生一种能克服飞
机自身重力并将它托举在空中的力。现代大型运输机的起飞重量（质量）一般可达３００ｔ左
右，空气真有那么大的力量能把飞机托举起来吗？
作用在飞机上的空气动力包括升力和阻力两部分。升力主要靠机翼来产生，并用来克服

飞机自身的重力，而阻力要靠发动机产生的推力来平衡，这样才能保证飞机在空中水平等速直
线飞行。为了更好地说明机翼上产生的空气动力，首先研究一下风筝和平板上的空气动力
问题。

２．３．１　平板上的空气动力

　　很多人都有过在空旷的地面上放风筝的经历，当你拉着风筝迎风奔跑时，风筝就会在风力
的作用下缓缓上升，此时风就对风筝产生了一定的空气动力。这个空气动力即包含了一个克
服风筝重力使风筝向上升起的“升力”Ｙ（其方向垂直于气流相对速度ｖ方向），又包含了一个
阻止风筝前进的“阻力”Ｄ（其方向与物体运动方向相反），如图２ １１（ａ）所示。升力和阻力的
合力就是作用在风筝上的空气动力。
为了对风筝上的空气动力作进一步的分析，我们把风筝从顶上向下切一刀，取风筝的一个

剖面来代替风筝加以研究，如图２ １１（ｂ）所示，研究一下当它和风速成不同的夹角时，作用在
它上面的空气动力情况。图中风筝的剖切面与平板剖面相似，如图２ １１（ｃ）所示，因此，下面
将通过对平板剖面的研究来说明在风筝上产生空气动力的机理。
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图２ １１　几筝与风筝剖面

１．平板剖面与相对速度夹角为零

　　当平板剖面与相对速度夹角为零时，气流绕剖面的流动情况如图２ １２所示。当气流流
到平板前端时，气流分成两股分别沿剖面上下对称、平滑地向后流去。气流在流动过程中所受
的阻滞很小，平板剖面所受的空气动力Ｒ主要是空气沿平板流动时空气与平板之间的摩擦阻
力。但总的来说，当平板剖面与气流方向平行时，剖面上产生的空气动力很小，产生的阻力也
很小。由于气流对称地流过平板上下剖面，所以不会产生垂直于气流方向的力，即升力。

图２ １２　平板剖面与相对速度夹角为零

２．平板剖面与相对速度夹角为９０°

　　当平板剖面与相对速度夹角为９０°时，气流绕剖面的流动情况如图２ １３所示。当气流流
到平板剖面的前面时，由于受到剖面的阻拦，速度降低。压强增大，在平板的前面形成高压区
（用“＋”号表示），在压力作用下，迫使气流绕过平板剖面的上下两端对称地向后流去。在流动
过程中，由于惯性作用上下两股气流还没有来得及汇合就继续向后冲去，因此，在平板的后面
形成低压区（用“－”号表示）。由于平板前面压强大，而后面压强小，于是在平板前后就产生了
一个压强差，形成了一个很强的“压差阻力”，再加上空气与平板之间产生的摩擦力，就产生了
一个作用在平板剖面的总的向后的空气动力Ｒ。这个空气动力是阻止平板向前运动的，因此
全部都是阻力。
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图２ １３　平板剖面与相对速度夹角为９０°

如图２ １３所示，由于低压区的空气受向前冲的气流的带动，产生了许多旋涡，这种气流
脱离物体（如平板剖面）的现象叫“气流分离”。

３．平板剖面与相对速度成一定角度

　　当平板剖面与相对速度成一定夹角时，气流绕剖面的流动情况如图２ １４所示。此时气
流沿平板的流动变得上下不对称了。当气流流到平板剖面的前面时，受到剖面的阻拦，速度降
低。压强增大，气流分成上下两股绕剖面向后流动，并在平板后面形成低压区，产生气流分离，平
板前后形成了压强差，再考虑到空气与平板之间产生的摩擦力Ｆ，就形成了总的空气动力Ｒ。

图２ １４　平板剖面与相对速度成一定角度
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　　由于平板剖面与气流流速成一定夹角，使流经平板剖面的气流上下不再对称，因此产生的
空气动力Ｒ的方向也就不再垂直于平板剖面，而是与平板剖面有一定的角度。由于压强差总
是从高压指向低压，因此平板上压强差的作用方向应垂直于平板剖面，并从剖面前方指向剖面
后方，在加上向后的摩擦阻力，所以作用在平板上的总的空气动力Ｒ应指向剖面的后上方。
如果把Ｒ分解成垂直于气流方向的力Ｙ 和平行于气流方向的力Ｄ，则Ｙ 就是用来克服平板重
力的升力，平板或风筝就是靠这个力支持在空中的。而Ｄ 的方向与平板的运动方向相反，因
此是阻碍平板运动的阻力。

２．３．２　机翼升力的产生和增升装置

１ 升力的产生

飞机机翼上产生空气动力的情况与平板相似，所不同的是机翼“翼剖面”的形状一般为流
线形。“翼剖面”，通常也叫“翼型”，是指沿平行于飞机对称平面的切平面切割机翼所得到的剖
面，如图２ １５所示的阴影部分即为一机翼的翼剖面———翼型。翼型最前端的一点叫“前缘”，
最后端的一点叫“后缘”，前缘和后缘之间的连线叫“翼弦”。翼弦与相对气流速度ｖ之间的夹
角α叫“迎角”。

１—空气动力作用点；２—前缘；３—后缘；４—翼弦

图２ １５　翼型和作用在翼型上的 空气动力

　　如果要想在翼型上产生空气动力，和平板一样，必须让它与空气有相对运动，或者说必须
有具有一定速度的气流流过翼剖面。现在将一个翼型放在流速为ｖ的气流中，如图２ １５所
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示。假设翼型有一个不大的迎角α，当气流流到翼型的前缘时，气流分成上下两股分别流经翼
型的上下翼面。由于翼型的作用，当气流流过上翼面时流动通道变窄，气流速度增大，压强降
低，并低于前方气流的大气压；而气流流过下翼面时，由于翼型前端上仰，气流受到阻拦，且流
动通道扩大，气流速度减小，压强增大，并高于前方气流的大气压。因此，在上下翼面之间就形
成了一个压强差，从而产生了一个向上的升力Ｙ。
机翼上产生升力的大小，与翼型的形状和迎角有很大关系，迎角不同产生的升力也不同。

图２ １６　失速现象

一般来讲，不对称的流线翼型在迎角为零时仍
可产生升力，而对称翼型和平板翼型这时产生
的升力却为零。

　　随着迎角的增大，升力也会随之增大，但当
迎角增大到一定程度时，气流就会从机翼前缘
开始分离，尾部会出现很大的涡流区，这时，升
力会突然下降，而阻力却迅速增大，这种现象称
为“失速”，如图２ １６所示。失速刚刚出现时的

迎角叫“临界迎角”。飞机不应以接近或大于临界迎角的状态飞行，此时，会使飞机产生失速，
甚至造成飞行事故。

２ 影响飞机升力的因素

　　在设计飞机时，应尽量使飞机的升力大而阻力小，这样才能获得比较好的飞行性能。那么
怎样才能提高飞机的升力呢？要解决这个问题，首先得了解影响升力的因素有哪些。

（１）机翼面积的影响
飞机的升力主要由机翼产生，而机翼的升力又是由于机翼上下翼面的压强差产生的，因

此，如果压强差所作用的机翼面积越大，则产生的升力也就越大。机翼面积通常用“Ｓ”来表
示。需要注意的是，机翼面积应包括同机翼相连的那部分机身的面积。机翼所产生的升力与
机翼面积成正比。

（２）相对速度的影响
我们都有这样的体验，风速越大，那么我们所感受到的风力也就越大。飞机的空气动力也

是一样，当相对速度ｖ越大时，产生的空气动力也就越大，机翼上产生的升力也就越大。但升
力与相对速度并不是成简单的正比关系，而是与相对速度的平方成正比。

（３）空气密度的影响
升力的大小和空气密度ρ成正比，密度越大，则升力也越大，当空气很稀薄时，机翼上产生

的升力也就很小了。
（４）机翼剖面形状和迎角的影响
机翼的剖面形状和迎角不同，则产生的升力也不同。因为不同的剖面和不同的迎角，会使
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机翼周围的气流流动状态（包括流速和压强）等发生变化，因而导致升力的改变。早期的飞机，
由于人们没有体会到翼型的作用，所以，曾采用平板和弯板翼型，后来，随着理论研究和实践研
究的不断深入，人们已经认识到翼型的重要性和它对升力所起的作用，因此，创造了很多适合
于各种不同需要的翼型，并通过实验确定出各种不同翼型的空气动力特性。
翼型和迎角对升力的影响，可以通过升力系数“Ｃｙ”表现出来。升力系数的变化反映着在

一定的翼型的情况下，升力随迎角的变化情况如图２ ２７所示，同时也说明不同的翼型有不同
的升力特性。
结合前面的各项影响因素，通过理论和实验证明，升力的公式可以写为

Ｙ ＝ １
２Ｃｙρｖ

２Ｓ （２ ６）

式中，Ｙ 为升力（单位Ｎ）；

Ｃｙ 为升力系数；

ρ为密度（单位ｋｇ／ｍ
３）；

ｖ为速度（单位ｍ／ｓ）；

Ｓ为机翼面积（单位ｍ２）。

３ 增升装置

在设计一架飞机时，主要从飞机作高速飞行或巡航飞行时的观点来确定飞机的布局参数，
当飞机高速飞行或巡航飞行时，即使迎角很小，由于速度较大，因此仍能保证有足够的升力来
维持飞机的水平飞行。但在低速飞行时，尤其是在起飞或着陆时，由于速度较低，即使有较大
的迎角，升力仍然很小，使飞机不能正常飞行。况且，迎角的增大是有限度的，超过临界迎角以
后就会产生失速现象，给飞行造成危险。因此，需要采用“增升装置”，使飞机在尽可能小的速
度下产生足够的升力，提高飞机的起飞和着陆性能。
前面已经提到飞机的升力与机翼面积、翼剖面形状、迎角和气流相对流动速度等因素有

关。因此，可以通过以下几项增升原则来进一步提高飞机的升力，即

　　（１）改变机翼剖面形状，增大机翼弯度；

　　（２）增大机翼面积；

　　（３）改变气流的流动状态，控制机翼上的附面层，延缓气流分离。

　　飞机的增升装置通常安装在机翼的前缘和后缘部位，安装在机翼后缘的增升装置叫“后缘
襟翼”，其应用最为广泛。如图２ １７所示是三种典型的后缘襟翼的例子。如图２ １７（ａ）所示
是一种最简单的襟翼，它是靠增大翼型弯度来增大升力的。当襟翼放下时，翼剖面变得更弯，
因此增大了上翼面的气流速度，提高了升力，但同时阻力也随之增大，而且比升力增大的还要
多。故而增升效果不佳。
另一种是后退开缝式襟翼，当襟翼打开时，其襟翼向后退的同时，它的前缘又和机翼后缘

２８



图２ １７　几种典型的后缘式襟翼

之间形成一条缝隙，如图２ １７（ｂ）所示为富勒式襟翼，
它有三重增升效果：一是增加了机翼弯度；二是增大了机
翼面积；三是由于开缝的作用，使下翼面的高压气流以高
速流向上翼面，使上翼面附面层中的气流速度增大，延缓
了气流分离，起到了增升作用。后退开缝式襟翼的增升
效果很好，在现代高速飞机和重型运输机上得到了广泛
的应用。
如图２ １７（ｃ）所示的双缝式襟翼是现代民用客机上

广泛采用的一种增升装置。襟翼打开时，两个子翼一边
向后偏转，一边向后延伸，同时，两个子翼还形成两道缝
隙，它同样具有后退开缝式襟翼的三重增升效果。另外，
如图２ １７（ｃ）所示还采用了前缘缝翼增升装置，打开前
缘缝翼后，下翼面的高压气流吹动主翼面上的附面层，防
止气流产生分离。因此，实际上此双缝式襟翼共有四重

增升效果，增升效果甚佳。

　　如图２ １８所示是机翼附面层控制装置示意图。图２ １８（ａ）是附面层吹除装置，它可把
高压空气从机翼上表面的缝隙中吹出，以高速流入附面层，增加气流的动能，提高气流的流动
速度，从而推迟气流的分离，达到增升的目的。图２ １８（ｂ）是附面层吸取装置，它是利用吸气
泵，通过机翼上表面的缝隙，吸取附面层，使其气流的速度和能量增大，同样可以延缓翼面上的
气流分离。吹除装置的高压气一般由喷气发动机的压气机提供，而吸气泵的工作一般也通过
喷气发动机的涡轮来带动。这两种附面层控制增升装置的增升效果都很好。

图２ １８　附面层控制装置

２．３．３　飞机阻力的产生及减阻措施

如图２ １５所示，翼型上产生的空气动力Ｒ是指向后上方的，它除了有一个垂直于气流速
度的分量（升力Ｙ）以外，还有一个阻碍飞机前进的分量Ｄ，这就是机翼上产生的气动阻力。
飞机在飞行时，不但机翼上会产生阻力，飞机的其他部件如机身、尾翼、起落架等都会产生

阻力，机翼阻力只是飞机总阻力的一部分。
低速飞机上的阻力按其产生的原因不同可分为摩擦阻力、压差阻力、诱导阻力和干扰阻
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力等。

１．摩擦阻力

摩擦阻力是由于大气的粘性而产生的。当气流以一定速度ｖ流过飞机表面时，由于空气
的粘性作用，空气微团与飞机表面发生摩擦，阻滞了气流的流动，因此产生了摩擦阻力。当气
流流过飞机表面时，由于大气的粘性使它与机翼接触的那层空气微团粘附在机翼表面，因此，
紧贴飞机表面的那一层气体速度为零，从飞机表面向外，气流速度才一层比一层加大，直到最
外层的气流速度与外界气流速度ｖ相当为止，如图２ １９所示。我们称紧贴飞机表面，流速由
外界气流速度ｖ逐渐降低到零的这层薄薄的空气层叫做“附面层”。飞机的摩擦阻力就是在附
面层中产生的。

１—层流层；２—紊流层；ａ—转捩点；ｂ—分离点

图２ １９　附面层示意图

　　一般来说，机翼在最大厚度以前，附面层的气流微团保持平行的层状运动，没有流体微团
的横向运动，我们把这一层叫“层流附面层”。在这之后，气流运动轨迹变得越来越不规则，并
出现旋涡和横向运动，我们把这一层叫做“紊流附面层”。层流转变为紊流的那一点ａ叫“转捩
点”，附面层与翼面分离的点ｂ叫“分离点”。在机翼的后缘部分气流产生了大量的旋涡，形成
尾迹区。实践证明，层流层的摩擦阻力小，而紊流层的摩擦阻力大。
总之，摩擦阻力的大小，取决于空气的粘性、飞机表面的状况、附面层中气流的流动情况和

同气流接触的飞机表面积的大小。空气的粘性越大，飞机表面越粗糙，飞机的表面积越大，则
摩擦阻力越大。为了减小摩擦阻力，应在这些方面采取必要的措施。另外，用层流翼型代替古
典翼型，使紊流层尽量向后移，对减小摩擦阻力也是有益的。

２．压差阻力

　　如图２ ２０（ａ）所示，当空气从ａ点以速度ｖ流过翼型时，在机翼前缘部分（ｂ点）由于受到
翼型的阻拦，流速减慢，压强升高；在气流流到翼型最高点（ｃ点）的过程中，速度不断增大，因
而压力不断下降。但在ｃ点之后，气流不断减速，压力不断增加，不断增大的压力起到阻碍气
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流向后流动的作用，因此速度下降很快，使附面层厚度急剧增加。靠近翼型尾部的附面层相对
起到了修改翼面外形的作用，使翼面向外“移动”，因此在翼型尾部（ｄ点）形成一个低压区。这
样在翼型前后就形成了一个压强差，阻碍飞机的向前飞行，因此，把这个由前后压强差形成的
阻力叫做“压差阻力”。

图２ ２０　压差阻力的产生及物体形状

对压差阻力的影响

压差阻力与物体的迎风面积有很大关系，
物体的迎风面积越大，压差阻力也越大。
物体的形状对压差阻力也有很大影响。

如果把一个圆形平板垂直地放在气流中，由于
气流受到平板前面的阻拦，平板前面压强迅速
升高，而在平板后面形成了低压区，因此，会产
生很大的压差阻力。
如果在圆形平板前加一个圆锥体，平板前

面的高压区被圆锥体填满了，如图２ ２０（ｂ）所
示，气流可以平滑地流过，压强不会急剧升高，
虽然平板后面的低压区仍存在，但前后压强差
却大大减小，其压差阻力降为原平板压差阻力
的１／５左右。
如果在圆形平板后面再加一个细长的圆

锥体，低压区也被填满，如图２ ２０（ｃ）所示，整
个流线体后面只出现很少的旋涡，此时的压差
阻力只是原平板压差阻力的１／２０左右。
因此，为了减小飞机的压差阻力，应尽量

减小飞机的最大迎风面积，并对飞机的各部件
进行整流，做成流线形，有些部件如活塞式发动机的机头应安装整流罩。

３．诱导阻力

诱导阻力是伴随着升力而产生的，如果没有升力，诱导阻力也就等于零。因此，这个由升
力诱导而产生的阻力叫“诱导阻力”，又叫“升致阻力”。
飞机的诱导阻力主要来自翼面，当飞机飞行时，下表面压强大，上表面压强小，由于机翼翼

展的长度有限，因此，下表面的气流就力图绕过翼尖流向上表面，如图２ ２１所示。这样在翼
尖处就不断形成旋涡。随着飞机向前飞行，旋涡就从翼尖向后流去，并产生向下的下洗流ω，
在下洗流的作用下，原来的气流速度由ｖ变为ｖ′，如图２ ２２所示，由下洗流ｖ′所产生的升力

Ｙ′是垂直于ｖ′的。而Ｙ′又可分解为垂直于ｖ的分量Ｙ 和平行于ｖ的分量Ｄ。其中Ｙ 起着升
力的作用，而Ｄ则起着阻碍飞机飞行的作用，因此，由于下洗流的影响产生的这个附加的阻力
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就是“诱导阻力”。

图２ ２１　气流绕翼尖的流动情况 图２ ２２　诱导阻力的产生

诱导阻力与机翼的平面形状、翼剖面形状、展弦比等有关。可以通过增大展弦比，选择适
当的平面形状（如椭圆形的机翼平面形状），增加“翼梢小翼”等来减小诱导阻力。

４．干扰阻力

飞机的各个部件，如机身、机翼和尾翼等，单独放在气流中所产生的阻力总和并不等于它
们组合在一起所产生的阻力，而往往是后者大于前者。所谓“干扰阻力”就是飞机各部件组合
到一起后由于气流的相互干扰而产生的一种额外阻力。

图２ ２３　干扰阻力的产生

　　如图２ ２３所示，当把机翼和机身组合
到一起时，机身和机翼之间就形成了一个先
收缩后扩张的通道。根据连续性定理和伯
努利方程，气流在流动的过程中压强就会由
小变大，因此，导致后边的气流有往前回流
的趋势，并形成一股逆流。这股逆流与不断
由通道流过来的气流相遇，产生很多的旋
涡。这些旋涡表明气流流动的动能有了消
耗，因而产生了一种额外的阻力。这一阻力
是由于气流的相互干扰产生的，因此叫“干扰阻力”。
干扰阻力和飞机不同部件之间的相对位置有关，因此，在设计时要妥善地考虑和安排各部

件的相对位置，必要时在这些部件之间加装流线形的整流片，使连接处圆滑过渡，尽量减小旋
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涡的产生。
以上是低速飞机所产生的四种阻力。至于高速飞机飞行时所产生的阻力，除了以上四种

阻力之外，还有激波阻力。关于激波阻力会在以后的章节中介绍。

２．３．４　风洞的功用和典型构造

飞机的升力和阻力的大小及其相应关系，对于飞机飞行性能有很大的影响。要提高飞机
的飞行性能，应使飞机在飞行过程中产生的升力大，而阻力小，从而得到良好的空气动力特性。
要想得到准确的升力和阻力变化情况，除了做必要的计算外，还要通过实验的方法获得必要的
数据，目前应用最广泛的实验就是风洞实验。
风洞是一种利用人造气流来进行飞机空气动力实验的设备。早期的风洞尺寸小，风速也

较低。飞机模型或机翼模型一般只有原飞机的１／１０。为了使实验结果更接近于真实情况，就
要将模型的尺寸加大，因此风洞的尺寸也随着增大，现在的巨型低速风洞可以容纳整架１∶１
比例的飞机作吹风实验。随着飞机飞行速度的不断提高，风洞的风速也由最初的每小时几十
千米，逐渐增大到亚声速和超声速。因此出现了超声速风洞。
在风洞中，根据相对运动原理，人们利用人造风吹过飞机或机翼模型，来研究模型上产生

的空气动力的大小和变化。为了保证风洞试验结果尽可能与飞行实际情况相符，必须做到以
下几点。

（１）必须把实验模型和真飞机的形状做得尽可能相似，即把模型各部分的几何尺寸按真
飞机的尺寸，以同一比例缩小。保证飞机和模型之间的“几何相似”。

（２）必须使真飞机同模型的各对应部分的气流速度大小成同一比例，而且流速方向也要
相同。也就是说二者在气流中的相对位置必须相同。此外，实验时风洞中的气流扰动情况，也
要与实际飞行时的气流扰动情况相同。即应保证“运动相似”。

（３）必须使作用于模型上的空气动力———升力和阻力，同作用于真飞机上的空气动力的
大小成比例，而且方向相同。即应保证“动力相似”。
要做到“动力相似”主要困难在于阻力的变化。因为随着速度的增大，阻力中的压差阻力

增加得较快，而摩擦阻力增加得较慢。实验时，模型的尺寸一般比真飞机小得多，而且风洞中
的风速也比真正的飞行速度小得多。因此在实验时摩擦阻力在总阻力中所占的比例就必然大
得多。为了保证“动力相似”，必须使模型的摩擦阻力在总阻力中所占的比例与真飞机中所占
的比例一样。为此，就必须使模型实验时的雷诺数，同真飞机飞行时的雷诺数一样。

１雷诺数（ＲｅｙｎｏｌｄｓＮｕｍｂｅｒ）

雷诺数（用Ｒｅ表示）是用来表明摩擦阻力在模型或真飞机的总阻力中所占比例大小的一
个系数。雷诺数与摩擦阻力在总阻力中所占的比例大小成反比。
雷诺数的定义为：
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Ｒｅ＝ρｖｌ
η

（２ ７）

式中ρ为空气密度；ｖ为风洞中的风速或飞行速度；ｌ为飞机或模型的一个特征尺寸，如机翼翼
弦弦长（因为飞机各部分的几何尺寸之间有一定的比例，从任何一部分的长度可以看出其他部
分以至整个飞机或模型尺寸的大小）；η为空气的粘性系数（或内摩擦系数）。
因此，如果用风洞实验数据计算真飞机的空气动力，必须选用雷诺数相近、最好是相等的

数据，这样才能获得比较准确的结果，否则就会产生很大的误差。

２ 低速风洞的构造

如图２ ２４所示是一种简单的直流式风洞的构造。风洞的人造风是由风扇旋转时产生
的。风扇由电动机带动，调整电动机的转速，就可以改变风洞中气流的流速。

１—电动机；２—风扇；３—防护网；４—支架；５—模型；６—铜丝网；７—整流格；

８—天平；９—空速管；１０—空速表；１１—收敛段；１２—实验段；１３—扩散段

图２ ２４　直流式低速风洞

　　风洞工作过程如下：电动机１驱动风扇２转动产生人造风，人造风首先通过收敛段１１，使
气流收缩，速度增大。气流通过整流格，使涡流减小，并在实验段的进口处达到希望的流速，然
后再以平稳的速度通过实验段１２。飞机或机翼模型就放在实验段的支架４上进行实验。气
流从实验段流过扩散段１３，使流速降低，能量的损失减小。最后气流通过防护网３流出风洞
之外。防护网的作用是保护风扇的叶片不被偶尔从实验段中散落的物件撞击破坏。作风洞实
验需要不少精密的仪器设备，例如测量模型上的空气动力大小的天平８。天平可以测出作用
在模型上的升力、阻力和俯仰力矩。此外，还要有测量气流速度的空速表１０和空速管９，以及
温度计、气压计和湿度计等，另外，还需要模型表面压力分布的压力计、数据采集和处理设备以
及控制风洞运行的其他设备等。

　　烟风洞也是一种低速风洞，其作用主要用于形象地显示出环绕实验模型的气流流动的情
况，使观察者可以清晰地看出模型的流线谱，或拍摄出流线谱的照片。

　　烟风洞一般由风洞本体、发烟器、风扇电动机和照明设备等组成，如图２ ２５所示。风洞
的剖面呈矩形，为闭口直流式。烟从发烟器１产生，沿管道２流向梳状管３（即很多并列的细
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管），烟雾通过梳状管形成一条条细的流线，流线流过实验段４时，就可以观察气流流过模型时
的流动情况。烟雾流过实验段后流入沉淀槽５，最后流到风洞的外面。发烟器底部装有电加
热器，把注入的矿油点燃而发烟。为了看得更清楚或方便于摄影，风洞实验段后壁常漆成黑
色，并用管状的电灯来照明。

１—发烟器；２—管道；３—梳状管；４—实验段；５—沉淀槽；６—烟量开关；

７—烟速调整纽；８—模型迎角调整纽；９—发烟器及照明开关

图２ ２５　烟风洞构造示意图

３ 高速风洞的构造

　　高速风洞包括亚、跨、超以及高超声速风洞等。这里主要介绍超声速风洞。

　　超声速风洞的特点是，人造风的速度是超声速的。超声速气流由超声速喷管产生。超声
速喷管（又叫“拉瓦尔喷管”）是一个先收缩后扩张的管道，把它装在实验段之前可以产生超声
速气流。
如图２ ２６所示是一座直流“暂冲式”超声速风洞的示意图。这种风洞是靠高压空气和大

气之间的压力差来工作的。如图所示，先用电动机１带动空气压缩机２工作，把空气加压，储
存在储气罐３中备用。风洞开始工作时，打开快速阀门９，使气流迅速地通过整流格４，冲入超
声速喷管５，产生超声速气流，接着流过实验段６，然后再通过扩散段８降低气流速度，最后流
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出风洞。在进行超声速实验时，把模型７放在实验段６内就可进行实验了。

１—电动机；２—压缩机；３—储气罐；４—整流格；５—超声速喷管；

６—实验段；７—模型；８—扩散段；９—快速阀门

图２ ２６　暂冲式超声速风洞

暂冲式超声速风洞的最大优点是降低了电动机的功率。但其工作时间很短，一般只有几
分钟。在这么短的时间内进行实验和纪录数据，就必须有一套自动化的仪器设备。如果要延
长它的工作时间，就要采用很大的储气罐，并且还要加长增压储气的时间。
目前超声速风洞的气流速度可超过声速好几倍。如把气流速度增加到更高，就需要高超

声速风洞。高超声速风洞在构造上和超声速风洞差不多。只是多了几种特别的设备而已。
风洞实验毕竟与真飞机的飞行不同，所以风洞实验所得的结果，必须加以校正才能应用。

除了采用风洞进行实验外，还应采用飞行试验的方法，即用真的飞机进行试飞，在飞机上安装
必要的仪器设备，以获得所需要的实验数据。

４ 风洞的功用

风洞可用来对整架飞机或飞机的某个部件（如机翼）进行吹风实验。图２ ２７是某种机翼
的翼剖面在低速风洞中实验所得的三种曲线，即升力系数Ｃｙ、阻力系数Ｃｘ 和升阻比Ｋ＝Ｃｙ／

Ｃｘ 相对于迎角α的曲线。

　　Ｃｙ α的曲线是根据升力公式（２ ６）求得的。由此式可得：

Ｃｙ ＝ ２Ｙ
ｖ２Ｓρ

（２ ８）

做风洞实验时，把模型放在一定的迎角位置，通过测量上式中的各项的值，即可得到对应
于此迎角的Ｃｙ 值。上式中的Ｙ 可用空气动力天秤测得，机翼面积Ｓ可从模型量取，风洞中的
空气密度ρ可由量得的温度和气压算出，空气流速可用空速表测得。通过不断变换迎角位置，
就可绘出Ｃｙ α的曲线。

　　Ｃｘ α曲线的求法与Ｃｙ α的曲线的求法相同，但此时阻力系数的公式变为：

Ｃｘ ＝ ２Ｄ
ｖ２Ｓρ

（２ ９）
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式中Ｄ为机翼上产生的阻力。

　　Ｋ 为升阻比，即升力与阻力的比值。在设计飞机时，我们希望能有一个大的Ｋ 值，此值越
大，对飞行越有利。把Ｋ 值与对应的α值绘成曲线，就是Ｋ α的曲线。

图２ ２７　翼剖面风洞实验所得的三种曲线

从Ｃｙ α曲线可以看出，这种翼剖面的Ｃｙ 值随迎角的增加而增加。在达到最大升力系数

Ｃｙｍａｘ之前，几乎是按线性规律增加的。与Ｃｙｍａｘ相对应的迎角为“临界迎角”（或“失速迎角”）。

超过此迎角，飞机机翼上会出现气流分离现象，升力会突然降低，造成“失速”，这对飞机的飞行
是非常危险的。临界迎角一般在１５°～２０°左右。

图中这种翼剖面是不对称的，因此在迎角为零时，仍有升力，所以Ｃｙ 并不等于零。但在

某一特定迎角（一般是负值）时，Ｃｙ 却等于零，这时的迎角叫零升迎角α０。迎角从α０ 继续减

小，则Ｃｙ 变为负值，即这时的升力变成负升力了。
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从Ｃｘ α曲线可以看出，曲线形状有点像抛物线，Ｃｘ 随着α的增加而增加，并大致按抛物
线规律增长。与Ｃｙ 不同，在Ｃｘ 曲线上，Ｃｘ 值永远不等于零，也就是说，机翼上阻力总是存在
的。但Ｃｘ 有一最小值，此值一般在α＝０°左右。
从Ｋ α的曲线可知，Ｋ 也有负值和等于零的情况。从负值起，到Ｋ 等于零之后的一定范

围内，其值迅速随迎角的增加而增加。当增加到最大值Ｋｍａｘ之后，Ｋ 又随迎角的增加而逐渐
减小。Ｋｍａｘ值约在α等于０°～４°时。飞机在Ｋｍａｘ状态下飞行是最有利的，此时其空气动力效
率最高，因此飞机大都以较小的迎角———３°～５°飞行。
风洞能做的实验种类很多，就翼剖面而言，还可通过实验求得它的极曲线、压力中心和迎

角变化曲线、力矩曲线等，在此不再一一赘述。

２．４　高速飞行的特点

前面所讨论的飞机阻力，主要是低速飞机飞行时所产生的几种阻力，即摩擦阻力、压差阻
力、诱导阻力和干扰阻力等。在高速飞机上，除了这几种阻力外，还会产生另外一种阻力———
激波阻力（简称波阻）。
波阻的出现，在飞机发展的道路上，曾经成为巨大的障碍。这就是所谓的“声障”。在２０

世纪４０年代，活塞发动机飞机的平飞速度达到每小时七百多千米，当飞机俯冲时其速度将接
近声速。此时，飞机会发生剧烈的抖振，变得很不稳定，而且几乎失去操纵。有时抖振太剧烈
会使飞机结构发生破坏，造成飞机失事。这种现象就是“声障”。后来经过研究发现，“声障”现
象的产生是由于飞机在飞行过程中产生的激波和波阻造成的。

２．４．１　激波和波阻

１ 弱扰动波的传播

要了解激波的产生，可以从弱扰动波在气流中的传播谈起。
假设有一个扰动源Ｏ（如铃子）扰动了平静的空气，产生了声波，并以声速ｃ向四面八方传

播。根据扰动源的运动状态，它对空气的扰动可以有以下四种情况。
（１）如图２ ２８（ａ）所示是扰动源静止，即ｖ＝０的情况。假设弱扰动源Ｏ每隔１ｓ发出一

次弱扰动波，图示为４ｓ后的一瞬间弱扰动波的四个波面位置，它们是四个同心的球面。最外
边的球面半径为４ｃ，是４ｓ前发出的一个弱扰动波经过４ｓ后到达的位置。最里面的球面半径
是ｃ，是１ｓ前发出的弱扰动波面经过１ｓ后到达的位置。由于ｖ＝０，因此每个弱扰动波面都
以扰动源Ｏ为球心向四周传播。球面波内的空气都已受到扰动，而球面波外的空气尚未受到
扰动。但只要有足够的时间，弱扰动波是会波及到整个空间的。

　　（２）如图２ ２８（ｂ）所示的是扰动源以亚声速（ｖ＜ｃ）运动时对空气的扰动情况。这时，每
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次从弱扰动源Ｏ发出的弱扰动波仍以声速ｃ进行传播，但由于扰动波本身还跟随扰动源以速
度ｖ向左流动，所以，弱扰动波的运动是以上两个运动的叠加。因此，在运动方向上弱扰动波
的相对运动速度要慢一些，而在运动的反方向上的相对运动速度要快一些。此时弱扰动波的
传播对扰动源Ｏ来讲已不再是球对称的了，而是向扰动源运动的方向那边偏。但只要时间足
够，弱扰动波仍然会波及到整个空间。

图２ ２８　小扰动波的传播

（３）如图２ ２８（ｃ）所示是扰动源以声速运动时对空气的扰动情况。因为ｖ＝ｃ，因此在运
动方向上弱扰动波的相对运动速度等于零，这样，每次从弱扰动源Ｏ发出的弱扰动波就不能
波及全部空间。它的分界面是由弱扰动波面构成的公共切平面ＡＯＡ。切平面右侧的半个空
间是弱扰动源的影响区，切平面左侧的半个空间是无扰区（或称禁讯区）。弱扰动源对切平面
左侧的空间不能产生干扰。因此，扰动源以亚声速运动和以声速运动时对空气的干扰是有本
质区别的。

（４）如图２ ２８（ｄ）所示是扰动源以超声速运动时对空气的扰动情况。在第四秒钟末可以
看到第一秒钟初发出的弱扰动波面的球面半径已扩展为４ｃ，而球心则随扰动源向左移动了４ｖ
的距离，由于ｖ＞ｃ，因此，弱扰动源Ｏ必然在球面的左边界的左侧。同样，第四秒钟初发出的
弱扰动波的球面半径是１ｃ，而该球心随扰动源向左移动的距离为ｖ，由于ｖ＞ｃ，弱扰动源Ｏ也
必然会处在弱扰动波球面的左侧。因此经过４秒钟后，这些被扰动源扰动的球波面的公切面
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将是一个母线为直线ＯＡ的圆锥波面，这个圆锥面称为马赫锥面，简称马赫锥。随着扰动源运
动速度的增大，马赫锥将减小，扰动影响区也将缩小。
在超声速扰动源运动过程中，扰动源Ｏ的影响区只在马赫锥面内；而在马赫锥面外，都是

非干扰区的空间，此处的空气完全没有受到干扰。因此可以说马赫锥是把被干扰的空气和未
被干扰的空气分开来的分界面。这个分界面，是由一系列互相邻近的弱扰动波组成的，因此叫
弱扰动“边界波”。空气通过弱扰动边界波之后，压力、密度只发生非常微小的变化。
因此，弱扰动在亚声速和超声速运动时的传播情形是不同的。扰动源以亚声速运动时，整

个空间逐渐都会成为被扰动区；而在超声速运动时，被扰动的范围只限于马赫锥内，马赫锥以
外的气流不受扰动的影响。当运动速度比声速大得越多时，扰动波向前传播越困难，扰动范围
也就越小。

２ 激　波

　　了解了弱扰动源（声波）造成的弱扰动波在空气中的传播情况，飞机或导弹飞行时所造成的

强扰动（即引起的压强和密度变化比声波大）在空气中的传播情况也基本一样。在飞机和导弹跨
声速或超声速飞行时，同样也会出现边界波。所不同的是，这时的边界波是由无数较强的波叠加
而成的，在边界波面处空气受到强烈压缩。波面前后空气的物理特性发生了突变，波面之后空气
的压强突然增大，密度和温度也随之升高，由于气流通过波面时，气流微团受到很强的阻滞，速度
锐减，因此气流速度会大大降低。这种由较强压缩波组成的边界波就是激波，如图２ ２９所示。

图２ ２９　激波前后气流物理参数的变化
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　　激波实际上是受到强烈压缩的一层薄薄的空气，其厚度很小，其厚度只有１０－４～１０－５

ｍｍ。但应注意的是，激波并不是由固定的空气微团组成的，其中不断地进行着新陈代谢。它
在随飞机向前运动的过程中，不断有旧的空气微团被排出，同时又有新的空气微团不断补充进
去。因此，激波始终是随着飞机的飞行以同样的速度向前运动的。

　　我们都观察过船在水上快速行驶时，所激起的波浪的传播情况。此时船头会出现很高的
浪峰，而两侧浪峰逐渐减弱，且波面向后倾斜，浪峰随着距离的增加而逐渐减弱，到很远的地方
就变成很微弱的波纹了。

１—正激波；２—斜激波

图２ ３０　机翼前缘产生的激波

　　飞机在空气中作超声速飞行时所产生的激波，与船在
水中所激起的浪峰相似。如图２ ３０所示为高速飞行中
机翼前缘产生激波的情形。在机翼正前方，激波与气流方
向垂直，此处空气压缩最为严重，激波前后的压力差最大，
激波强度最强；随后激波逐渐向后倾斜，激波强度减弱。
离机翼很远的地方，激波逐渐减弱为弱扰动波。
激波强度不同，空气在激波前后的速度、压力、温度和

密度的变化也就不同，对飞机飞行的影响也不一样。根据
激波面与气流方向夹角的不同，可把激波分为正激波和斜
激波。
正激波是指其波面与气流方向接近于垂直的激波。

气流流过正激波时，其压力、密度和温度都突然升高，且流
速由原来的超声速降为亚声速（如图２ ３１（ａ）所示的亚声速区），经过激波后的流速方向不
变。在同一Ｍａ下，正激波是最强的激波。

　　斜激波是指波面沿气流方向倾斜的激波，如图２ ３１（ｂ）所示。气流流过斜激波，压力、密
度、温度也都升高，但不像正激波那样强烈，流速可能降为亚声速，也可能仍为超声速，这取决
于激波倾斜的程度。气流经过斜激波时方向会发生折转。

Ｍａ的大小对激波的产生也有影响。当马赫数Ｍａ等于１或稍大于１时，在尖头物体的前
面形成的是正激波；但如果Ｍａ超过１很多，形成的则是斜激波，如图２ ３１（ｃ）所示。

３ 波　阻

由激波阻滞气流而产生的阻力叫做激波阻力，简称波阻。因为激波是一种强压缩波，因此
当气流通过激波时产生的波阻也特别大。
在任何情况下，气流通过正激波时产生的波阻都要比通过斜激波时产生的波阻大。这是

因为当产生正激波时，空气被压缩的最厉害，激波后的空气压强和密度上升的最高，激波强度
也最大。当超声速气流通过它时，空气微团受到的阻滞最强烈，速度迅速降低，能量消耗很大，
因此产生的波阻也很大。
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图２ ３１　Ｍａ＞１时的正激波和斜激波

另外，不同形状的物体在超声速条件下由于产生的激波不同，产生的波阻也不一样。物体
的形状对气流的阻滞作用越强，产生的激波越强，波阻就越大。

　　钝头形状或前缘曲率半径较大的翼剖面，在其钝头前端，常产生脱体激波（即在距前端一
定距离处产生强烈的正激波），脱体激波对气流的阻滞作用很强，因此会产生很大的波阻，如图

２ ３２（ａ）所示。

１—脱体激波；２—附体激波

图２ ３２　小扰动波的传播

　　而尖头形状的物体或翼剖面，在其尖头前端，常产生附体斜激波，此激波对气流的阻滞作
用比较弱，如图２ ３２（ｂ）所示。物体前缘越尖，气流受阻滞越小，激波越倾斜，产生的波阻越
小。因此某些超声速飞机的机身、机翼等部分的前缘设计成尖锐的形状，就是为了减小激波强
度，进而减小激波阻力。
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２．４．２　临界马赫数和局部激波

当飞机以Ｍａ≥１飞行时，飞机上就会产生激波。但在某些情况下，虽然飞机的飞行马赫
数小于１，只要其飞行速度稍大于“临界马赫数”，则在机翼上、下表面都有可能出现局部超声
速气流，从而产生局部激波。

　　那么什么是“临界马赫数”呢？

　　如图２ ３３所示，气流以接近于声速的速度流过机翼，根据流体的连续性定理，当气流从

Ａ点流过机翼时，由于机翼上表面突起，使流管收缩，气流在这里速度增加；当气流流到机翼最
高点Ｂ的地方时，流速增加到最大。若此时Ａ点的气流速度进一步提高，当速度增大到一定
程度时，机翼表面最高点Ｂ点的气流速度将等于该点的声速，此时飞机在Ａ点的飞行速度就
叫“临界速度”，用ｖ临界表示。而与该临界速度相对应的马赫数就叫“临界马赫数”，用Ｍａ临界
表示，即

Ｍａ临界 ＝ｖ临界
ａ

（２ １０）

图２ ３３　临界马赫数

　　当飞机的飞行速度超过临Ｍａ临界时，机翼上就会出现一个局部超声速区，并在那里产生一
个正激波（如图２ ３４）所示。这个正激波由于是局部产生的，所以叫“局部激波”。

１—局部激波；２—局部超声速区

图２ ３４　局部激波

　　在Ｍａ由小变大的过程中，气流特性也将发生变化。当Ｍａ小于Ｍａ临界时，则机翼表面各
点的气流速度都低于声速，气流特性没有质的变化；但Ｍａ超过Ｍａ临界以后，机翼表面则有可
能出现局部超声速气流和局部激波，气流特性出现质的变化。所以，Ｍａ临界 的高低，可以用来
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说明机翼上出现局部超声速气流的早晚。Ｍａ临界越高，说明飞机要到较高的Ｍａ时，机翼上才
会出现局部超声速气流和局部激波。
现代喷气式客机为了提高Ｍａ临界，降低机翼上表面的局部流速，采用一种叫做超临界翼型

的机翼。它的特点是上表面比较平坦且前缘半径较大，其目的是为了减小上表面气流的加速
作用，延缓局部激波的产生。
气流通过局部激波后，由超声速急剧地降为亚声速，激波后的压强也迅速增大，导致机翼

表面上附面层内的气流由高压（翼剖面后部）向低压（前部）流动，使附面层内的气流由后向前
倒流，并发生气流分离，形成许多旋涡，如图２ ３４所示。这种现象叫做“激波分离”。
通常机翼上表面的气流速度比下表面的气流速度大，因此首先达到局部声速，并产生局部

激波。随着飞行速度的增加，下表面也会出现局部激波，而且当速度进一步增加时，机翼上下
表面的局部激波还将向后缘移动，使激波的强度增大，波阻也随之增大。
局部激波和波阻的产生，是出现“声障”问题的根本原因。当人们认识到这一问题后，通过

采取相应的措施，提高飞机的Ｍａ临界，才使飞机的速度突破声障，并大大超过声速。

２．４．３　超声速飞行的空气动力外形及其特点

１ 飞机的气动布局

不同类型、不同速度的飞机有不同的气动布局。飞机的气动布局，广义上讲是指飞机主要
部件的数量以及它们之间的相互安排和配置。飞机的气动布局类型如图２ ３５所示。如果按
机翼和机身连接的上下位置来分，可分为上单翼、中单翼和下单翼，如图２ ３５（ａ）所示；如果
按机翼弦平面有无上反角来分，可分为上反翼、无上反翼与下反翼三种类型，如图２ ３５（ｂ）所
示；如果按立尾的数量来分，可分为单立尾、双立尾和无立尾式（无立尾时平尾变成 Ｖ字形）
等，如图２ ３５（ｃ）所示。而我们通常所说的气动布局一般是指平尾相对于机翼在纵向位置上
的安排，即飞机的纵向气动布局形式。一般有正常式、“鸭”式和无平尾式，如图２ ３５（ｄ）所
示。不同的布局型式，将对飞机的飞行性能、稳定性和操纵性有重大影响。

２ 飞机的几何外形和参数

在介绍超声速飞机的空气动力外形之前，首先应该了解一下飞机的几何外形和参数。

　　飞机的几何外形主要由机身、机翼和尾翼等主要部件的外形共同来组成。而其中最能代
表气动外形特征的是机翼。

　　机翼是产生升力和阻力的主要部件，其几何外形可以从机翼平面形状和翼剖面形状两个
方面来描述。典型的机翼平面形状主要包括翼展ｌ（机翼左右翼梢之间的最大横向距离）、翼
弦ｂ（翼型前缘点和后缘点之间的连线）、前缘后掠角χ０

（机翼前缘线与垂直于翼根对称平面的
直线之间的夹角）等，如图２ ３６所示。
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图２ ３５　飞机气动布局的类型

图２ ３６　机翼的几何参数

影响飞机气动特性的主要参数有：前缘后掠角χ０
、展弦比λ、梢根比η和翼型的相对厚度

珋ｃ。其中，展弦比是指机翼展长与平均几何弦长之比，即

λ＝ ｌ
ｂａｖ

＝ ｌ２

ｂａｖｌ＝ｌ２

Ｓ
（２ １１）

对于图中所示的直边形机翼，平均几何弦长ｂａｖ＝（ｂ０＋ｂ１）／２；Ｓ为整个机翼平面形状的
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面积。
梢根比是指翼梢弦长与翼根弦长之比，即

η＝ｂ１

ｂ０
（２ １２）

翼型的相对厚度是指翼型最大厚度与弦长之比，即

珋ｃ＝ｃｍａｘ

ｂ
（２ １３）

　　由空气动力学理论和实验可知，在低速情况下，大展弦比平直机翼的升力系数较大，诱导

图２ ３７　各种不同的翼剖面形状

阻力小；而在亚声速飞行时，后掠机翼可延
缓激波的产生并减弱激波的强度，从而减小
波阻；在超声速飞行时，激波已不可避免，但
采用小展弦比机翼、三角机翼、边条机翼等
对减小波阻比较有利。

　 　 翼 型 的 几 何 形 状 可 分 为 多 种，如
图２ ３７所示，不同的飞机可采用不同的翼
剖面形状。

３ 超声速飞机的外形特点

无论是跨声速飞机还是超声速飞机，在
其外形上与低速飞机相比，均有许多不同的
特点。为了进一步提高飞机的飞行速度，除

了继续提高喷气发动机的推力和减轻结构重量外，还必须改善飞机的空气动力外形。超声速
飞机的空气动力外形应着重考虑减少波阻和提高飞行速度之间的矛盾，为此应尽量提高

Ｍａ临界，推迟局部激波的产生。

（１）超声速飞机的翼型特点
现代超声速飞机的翼型，大都采用相对厚度小的对称翼型或接近对称的翼型，其最大厚度

位置靠近翼弦中间，且翼型前缘曲率半径较小，翼剖面外形轮廓变化比较平缓。这种翼型有利

于提高Ｍａ临界，延缓局部激波的产生；即使在超过Ｍａ临界之后，翼剖面在较大的超声速情况下，
机翼前缘所形成的也是斜激波，利于减小波阻，使阻力系数的增长较为平缓。
翼型的相对厚度与波阻有密切的关系。波阻大致与相对厚度的平方成正比，厚度增加二

倍，则波阻增加四倍。现代超声速飞机翼型的相对厚度都比较小，其值大约为５％～９％，并有
继续减小的趋势。
实验研究表明，在超声速飞行中，波阻较小的翼型有：双弧形、菱形、楔形和双菱形，如

图２ ３８所示。
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（２）超声速飞机的机翼平面形状和布局型式
为了减小超声速飞行时产生的激波阻力，现代飞机常采用的机翼平面形状有：后掠机翼、

三角形机翼、小展弦比机翼、变后掠机翼、边条机翼，常采用的布局型式除正常式布局外，还有
“鸭”式布局和无平尾式布局。

　　① 后掠机翼

　　后掠机翼在跨声速飞行时能提高Ｍａ临界，超过Ｍａ临界以后，也能进一步减小波阻。

　　后掠机翼与平直机翼（图２ ３９（ａ））相比，之所以能提高Ｍａ临界，主要是由于降低了机翼上
的有效速度。如图２ ３９（ｂ）所示，当气流以速度ｖ流过后掠翼时，由于后掠角的影响，只有垂
直机翼前缘的气流速度分量ｖｎ 是产生升力的有效速度，另一个沿着机翼方向的分量ｖｔ 只能

产生摩擦阻力，对产生升力不起作用。因此作用到后掠翼上的实际有效速度ｖｎ 比飞行速度ｖ
减小了。如果对平直机翼来说，速度ｖ已经达到临界速度，在它的上面有可能产生局部激波和
波阻的话，那么对后掠机翼来说，还必须把速度ｖ再提高一些，才能达到临界速度，并在机翼上
产生局部激波和波阻。因此后掠翼可以提高飞机的Ｍａ临界，推迟局部激波的产生。现代超声
速飞机的机翼后掠角一般在３０°～６０°之间。机翼的后掠角越大，相同飞行速度下作用在机翼
上的有效速度就越小，Ｍａ临界也就越大。如表２ ３所列为增大机翼后掠角与提高Ｍａ临界之间
的关系。

图２ ３８　几种超声速翼型 图２ ３９　流过平直翼和后掠翼的气流速度

表２ ３　机翼后掠角与Ｍａ临界之间的关系

后掠角／° １５ ３０ ４５ ６０

Ｍａ临界增加百分比 ２％ ８％ ２０％ ４１％

当飞行速度超过Ｍａ临界以后，后掠机翼上产生的阻力随着 Ｍａ的增大变化也比较平缓。
这是因为后掠翼的空气动力主要是由有效速度ｖｎ 的大小决定的。有效速度所引起的阻力Ｄｎ

的方向应和ｖｎ 的方向一致，如图２ ４０所示，即垂直于机翼前缘方向，而飞行时阻碍飞机前进
的阻力方向应与飞行速度方向平行。因此有效速度ｖｎ 所引起的阻力Ｄｎ 分解到平行于飞行速
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度方向的分力Ｄ，才是后掠翼的主要阻力。可见，在相同的飞行速度下，后掠翼的阻力要比平
直翼的阻力小。后掠角对阻力系数的影响如图２ ４１所示。

　　当速度为ｖ的气流吹过后掠翼时，有一部分气流ｖｔ将沿着机翼方向流动，使得附面层从
翼根到翼尖逐渐变厚，在翼尖处造成气流分离，当迎角增加到一定程度时，会产生翼尖失速。
翼尖失速以后，又不断从翼尖向机翼中部和根部扩展，造成大面积失速。这个过程发展很快，
以致于驾驶员得不到警告飞行就出现困境。同时还会使飞机突然抬头，变得不稳定。为防止
这种现象的产生，常常采取在机翼上表面加装翼刀和在机翼前缘制作锯齿或缺口的方法使气
流形成旋涡或气动翼刀，如图２ ４２所示，来阻止气流沿机翼方向的流动。

图２ ４０　平直翼与后掠翼的阻力 图２ ４１　后掠角和阻力系数Ｃｘ 之间的关系

　　② 三角形机翼
根据前面的分析，当飞行Ｍａ＝２．０时，要使机翼上的有效速度小于Ｍａ＝１．０，就必须使前

缘后掠角大于６０°。但随着前缘后掠角的增大，后掠机翼根部结构的受力情况就会恶化，结构
重量也会增加。同时低速时的空气动力特性也将恶化，使飞机的升力下降，阻力增加。因此采
用大后掠机翼很不利。在这种情况下，采用三角形机翼比较合适，如图２ ４３所示的Ｊ ８Ⅱ超
声速飞机。
三角机翼的减阻效果和大后掠机翼大体相似。它具有前缘后掠角大、展弦比小和相对厚

度较小的特点。由于翼根部分比较长，因此在相对厚度不变的情况下，有助于增加翼根处的绝
对厚度，从而改善根部结构受力状况和减轻结构重量；如果保持机翼结构高度不变，则可降低
机翼的相对厚度，降低波阻。三角形机翼的空气动力性能很好，机翼的焦点位置从跨声速到超
声速的变化，比其他平面形状机翼的变化都小，因此更有助于保证飞机的纵向飞行稳定性（参
见本章第２．５．３节中飞机的稳定性）。
三角机翼的飞机在亚声速飞行时的升阻比较低，巡航特性也不太好。另外，小展弦比的三

角机翼在大迎角飞行时才有足够的升力系数。而在飞机着陆时，为了不妨碍驾驶员向下的视
野，机头不能抬得过高，飞机迎角也不能太大，所以三角翼飞机的着陆性能较差。

③ 小展弦比机翼
对于低速飞机来说，为了减小诱导阻力，常常采用大展弦比机翼。但对于超声速飞机来
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图２ ４２　后掠机翼上的翼刀

说，为了减小波阻，通常会采用小展弦比机翼，图２ ４３所示的Ｊ ８Ⅱ飞机，其展弦比为２．１。
小展弦比机翼在翼弦方向较长，在翼展方向较短，因此可以减小波阻。因为超声速飞行的激波
是沿着机翼的前缘和后缘产生的，翼展的长度缩短了，激波面的长度也就缩短了，因此机翼上
产生的激波阻力也就减小了。另外，由于小展弦比机翼翼弦比较长，因此机翼相对厚度一般都
比较小，有利于减小激波阻力。目前，超声速飞机的展弦比一般在２．５以下。

　　小展弦比机翼的缺点是襟翼面积小，起落性能差。另外由于翼尖面积大，所产生的诱导阻
力也较大，可采用翼尖挂导弹或副油箱的方法来削弱翼尖涡流的强度，减小诱导阻力。

　　④ 变后掠机翼
现代超声速飞机广泛采用小展弦比、大后掠机翼。后掠角大可以降低波阻，这对超声速飞

行有利；但由于展弦比和翼展都较小，低速飞行性能较差，飞机的起飞和着陆滑跑距离都较长。
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因此这种飞机常常会遇到高速和低速性能要求互相矛盾的问题。
变后掠翼飞机通过机翼后掠角的变化可以解决高、低速性能要求的矛盾，如图２ ４４所

示。飞机在起飞着陆和低速飞行时，采用较小的后掠角，这时机翼展弦比最大，因而有较高的
低速巡航性能和较大的起飞着陆升力。而在超声速飞行时，采用较大的后掠角，机翼展弦比和
相对厚度随之减小，对于减小超声速飞行的阻力很有利。变后掠机翼的飞机，在整个Ｍａ范围
内都有较好的空气动力性能，可以较好地满足各个设计飞行状态的要求。现代变后掠翼飞机
常用于多用途战斗机、歼击轰炸机和轰炸机，如前苏联的米格 ２３、欧洲的“狂风”和美国的

Ｆ １４战斗机、Ｂ １轰炸机等都是变后掠翼飞机。

图２ ４３　小展弦比、三角形机翼的超声飞机 图２ ４４　变后掠机翼飞机

　　变后掠翼飞机的主要缺点是机翼变后掠转动机构复杂，结构重量大，而且气动中心变化
大，平衡较为困难。

　　⑤ 边条机翼
解决超声速飞机高速飞行和低速飞行矛盾的另一条途径就是采用边条机翼，如图２ ４５

所示。边条机翼是一种混合平面形状的机翼，它由边条（又称前翼）和后翼（又称基本翼）两部

分组成。边条为大后掠角（χ０≥７０°）的细长翼，后翼为中等展弦比（λ＝３～４）、中等后掠角

（χ０＝３０°～５０°）的三角形机翼。由于有大后掠的边条，使整个机翼的有效后掠角增大，相对厚
度减小，因此有效地减小了激波阻力；同时由于基本翼的存在，又使整个机翼的有效展弦比增
大，因此可以减小低亚声速以及跨声速飞行时的诱导阻力。

　　理论和实验表明，边条机翼可以产生较大的升阻比。由于边条的后掠角较大，因此在不大
的迎角下，边条前缘流动就产生分离，分离产生的边条涡，将从基本翼的上翼面流过，对基本翼
上翼面产生有利的干扰影响，使上翼面的压力下降而升力增加。此外，边条翼上产生的边条涡
还可以给上翼面的附面层补充动能，延缓和减轻基本翼上气流的分离，从而可产生相当大的附
加升力（又称涡升力）。现代很多战斗机，既要求能作超声速飞行，又要求能在高亚声速或跨声
速作高机动飞行，因此常常采用边条机翼。如Ｆ １６，Ｆ １８，米格 ２９战斗机等都是边条翼
飞机。
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图２ ４５　边条翼飞机

⑥ “鸭”式飞机

　　大多数飞机均采用正常式气动布局，即
飞机的水平尾翼位于机翼之后。当飞机以
正迎角飞行时，为了保持飞机平衡，需要使
升降舵向上偏，并产生负升力，其方向正好
与机翼升力方向相反，如图２ ４６（ａ）所示。
因此正常式飞机的水平尾翼总是使全机升

力减小。而“鸭”式飞机是将水平尾翼移到
机翼之前，并将此水平尾翼改称前翼或鸭
翼。因为水平尾翼位于飞机重心的前面，因
此在正迎角飞行时，鸭翼将产生正的升力，
以保持飞机平衡，故鸭翼对全机升力的贡献
是有积极作用的，如图２ ４６（ｂ）所示。

　　“鸭”式飞机在超声速飞机中应用较多，在大迎角飞行时，鸭翼前缘产生的脱体旋涡，在沿
着机翼上表面向后流动时，会产生类似于边条翼飞机的有利干扰，使机翼升力增大。这对改善
飞机的起降性能非常有利。如瑞典的超声速多用途战斗机ＳａａｂＪＡ ３７，如图２ ４７所示，由
于采用了鸭式布局，其起降性能非常好，起飞距离为４００ｍ，着陆距离为５００ｍ，仅为同类飞机
的一半左右。

图２ ４６　正常式和鸭式飞机的平衡

⑦ 无尾式布局
无尾式布局通常用于超声速飞机。例如，英法合作研制的“协和”号超声速旅客机，采用的

就是无平尾式布局。它可以以Ｍａ＝２．０４左右的速度巡航飞行。其机翼是细长尖拱形，前端
起到边条翼的作用。机翼平均相对厚度很小，只有０．０２５左右，如图２ ４８所示。这类飞机的
机身和机翼都比较细长，机翼面积较大，飞机重心也比较靠后，即使采用水平尾翼，由于其距离
飞机重心较近，平尾的稳定和操纵作用也比较小，因此，宜采用无平尾式布局，这样还可以减少
平尾部件所产生的阻力。由于没有平尾，也就没有了升降舵，这种飞机的俯仰操纵可以由机翼
后缘的升降副翼来完成，即当左右机翼上的升降副翼同时向上或向下偏转时产生俯仰操纵力
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图２ ４７　ＳａａｂＪＡ ３７鸭翼飞机

图２ ４８　“协和”号无尾式飞机示意图

矩，起到升降舵的作用；当左右机翼上的升降副翼向相反方向偏转时，产生横侧向操纵力矩，此
时起到副翼的作用。
近年来出现的隐身飞机，为了增加隐身能力，通常采用Ｖ形尾翼，即常采用无立尾式的气

动布局。
（３）超声速飞机的机身外形特点
机身的主要功用是装载乘员、货物、发动机和各种仪表设备等，同时把飞机的其他部件有

效地连接在一起。机身产生的空气动力主要是阻力，但对飞机的升力也有一定的影响。

　　对于超声速飞机，不但机翼的形状对其空气动力特性有重要影响，而且机身的形状也很重
要。为了减小超声速飞机的波阻，机身一般采用头部很尖、又细又长的圆柱形机身，机身长细
比（机身长度与机身剖面最大直径之比）一般可达到十几甚至更高。另外采用“跨声速面积
律”，也有助于降低波阻和提高速度。
所谓跨声速面积律是指在机翼和机身的连接部位，把机身适当地收缩，使沿机身纵轴的横

截面面积的分布规律，与某一个阻力最小的旋转体的剖面分布规律相当。这样可以将不利的
相互干扰减小，使飞机的跨声速激波阻力大大降低。如图２ ４９（ａ）和（ｂ）所示为ＹＦ １０２飞
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机和该飞机的机身横截面积沿飞机纵轴的分布曲线，前图当截面切到机翼部位时，横截面积有
一个峰值出现，与理想的分布曲线相差很大，因此飞机在跨声速飞行时的翼身干扰阻力很大；
后图把机身和机翼连接处做成蜂腰形，使机身横截面积分布曲线接近理想曲线，激波阻力大大
降低。

图２ ４９　跨声速面积律

有些超声速飞机为了减小阻力，往往尽量把驾驶舱埋藏在机身外形轮廓之内，因此使飞机
着陆时驾驶员的视线大大恶化。为了改善这种状况，可以将机头做成活动的，着陆时使机头下
垂，以增大驾驶员的视野。如“协和”号超声速客机机头就可以下垂１７．５°。

２．４．４　超声速飞机和低、亚声速飞机的外形区别

低、亚声速飞机和超声速飞机由于其飞行速度不同，飞行时产生的空气动力也有较大的差
异。为了获得较好的气动外形和飞行性能，低、亚声速飞机和超声速飞机在外形上有着很大的
不同。根据前面的分析，它们在外形上的区别主要体现在以下几个方面。

（１）低、亚声速飞机机翼的展弦比较大，一般在６～９之间，梢根比也较大，一般在０．３３左
右；而超声速飞机机翼的展弦比较小，一般在２．５～３．５之间，梢根比较小，在０．２左右。

（２）低速飞机常采用无后掠角或小后掠角的梯形直机翼，亚声速飞机的后掠角一般也比较
小，一般小于３５°；而超声速飞机一般为大后掠机翼或三角机翼，前缘后掠角一般为４０°～６０°。

（３）低、亚声速飞机的机翼翼型一般为圆头尖尾型，前缘半径较大，相对厚度也比较大，一
般在０．１～０．１２之间；而超声速飞机机翼翼型头部为小圆头或尖头（前缘半径比较小），相对厚
度也较小，一般在０．０５左右。

（４）低、亚声速飞机机翼的展长一般大于机身的长度，机身长细比较小，一般为５～７之
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间，机身头部半径比较大，前部机身比较短，有一个大而突出的驾驶舱；而超声速飞机机身的长
度大于翼展的长度，机身比较细长，机身长细比一般大于８，机身头部较尖，驾驶舱与机身融合
成一体，成流线形。
因此，观察一架飞机的外形，就可以大致判定它是低、亚声速飞机还是超声速飞机。

２．４．５　超声速飞行的“声爆”与“热障”

１ 超声速飞行的“声爆”

飞机在超声速飞行时，在飞机上形成的激波，传到地面上形成如同雷鸣般的爆炸声，这就
是所谓“声爆”现象（图２ ５０）。声爆过大可能会对地面的居民和建筑物造成损害。
飞机在超声速飞行时会产生头部激波和尾部激波，当飞机的头部激波和尾部激波传到地

面上时，使那里的空气压强急剧变化，产生的压力脉冲变化有如“Ｎ”字形状。对于地面上的观
察者来讲，头部激波扫过时先是增压（大于大气压力），然后紧接着是减压（低于大气压力），最
后等到尾部激波扫过后，再增压恢复到大气压力，这个过程大约发生在０．１ｓ内。观察者常常
能听到先后的两声“蓬，蓬”巨响。如果飞机的飞行高度比较低，激波在地面上的压强变化得就
可能太猛太快，从而造成房屋玻璃甚至结构的损坏。

图２ ５０　超声速飞行中的“声爆”

　　“声爆”强度同飞机的飞行高度（强度随着离开飞机的距离增加而减小）、飞行速度、飞机重
量、飞行姿态以及大气状态等都有关系。为防止噪声扰民和“声爆”现象，一般规定在城市上空
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１０ｋｍ的高度之下不得作超声速飞行。对于将来的超声速旅客机，除了要解决经济性较差的
问题外，超声速“声爆”的噪声扰民问题和对环境的破坏也是影响超声速运输机的主要问题
之一。

２ 超声速飞行的“热障”

在飞机速度不断提高的过程中，遇到的头一个关口就是“声障”。飞机突破“声障”以后，随
着速度的进一步提高，又遇到了一个新的关口，这就是“热障”。
当飞机以超声速飞行时，飞机表面附面层中的空气受到了强烈的摩擦阻滞和压缩，速度大

大降低，动能转化为内能，使飞机表面温度急剧增高。比如飞机以Ｍａ＝２．０在同温层飞行时，
飞机头部的温度可达到１２０℃，当飞行速度提高到 Ｍａ＝３．０时，飞机头部的温度可达到

３７０℃，此时，作为飞机主要结构材料的铝合金，其材料性能急剧下降，因此已不能在如此高温
环境下长期工作，从而造成飞机结构的破坏。气动加热可使结构强度和刚度降低，飞机的气动
外形受到破坏，危及飞行安全，这种由气动加热引起的危险障碍就称为“热障”。所以“热障”实
际上是空气动力加热造成的结果。

　　当然，在飞机其他表面处，温度一般要比驻点处（如机头）的温度低一些，但由于空气粘性
的作用，附面层内气流流速受到滞止，表面上的温度也是相当高的。因此，机内设备、人员也需
要隔热、防热。由于人所能承受的温度最高大约是４０℃，而飞机上的设备如无线电、航空仪
表、雷达、橡胶、有机玻璃、塑料等其工作温度一般也不超过８０℃。因此如何保护机内的人员、
设备不受伤害，也是“热障”需要解决的重要问题之一。
目前解决热障的方法主要有：用耐高温的新材料如钛合金、不锈钢或复合材料来制造飞机

重要的受力构件和蒙皮；用隔热层来保护机内设备和人员；也可以采用水或其他冷却液来冷却
结构的内表面等。如美国的ＳＲ ７１飞机，９３％的机体结构采用钛合金，就顺利地越过了热
障，创造了３．３倍声速的世界纪录。
由于航天器的飞行速度远远高于航空器，因此热障问题在航天飞行上更为严重。当航天

器从空间再入大气层时，速度非常快，温度也非常高，最高可达好几千度。如图２ ５１所示为
美国“阿波罗”载人飞船指挥舱的表面温度分布，它的头部温度高达２８００℃。由于载人飞船再
入大气层经历的时间很短，只有一分多钟，加热的时间很短，因此热障问题的解决，与长时间高
速飞行的飞机有所不同。在宇宙飞船和远程弹道导弹上，常采用烧蚀法来进行防热，效果
很好。
所谓烧蚀法就是选择一些产生相变时吸热大的材料作为烧蚀材料，把它覆盖在飞行器表

面来防止飞行器被烧毁的一种方法。烧蚀材料可以选用石墨和陶瓷等，它们在高温下发生热
解和相变（固→液、固→气、液→气）时能够吸收大量的热，边烧蚀边带走热量。在烧蚀过程中
产生的气体包围着物体也能起到一定的隔热作用。但是烧蚀法中的烧蚀防护层用一次就烧掉
了，对于不重复使用的飞船、卫星等可以采用，对于重复使用的高超声速飞机以及航天飞机等，
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图２ ５１　“阿波罗”指挥舱表面温度

需要严格控制飞机外形，此时烧蚀法就不再适
用了。

　　美国航天飞机是目前飞行于近地轨道和地
面之间的可重复使用的运输工具。航天飞机的
气动加热在再入段比上升段要严重得多，但与
飞船相比，其热流要低得多。这是因为航天飞
机有大面积的机翼，并以大迎角再入时能产生
较大的阻力，因此在比较高的空中就开始减速，
这样便大大减小了气动加热现象。航天飞机表
面的温度分布如图２ ５２所示，根据表面温度的
不同，可以分成四个区域，不同的区域可以采用
相应的可以重复使用的防热材料，如图２ ５３。

如机身头部和机翼前缘，温度最高，可采用增强碳 碳复合材料（ＲＣＣ），其可重复使用的温度达

１５９３℃；机身、机翼下表面前部和垂直尾翼前缘，温度较高，可采用高温重复使用的防热 隔热
陶瓷瓦（ＨＲＳＩ）；机身、机翼上表面和垂直尾翼，气动加热不是特别严重，可采用低温重复使用
的防热－隔热陶瓷瓦（ＬＲＳＩ）；机身中后部两侧和有效载荷舱门处，温度相对较低（约３５０℃），
可采用柔性的、重复使用的表面隔热材料（ＦＲＳＩ）。为了有效地解决防热问题，对于温度最高
的区域还要采取其他的措施，如采用热管冷却和强制循环冷却和发汗冷却等措施，以确保航天
飞机的安全。

图２ ５２　航天飞机表面的温度分布（单位℃）
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图２ ５３　航天飞机的防热材料分布

２．５　飞机的飞行性能及稳定性和操纵性

２．５．１　飞机的飞行性能

飞机的飞行性能是衡量一架飞机性能好坏的重要指标。飞机的飞行性能一般包括飞行速
度、航程、升限、起飞着陆性能和机动性能等。

１ 飞行速度

在飞机的飞行性能中，飞行速度是最重要的性能之一。飞行速度，对军用飞机来说一般指
的是最大平飞速度，而对民用飞机来说一般指的是巡航速度。

（１）最小平飞速度ｖｍｉｎ

最小平飞速度是指在一定高度上飞机能维持水平直线飞行的最小速度（由于发动机的性
能和飞行高度有很大关系，所以在考虑飞机的飞行性能时，必须注意它的飞行高度）。最小平
飞速度取决于飞机的最大升力系数Ｃｙｍａｘ，其值应略大于下式所表达的飞行速度（此时飞机的
升力等于重力）。这个速度对飞机的起降性能及飞机作低速飞行时的安全性有重要影响。

ｖｍｉｎ ＝ ２Ｇ
ρＣｙｍａｘ槡 Ｓ

（２ １４）
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式中，Ｇ为飞机重量；ρ为当地的空气密度；Ｓ为机翼面积。
随着高度的增加，ρ将减小，故最小平飞速度将增加。
（２）最大平飞速度ｖｍａｘ

最大平飞速度是指飞机水平直线平衡飞行时，在一定的飞行距离内（一般应不小于

３ｋｍ），发动机推力在最大状态下，飞机所能达到的最大飞行速度。它是一架飞机能飞多快的
指标。要提高飞机的最大飞行速度，一是要减小飞机的飞行阻力，另外还要增加发动机的推
力，但应注意随着发动机推力的增加，发动机本身重量和尺寸也随之增加，燃油消耗也增加，并
导致飞机重量和空气阻力增大。而且，随着飞行速度的增加，当速度接近于声速或超过声速
时，飞机上将产生“激波”，此时，飞机阻力将急剧增加。因此，不改变飞机的外形，想提高飞行
速度是不可能的。

（３）巡航速度ｖ巡航
巡航速度是指发动机每公里消耗燃油量最小情况下的飞行速度。巡航速度显然要大于最

小平飞速度，小于最大平飞速度。飞机以巡航速度飞行最经济。

２ 航　程

航程是指在载油量一定的情况下，飞机以巡航速度（不进行空中加油）所能飞越的最远距
离。它是一架飞机能飞多远的指标。轰炸机和运输机的航程是设计中最主要的性能要求。提
高航程的主要办法是减小发动机的燃油消耗率，增加飞机的最大升阻比。在飞机总重一定的
情况下，减小结构重量，增加飞机载油量也可以增大航程。另外，还可以通过安装可投掉的副
油箱，来增加飞机的航程。

３ 静升限

升限是一架飞机能飞多高的指标。飞机的静升限是指飞机能作水平直线飞行的最大高
度。飞机上升时，随着高度的增加，发动机推力将逐渐下降，当飞机上升到某一极限高度时，发
动机已没有剩余的能力使飞机高度进一步增加，此时飞机仅能以这一速度作水平直线飞行，这
时飞机的极限高度即为静升限。但在此飞行高度上，飞机稍受干扰或操纵不慎就可能降低高
度，因此，又称此极限高度为理论静升限。
由于上述原因，飞机实际飞行中不得不在稍低于理论静升限的高度上飞行，以便飞机具有

一定的推力储备和良好的操纵性。一般规定，对应于垂直上升速度为５ｍ／ｓ时的最大平飞高
度为实际飞行的最大高度，此高度称为飞机的实用静升限。

４ 起飞着陆性能

飞机的起飞和着陆是两个重要的飞行状态，起飞着陆性能的好坏有时甚至会影响到飞机
能否顺利完成正常的飞行任务。
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飞机的起飞着陆性能指标可以概括为两部分：一是起飞和着陆距离；二是起飞离地和着陆
接地速度。后者除了影响起飞和着陆距离外，还牵扯到起降安全问题。

（１）飞机的起飞性能

　　飞机的起飞过程是一种加速飞行的过程，它包括地面加速滑跑阶段和加速上升到安全高
度两个阶段，如图２ ５４所示描述了飞机的起飞过程。

图２ ５４　飞机的起飞过程

　　飞机起飞时停在起飞线上，驾驶员踩住刹车加大油门到最大转速状态后，松开刹车使飞机
加速滑跑。当加速到一定速度时，驾驶员拉起驾驶杆，使飞机抬头增加迎角，当升力等于重量
时飞机开始离开地面，此时所对应的速度为离地速度。随着升力进一步增加，飞机加速上升，
当飞机上升到安全高度ｈ时，起飞过程结束，此时飞机所飞越（包括滑跑）的地面距离即为飞机
的起飞距离。
飞机的起飞距离越短越好。为了减小飞机的起飞距离，可以采用增升装置来增大升力；也

可以增加推力来加速，如可以采用助推火箭增大推力，减少加速所需时间。另外对于舰载飞机
还可以采用弹射起飞的方法减小起飞距离。

（２）飞机的着陆性能
飞机的着陆过程是一种减速飞行的过程，它包括下滑、拉平、平飞减速、飘落触地和着陆滑

跑五个阶段，如图２ ５５所示描述了飞机的着陆过程。
飞机从安全高度ｈ下滑时，发动机处于慢车工作状态，襟翼打开到最大角度，飞机接近于

等速直线下滑。当接近地面时，驾驶员应将飞机拉平，然后保持在离地１ｍ左右进行平飞减
速。随着飞行速度的减小，驾驶员应不断拉杆使迎角增大，以使飞机缓慢地降低高度。当升力
不足以平衡飞机重量时，飞机开始飘落，并以主轮接地，此时对应的速度就是着陆接地速度。
飞机接地后，速度进一步降低，并进入滑跑阶段，此时驾驶员可以使用刹车等使飞机继续减速，
直到飞机完全停止。飞机在着陆过程所飞越（包括滑跑）的地面距离为着陆距离。
飞机的着陆速度越小，着陆距离越短，着陆性能就越好，飞行安全性也越高。为了提高飞

机的着陆性能，可以打开机翼上的扰流片来减小升力；还可以采用反向推力装置产生负推力；
可以打开阻力伞或阻力板和采用刹车来增加阻力。对于舰载飞机还可以采用甲板上的拦阻索
钩住飞机下部的拦阻钩来减速。
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图２ ５５　飞机的着陆过程

２．５．２　飞机的机动性

飞机的机动性是指飞机在一定时间间隔内改变飞行状态的能力。对飞机机动性的要求，
取决于飞机要完成的飞行任务。对于战斗机而言，要求空中格斗，对机动性要求就很高。在夺
取空战优势时，飞机的机动性起着相当重要的作用，所以机动性是军用飞机重要的战术性能指
标。对于运输机，一般不要求在空中作剧烈动作，机动性要求就低。
飞机在作机动飞行时所受的载荷要比水平直线稳定飞行时大好几倍。因此，在设计飞机

时，必须考虑到飞机在各种飞行情况下，都要有足够的强度和刚度，以保证飞行安全。
在飞机设计中，一般常用过载来评定飞机的机动性。飞机的过载（或过载系数）是指飞机

所受除重力之外的外力总和与飞机重量之比。除特殊情况外，一般只考虑垂直方向上的过载。
垂直方向上的过载可以表示为飞机升力Ｙ 与飞机重量Ｇ 的比值，即

ｎｙ ＝Ｙ
Ｇ

（２ １５）

图２ ５６　大气层分布

飞机机动性设计要求越高，过载ｎｙ 就

要求越大。高机动性要求的飞机，过载可
高达９左右，因此要求飞机结构应能够承
受相应的载荷。

１ 盘旋飞行

　　飞机在水平面内作等速圆周飞行，叫
做盘旋飞行，如图２ ５６所示。通常坡度
（坡度即指飞机倾斜的程度）小于４５°时，叫
做小坡度盘旋；大于４５°时，叫做大坡度盘
旋。盘旋和转弯的操纵动作完全相同，只
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３ 俯　冲

俯冲是飞机将位能转化为动能、迅速降低高度、增大速度的机动飞行，作战飞机常借此来
提高轰炸和射击的准确度。俯冲过程分为进入、直线和改出俯冲三个阶段，如图２ ５７所示。
在急剧俯冲时，为了防止速度增加过多和超过相应高度的最大允许速度，必须减小发动机推
力，有时需放下减速板。改出俯冲后的高度不应低于规定的安全高度。从俯冲中改出时，飞行
员应柔和并有力地拉杆，增大迎角，使升力大于重力第一分力，构成向心力，迫使飞机向上作曲
线运动。这时的过载系数ｎｙ，甚至会达到９～１０，对飞机结构和飞行员造成严重的过载。所
以，俯冲速度不应过大，改出不应过猛，以免造成飞机结构损坏或飞行员晕厥的事故。使用中
的ｎｙ 一般不允许大于８。

４ 跃　升

跃升是将飞机的动能转变成势能，迅速取得高度优势的一种机动飞行。跃升性能的好坏
由跃升增加的高度ΔＨ 及所需的时间来衡量，如图２ ５７所示。飞机在作跃升机动后的高度
可大大超过飞机的静升限。例如，某歼击机的实用升限为１９５００ｍ，当在１３５００ｍ高度上以

Ｍａ＝２．０５的速度进行跃升后，飞机可达到２３０００ｍ的高度。通过跃升可达到的最大高度为

图２ ５８　战斗转弯

飞机的动升限。

５ 战斗转弯

同时改变飞行方向和增加飞行高度的机动飞行称

为战斗转弯，如图２ ５８所示。空战中为了夺取高度优
势和占据有利方位，常用这种机动飞行动作。除了采
用典型的操纵滚转角的方法外，为了缩短机动时间还
可采用斜筋斗方法进行战斗转弯。战斗转弯时，过载
系数可达３～４。

２．５．３　飞机的稳定性

　　飞机在飞行过程中，经常会受到各种各样的干扰，这些干扰会使飞机偏离原来的平衡状
态，而在干扰消失以后，飞机能否自动恢复到原来的平衡状态，这就涉及到飞机的稳定或不稳
定的问题。
所谓飞机的稳定性，是指在飞行过程中，如果飞机受到某种扰动而偏离原来的平衡状态，

在扰动消失以后，不经飞行员操纵，飞机能自动恢复到原来平衡状态的特性。如果能恢复，则
说明飞机是稳定的；如果不能恢复或者更加偏离原来的平衡状态，则说明飞机是不稳定的。

　　飞机在空中飞行，可以产生俯仰运动、偏航运动和滚转运动，如图２ ５９所示。飞机绕横
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轴Ｏｚ的运动为俯仰运动；绕立轴Ｏｙ的转动为偏航运动；绕纵轴Ｏｘ的转动为滚转运动。根
据飞机绕机体轴的运动形式，飞机飞行时的稳定性可分为纵向稳定性、方向稳定性和横向稳
定性。

图２ ５９　飞机绕穿过重心的三根互相垂直的轴的运动

１ 飞机的纵向稳定性

当飞机受微小扰动而偏离原来纵向平衡状态（俯仰方向），并在扰动消失以后，飞机能自动
恢复到原来纵向平衡状态的特性，叫做飞机的纵向稳定性。

图２ ６０　飞机的焦点

在飞行过程中，作用于飞机的俯仰力矩主要
是机翼力矩和水平尾翼力矩。当飞机的迎角发生
变化时，在机翼和尾翼上都会产生一定的附加升
力，这个附加升力的合力作用点称为飞机的焦点。
如图２ ６０所示。当飞机受到扰动而机头上仰
时，机翼和水平尾翼的迎角增大，产生一个向上附
加升力，如果飞机重心位于焦点位置的前面，则此
向上的附加升力会对飞机产生一个下俯的稳定力

矩，如图２ ６１（ａ）所示，使飞机趋向于恢复原来
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的飞行状态。反之，当飞机受扰动而机头下俯时，机翼和水平尾翼的迎角减小，会产生向下的
附加升力，此附加升力对重心形成一个上仰的稳定力矩，也使飞机趋向于恢复原来的稳定
状态。

　　因此，飞机的纵向稳定性主要取决于飞机重心的位置，只有当飞机的重心位于焦点前面
时，飞机才是纵向稳定的；如果飞机的重心位于焦点之后，飞机则是纵向不稳定的，如图２ ６１
（ｂ）所示。重心前移可以增加飞机的纵向静稳定性，但并不是静稳定性越大越好。例如，静稳
定性过大，升降舵的操纵力矩就难以使飞机抬头。因此，由于重心前移使稳定性过大，会导致
飞机的操纵性变差。
飞机重心位置会随飞机载重的分布情况不同发生变化。当重心位置后移时，将削弱飞机

的纵向稳定性，所以在配置飞机载重时，应当注意妥善安排各项载重的位置，不使飞机重心后
移过多，以保证重心位于所要求的范围以内。

图２ ６１　飞机重心位置与纵向稳定性之间的关系

２ 飞机的方向稳定性

飞机受到扰动以致方向平衡状态遭到破坏，而在扰动消失后，飞机如能趋向于恢复原来的
平衡状态，就具有方向稳定性。
飞机主要靠垂直尾翼的作用来保证方向稳定性。方向稳定力矩是在侧滑中产生的。飞机

的侧滑飞行是一种既向前、又向侧方的运动，此时，飞机的对称面和相对气流方向不一致如图

２ ６２（ｂ）所示。飞机产生侧滑时，空气从飞机侧方吹来，这时，相对气流方向和飞机对称面之
间就有一个侧滑角β。相对气流从左前方吹来叫左侧滑；相对气流从右前方吹来叫右侧滑。
飞机在飞行过程中，飞机受微小扰动，机头右偏，出现左侧滑，空气从飞机的左前方吹来作

用在垂直尾翼上，产生向右的附加侧力Ｚ，如图２ ６２所示。此力对飞机重心形成一个方向稳
定力矩，力图使机头左偏，消除侧滑，使飞机趋向于恢复方向平衡状态，因此飞机具有方向稳
定性。
相反，飞机出现右侧滑时，就形成使飞机向右偏转的方向稳定力矩。由此可见，只要有侧

滑，飞机就会产生方向稳定力矩，并使飞机消除侧滑恢复到原来的平衡状态。

　　随着飞行马赫数的增大，特别是在超过声速以后，立尾的侧力系数迅速减小，产生侧力的
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１—垂直尾翼；２—阵风；Ｚ—附加力；Ｍ１—恢复力矩；

Ｏ—飞机重心；ｖ１—相对速度；ｖ—飞行速度

图２ ６２　垂直尾翼与方向稳定性

能力急速下降，使得飞机的方向静稳定性降低。因此在设计超声速战斗机时，为了保证在平飞
最大马赫数下仍具有足够的方向静稳定性，往往必须把立尾的面积做得很大，有时还需要选用
腹鳍以及采用双立尾来增大方向稳定性。

３ 飞机的横侧向稳定性

　　飞机受扰动以致横侧向平衡状态遭到破坏，而在扰动消失后，如飞机自身产生一个恢复力

矩，使飞机趋向于恢复原来的平衡状态，就具有横侧向稳定性。反之，就没有横侧向稳定性。
在飞行过程中，使飞机自动恢复原来横侧向平衡状态的滚转力矩，主要是由机翼上反角、机翼
后掠角和垂直尾翼的作用产生的。
如图２ ６３所示，当一阵风吹到飞机的左翼上，使飞机的左翼抬起，右翼下沉，飞机受扰动

而产生向右的倾斜，使飞机沿着合力的方向沿右下方产生侧滑。此时，因上反角的作用，右翼
迎角增大，升力也增大；左翼则相反，迎角和升力都减小。左右机翼升力之差形成的滚转力矩，
力图减小或消除倾斜，进而消除侧滑，使飞机具有自动恢复横侧向平衡状态的趋势。也就是
说，飞机具有横侧向稳定性。

　　机翼后掠角也使飞机具有横侧向稳定性。如图２ ６４（ａ）所示，一旦因外界干扰使飞机产
生了向右的倾斜，飞机的升力也跟着倾斜，飞机将沿着合力Ｒ的方向产生侧滑。由于后掠角
的作用，飞机右翼的有效速度ｖ１ 大于左翼的有效速度ｖ３，如图２ ６４（ｂ）所示，所以，在右边机

翼上产生的升力将大于左边机翼上产生的升力，两边机翼升力之差，形成滚转力矩，力图减小
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或消除倾斜，使飞机具有横侧向稳定性。

ｖａ—阵风速度；ｖｂ—侧滑速度；ｖｃ—相对风速；

Ｏ—飞机重心；Ｍ—恢复力矩；ψ—上反角

图２ ６３　机翼上反角与横侧向稳定性

ｖａ—阵风速度；ｖｂ—侧滑速度；ｖｃ—相对速度；Ｍ—恢复力矩

图２ ６４　机翼后掠角与横侧向稳定性
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跨声速或超声速飞机，为了减小激波阻力，大都采用了后掠角比较大的机翼，因此，后掠角
的横侧向静稳定作用可能过大，以致于当飞机倾斜到左边后，在滚转力矩的作用下，又会倾斜

图２ ６５　垂直尾翼产生的横侧向稳定力矩

到右边来。于是，飞机左右往复摆动，形成飘摆
现象。为了克服这种不正常现象，可以采用下
反角的外形来削弱后掠机翼的横侧向静稳

定性。

　　低、亚声速飞机大都为梯形直机翼，为了保
证飞机的横侧向静稳定性要求，或多或少都有
几度大小的上反角。此外，如果机翼和机身组
合采用上单翼布局形式，也会起到横侧向静稳
定作用；相反，采用下单翼布局形式，则会起到
横侧向静不稳定作用。这一点在选择上反角时
也应综合考虑。
垂直尾翼也能产生横侧向稳定力矩，这是

因为出现倾侧以后，垂直尾翼上产生附加侧力（ΔＺ尾）的作用点高于飞机重心一段距离ｌ，此力
对飞机重心形成横侧向稳定力矩，如图２ ６５所示，力图消除倾侧和侧滑，使飞机恢复横侧向
平衡状态。

　　飞机在不稳定气流中飞行时，经常会遇到各种干扰的作用，往往是一波未平，一波又起。
飞机具有静稳定性，表明该飞机在平衡飞行状态具有抗外界干扰的能力。但为了保证飞机的
稳定飞行，决不能单纯依靠飞机自身的稳定性，听其自然，飞行员也必须积极地实施操纵，并做
及时修正。

２．５．４　飞机的操纵性

不具有稳定性的飞机，虽然飞行起来很困难，但还勉强能够飞行；如果飞机不能操纵，则根
本不能飞行。飞机的操纵性是指驾驶员通过操纵设备 （如驾驶杆、脚蹬和气动舵面等）来改变
飞机飞行状态的能力。
飞机在空中的操纵是通过操纵气动舵面———升降舵、方向舵和副翼来进行的。通过偏转

这三个操纵面，就会对飞机产生操纵力矩，使其绕横轴、立轴和纵轴转动，以改变飞行姿态。

１ 飞机的纵向操纵

飞机在飞行过程中，操纵升降舵，飞机就会绕着横轴转动，产生俯仰运动。飞行员向后拉
驾驶杆，经传动机构传动，升降舵便向上偏转，这时，水平尾翼上的向下附加升力就产生使飞机
抬头的力矩，使机头上仰，如图２ ６６（ａ）所示；向前推驾驶杆，则升降舵向下偏转，使机头下
俯，如图２ ６６（ｂ）所示。
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图２ ６６　飞机操纵动作与飞行姿态示意图

　　现代的超声速飞机，多以全动式水平尾翼代替了只有升降舵可以活动的水平尾翼。因为
全动式水平尾翼的操纵效能比升降舵的操纵效能高得多，可以大大改善超声速飞机的纵向操
纵性。

２ 飞机的横向操纵

在飞机飞行过程中，操纵副翼，飞机便绕着纵轴转动，产生滚转运动。向左压驾驶杆，左副
翼向上偏转，右副翼向下偏转，这时左机翼升力减小，右机翼升力增大，则产生左滚的滚动力
矩，使飞机向左倾斜，如图２ ６６（ｃ）所示；向右压驾驶杆，则右副翼向上偏转，左副翼向下偏
转，产生右滚的滚动力矩，飞机便向右倾斜。如果是用驾驶盘操纵的飞机，则左转动或右转动
驾驶盘，与左右压杆的操纵效果是一样的。
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３ 飞机的方向操纵

在飞机飞行过程中，操纵方向舵，飞机则绕立轴转动，产生偏航运动。飞行员向前蹬左脚
蹬，方向舵向左偏转，在垂直尾翼上产生向右的附加侧力，此力使飞机产生向左的偏航力矩，使
机头向左偏转，如图２ ６６（ｄ）所示；向前蹬右脚蹬，飞机产生向右的偏航力矩，使机头向右
偏转。
随着飞行马赫数的提高，飞机飞行时的动压也迅速增大，于是偏转操纵面所需要施加的力

也变得越来越大，以致于驾驶员难以操纵或造成体力不支。为了解决这一问题，现代飞机的操
纵系统，不仅有助力器，力臂调节器，还有人工载荷机构来模拟驾驶杆上的气动载荷，使驾驶员
在减小操纵力的同时，还能够感受到操纵力矩的变化。总之，驾驶员操纵舵面改变飞机姿态要
和人体的自然动作协调一致（如往左压驾驶杆时，飞机应向左滚转，往右压驾驶杆时，飞机应向
右滚转），而且手上所感受到的力的大小和方向也应正常和适中，否则很容易产生操纵失误。
应当指出，飞机的稳定性是飞机本身的一种特性，它与飞机的操纵性有密切的关系，二者

需要协调统一。很稳定的飞机，操纵往往不灵敏；操纵很灵敏的飞机，则往往不太稳定。一般
来说，对于军用歼击机，操纵应当很灵敏；而对于民用旅客机，则应有较高的稳定性。稳定性与
操纵性应综合考虑，以获得最佳的飞机性能。

２．６　直升机的飞行原理

一般认为，直升机技术要比固定翼飞机复杂，其发展也比固定翼飞机慢。但随着对直升机
空气动力学、直升机动力学等学科认识的不断深化和先进航空电子技术、新工艺等的应用，直
升机在近年来也有了很大的发展，直升机的直线飞行最大速度的世界纪录为４００．８７ｋｍ／ｈ，是
英国“山猫”直升机于１９８６年８月１１日创造的。除了创纪录飞行，直升机的一般巡航速度在

２５０～３５０ｋｍ／ｈ之间，实用升限达４０００～６０００ｍ，航程达４００～８００ｋｍ。与固定翼飞机相比，直
升机存在速度小、航程短、飞行高度低、振动和噪声较大，以及由此引起的可靠性较差等问题。
直升机飞行的特点是：它能垂直起降，对起降场地没有太多的特殊要求；它能在空中悬停；

能沿任意方向飞行；但飞行速度比较低，航程相对来说也比较短。当前，直升机在民用和军用
的各个领域都得到了广泛的应用。特别是在军用方面，武装直升机在现代战争中发挥的作用
越来越大。此外，吊运大型装备的起重直升机以及侦察、救护、森林防火、空中摄影、地质勘探
等多用途直升机应用也非常广泛。

２．６．１　直升机旋翼的工作原理

　　旋翼是直升机的关键部件。它由数片（至少两片）桨叶和桨毂构成，形状像细长机翼的桨
叶连接在桨毂上。桨毂安装在旋翼轴上，旋翼轴方向接近于铅垂方向，一般由发动机带动旋
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转。旋转时，桨叶与周围空气相互作用，产生气动力。

　　直升机旋翼绕旋翼转轴旋转时，每个叶片的工作都与一个机翼类似。沿旋翼旋转方向在
半径ｒ处切一刀，其剖面形状是一个翼型，如图２ ６７（ａ）所示。翼型弦线与垂直于桨毂旋转轴
的桨毂旋转平面之间的夹角称为桨叶的安装角（或桨距），以φ表示，如图２ ６７（ｂ）所示。相
对气流ｖ与翼弦之间的夹角为该剖面的迎角α。因此，沿半径方向每段叶片上产生的空气动

图２ ６７　直升机旋翼的工作原理

力Ｒ可分解为沿桨轴方向上的分量Ｆ１ 和在旋转平面上的分量Ｄ１。Ｆ１ 将提供悬停时需要的

拉力；Ｄ１ 产生的阻力力矩将由发动机所提供的功率来克服。

旋翼旋转所产生的拉力和阻力的大小，不仅取决于旋翼的转速，而且取决于桨叶的桨距。
调节旋翼的转速和桨距都可以达到调节拉力大小的目的。但是旋翼转速取决于发动机的主轴
转速，而发动机转速有一个最佳的工作范围，因此，拉力的改变主要靠调节桨叶桨距来实现。
但是，桨距变化将引起阻力力矩变化，所以，在调节桨距的同时还要调节发动机油门，保持转速
尽量靠近最有利的工作转速。

２．６．２　直升机的布局特点

旋翼在空气中旋转，对周围空气产生一个作用力矩，根据牛顿第三定律，空气必定以大小

相等、方向相反的力矩作用于旋翼，然后传到机体上。此时如果不采取平衡措施，这个反作用
力矩会使机体向旋翼旋转的相反方向旋转。为了平衡这个反作用力矩，需要采用不同的直升
机布局形式。
直升机的布局形式按旋翼数量和布局方式的不同可分为单旋翼直升机、共轴式双旋翼直

升机、纵列式双旋翼直升机、横列式双旋翼直升机和带翼式直升机等几种类型。

１ 单旋翼直升机

　　如图２ ６８（ａ）所示，它是由一副旋翼产生升力，用尾桨来平衡反作用力矩的直升机。为
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了实现方向操纵及改善稳定性，在机身尾部还安装了水平尾翼和垂直尾翼。这种直升机构造
简单，应用最为广泛，但尾桨要消耗７％～１０％的功率。

图２ ６８　直升机的布局

２ 共轴式双旋翼直升机

如图２ ６８（ｂ）所示，它是由两副旋翼沿机体同一立轴上下排列并绕其反向旋转，使两副
旋翼反作用力矩相互抵消的直升机，简称共轴式直升机。共轴式直升机结构紧凑、外廓尺寸
小，但升力系统较重，操纵机构较复杂。共轴式双旋翼已成功地用于中、小型直升机上。

３ 纵列式双旋翼直升机

如图２ ６８（ｃ）所示，它是由两副旋翼沿机体纵轴方向前后排列，反向旋转，使两副旋翼的

反作用力矩相互抵消的直升机，简称纵列式直升机。为了减少两旋翼间相互干扰，后旋翼安装
位置较前旋翼稍高。纵列式直升机机身较长，使用重心变化范围较大，但其传动系统和操纵系
统复杂，前飞时后旋翼气动效率较低。
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４ 横列式双旋翼直升机

如图２ ６８（ｄ）所示，它是由两副旋翼沿机体横轴方向左右排列，反向旋转，使两副旋翼的反
作用力矩相互抵消的直升机，简称横列式直升机。一般横列式直升机带机翼，左、右旋翼对称地
布置在机翼构架上。横列式直升机前飞性能较好，但其构造复杂，结构尺寸大，重量效率低。

５ 带翼式直升机

如图２ ６８（ｅ）所示，这种直升机安装有辅助翼，前飞时辅助翼提供部分升力使旋翼卸载，
从而提高了飞行速度，增加了航程，飞行性能也得到了改善。前苏联重型直升机米 ６即为这
种直升机，巡航飞行时旋翼卸载约为总升力的２０％，最大飞行速度接近３００ｋｍ／ｈ。

２．６．３　直升机飞行性能

直升机飞行性能分为垂直飞行性能和前飞性能两类。

１ 垂直飞行性能

垂直飞行性能包括：在定常状态（作用在直升机上的力和力矩都处于平衡的、无加速度运
动的状态）时，不同高度的垂直上升速度，垂直上升速度为零所对应的极限高度，为理论静升
限，也叫悬停高度。这个高度是个理论值，是达不到的。因此，通常把垂直上升速度为０．５ｍ／ｓ
所对应的高度称为实用静升限，或叫实用悬停高度。

２ 直升机前飞性能

直升机前飞性能与固定翼飞机的飞行性能相似，包括：① 平飞速度范围，指在不同高度的
巡航速度、有利速度和最大速度；② 爬升性能，指在不同高度上具有前进速度时的最大爬升
率、达到不同高度所需的爬升时间及可能爬升到的最大高度（平飞升限或动升限）；③ 续航性
能，包括在不同高度的最大续航时间和最大航程；④ 自转下滑性能，指在不同高度的最小下滑
率和最小下滑角。

２．６．４　直升机的操纵性和稳定性

１ 直升机的操纵系统

　　直升机的操纵系统是指传递操纵指令、进行总距操纵、变距操纵和脚操纵（或航向操纵）的
操纵机构和操纵线路。通过总距操纵来实现直升机的升降运动；通过变距操纵来实现直升机
的前后左右运动；通过航向操纵来改变直升机的飞行方向。如图２ ６９和２ ７０所示为直升
机的旋翼操纵机构和尾桨操纵机构。
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１—桨叶摇臂；２—桨毂；３—拨杆；４—变距拉杆；５—外环；６—旋转环；７— 横向操纵摇臂；８—滑筒；９—导筒；

１０—与发动机节气门连接；１１—油门桨距杆；１２—驾驶杆；１３—座椅；１４—纵向操纵摇臂；１５—内环；１６—桨叶

图２ ６９　旋翼操纵机构

１—链条；２—滑动操纵杆；３—蜗杆套筒；４—桨叶；５—操纵变距环；６—轴承；７—桨叶；８—脚蹬

图２ ７０　尾桨操纵机构
（１）总距操纵
总距操纵是用来操纵旋翼的总桨距，使各片桨叶的安装角同时增大或减小，从而改变旋翼

拉力的大小。当拉力大于直升机重力时，直升机就上升，反之，直升机则下降，如图２ ７１（ａ）
所示。旋翼总桨距改变时，旋翼的需用功率也随着改变。因此，必须相应地改变发动机的油
门，使发动机的输出功率与旋翼的需用功率相匹配以保持旋翼速度不变。为减轻驾驶员负担，
发动机油门操纵和总距操纵通常是交联的。改变总距时，油门开度也相应地改变。因此，总距
操纵一般又称为总桨距———油门操纵。
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图２ ７１　直升机的操纵

（２）变距操纵
变距操纵即为周期变距操纵，它是通过自动倾斜器使桨叶的安装角周期改变，从而使桨叶

升力周期改变，并由此引起桨叶周期挥舞，最终导致旋翼锥体相对于机体向着驾驶杆运动的方
向倾斜。由于拉力基本上垂直于桨盘平面，所以拉力也向驾驶杆运动方向倾斜，从而实现纵向
（包括俯仰）及横向（包括滚转）运动。例如，当拉力前倾时，产生向前的分力，直升机向前运动，
当拉力后倾时，产生向后的分力，直升机向后运动，如图２ ７１（ｂ）所示。

（３）脚操纵

　　脚操纵是用脚蹬操纵尾桨的总桨距，从而改变尾桨的推力（或拉力）的大小，实现航向操
纵。当尾桨的推力（或拉力）改变时，此力对直升机重心的力矩与旋翼的反作用力矩不再平衡，
直升机绕立轴转动，使航向发生改变。

２ 直升机的操纵性和稳定性

直升机的操纵性是指直升机的运动状态对驾驶员操纵动作的反应能力。驾驶员通过操纵
驾驶杆的纵向或横向位移，来改变自动倾斜器的倾斜角，以实现纵向和横向力矩操纵。通过操
纵脚蹬的位移，来改变尾桨桨距以实现航向力矩操纵。
直升机的稳定性是指直升机受到扰动后能够自己恢复其原来状态的能力。通常分为静稳

定性和动稳定性。一般情况下，直升机受到扰动后偏离原来的平衡状态，当扰动消失后，直升
机的运动状态可能会出现以下４种情况：非周期衰减运动———动稳定，非周期发散运动———动
不稳定，周期减幅运动———动稳定，以及周期增幅运动———动不稳定。此外，还可能有非周期
中性运动和周期等幅运动。直升机的动稳定性通常不能令人满意，受到扰动后，其纵向运动和
横向运动一般表现为周期增幅运动。
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２７　航天器飞行原理

航天器在空间航行的轨迹称为轨道。航天器由运载火箭发射升空到完成全部飞行任务顺
利返回的整个过程，通常包括发射入轨段、在轨运行段和返回再入段，相应的有发射轨道、运行
轨道和返回轨道。航天器在轨道运行段完成航天飞行的全部飞行任务，在轨道运行段飞行的
航天器，绝大部分时间是在地球引力作用下的无动力惯性飞行，因此从本质上它与自然天体的
运动一致。因此研究航天器的运动可用天体力学的方法。

２．７．１　开普勒（Ｋｅｐｌｅｒ）三大定律

几个世纪以来，天文观测者一直面临着如何解释天体运动的挑战。亚里斯多德认为圆周
运动是惟一的合乎自然的完美的运动，因此天体必定作圆周运动。而德国天文学家开普勒根
据丹麦天文学家第古·布拉赫（ＴｙｃｈｏＢｒａｃｈｅ）多年观测积累的资料，发现这种理论与观察存
在着差异，通过大量的理论计算与归纳总结，于１６０９～１６１９年先后提出了具有划时代意义的
开普勒三大定律。
第一定律（椭圆定律）：所有行星绕太阳的运行轨道都是椭圆，而太阳则位于椭圆的一个焦

点上。

图２ ７２　开普勒定律说明图

第二定律（面积定律）：在相等的时间内，行星与太阳
的连线所扫过的面积相等。
第三定律（调和定律）：行星运动周期的平方与行星至

太阳的平均距离的立方成正比，即行星公转的周期只和半
长轴有关。
开普勒三大定律的说明如图２ ７２所示，它描述了行

星运动所遵循的规律，该定律同时也适用于航天器绕地球
的运动，因此至今仍被广大天文工作者及从事航天事业的
科技人员所应用。
如果把卫星看作行星，地球看作太阳，那么开普勒定

律也适用于卫星运动，因而有以下的运动规律。
（１）卫星的运行轨道是个椭圆，地球在它的一个焦点

上。不论向哪个方向发射卫星，卫星轨道一定通过赤道，
轨道面通过地心。

（２）卫星和地心连线在同一时间内扫过的面积相等。
也就是说，卫星的速度在近地点处最大，在远地点处最小。

（３）卫星运行的周期只和半长轴有关。无论是椭圆轨道还是圆形轨道，只要半长轴相同，
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周期也相同。

２．７．２　航天器的轨道方程与宇宙速度

１ 航天器的轨道方程

根据万有引力定律和牛顿第二定律可以推导出航天器的运行轨道方程是圆锥曲线（二次
曲线）。
圆锥曲线的一般方程为

ｒ＝ ｐ
１＋ｅｃｏｓｆ

（２ １６）

圆锥曲线是由具有恒定的ｒ／ｄ比值的点构成的曲线，如图２ ７３所示。式中，ｒ是圆锥曲
线的任意一点到一给定点（焦点）的距离；ｄ是这一点到一条给定直线（准线）的最小距离；恒定
比值ｅ＝ｒ／ｄ为圆锥曲线的偏心率；ｐ为半正焦距或半通径；ｆ为矢量ｒ与焦点至近心点之间连
线的夹角，叫真近点角。
在上面的方程中，可由偏心率的大小确定圆锥曲线的类型：ｅ＝０时，ｒ＝ｐ，圆锥曲线为圆；

０＜ｅ＜１时，为椭圆；当ｅ＝１，且ｆ＝１８０°时，ｒ→∞，此时圆锥曲线为抛物线；当ｅ＞１时，为双曲
线，如图２ ７４所示。圆锥曲线有几种类型，就意味着航天器运动轨道有几种类型。
行星在太阳系中运动时，其中心引力为太阳引力，并以太阳为焦点，这就是开普勒第一定

律。航天器在地球引力场中运动时，地球即为轨道的一个焦点，ｒ为航天器的地心距，近心点
即为近地点，远心点即为远地点。

图２ ７３　一般圆锥曲线 图２ ７４　ｅ不同时航天器轨道的类型
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卫星绕地球运动的轨道多为椭圆轨道（圆轨道是椭圆轨道的特例），它是一条闭合的轨道。
而抛物和双曲轨道是非闭合轨道，它们可延伸到无穷远，因此是脱离地球引力飞向太阳系，乃
至脱离太阳引力，飞离太阳系的运行轨道。

２ 宇宙速度

假设航天器沿着圆轨道运动，ｒ为轨道半径（地心距），航天器在此圆轨道上绕地球运动所
需的速度为ｖ，则航天器的运动速度可根据地球引力和离心力平衡的原理进行计算。地球引
力的加速度为μ／ｒ

２，其中μ为地球引力常数，其值为３．９８６００５×１０１４ｍ３／ｓ２；离心加速度可表
示为ｖ２／ｒ。当两者相等时，这个速度正是圆轨道的条件。所以圆轨道速度为

ｖ＝ μ／槡 ｒ （２ １７）
根据开普勒第三定律，轨道周期Ｔ的表达式为

Ｔ ＝２π ａ３／槡 μ （２ １８）
式中ａ为轨道的半长轴，对于圆轨道ａ＝ｒ。当卫星的轨道周期等于地球自转周期时，可以计
算出它的轨道半径，这就是地球同步轨道。
在圆轨道速度的计算公式中，轨道半径取地球半径时，得到圆轨道速度为７．９１ｋｍ／ｓ，这

一速度称为第一宇宙速度。它是从地面发射航天器时，使其环绕地球运动所需的最小速度。
若发射速度小于这个数值，卫星就不能绕地球飞行；当卫星速度大于这个值时，就能进入绕地
球飞行轨道，当速度大于１１．１８ｋｍ／ｓ时，就达到从地球表面的逃逸速度，因而这个速度称为第
二宇宙速度，地面物体获得这一速度就能沿一条抛物线轨道脱离地球。地球上航天器要飞出
太阳系，需要的速度为１６．６ｋｍ／ｓ，这个速度称为第三宇宙速度，航天器利用地球公转速度再
获得这一速度，就可沿双曲线轨道飞离地球；最终飞出太阳系。表２ ５列出了不同高度的圆
轨道速度、发射速度和逃逸速度。

表２ ５　不同高度的圆轨道速度、发射速度和逃逸速度

轨道高度／ｋｍ
圆轨道速度／

（ｋｍ·ｓ－１）
轨道周期

发射速度／

（ｋｍ·ｓ－１）

逃逸速度／

（ｋｍ·ｓ－１）

０ ７．９１ １ｈ２４ｍｉｎ２９ｓ ７．９１ １１．１８

５００ ７．６１ １ｈ３４ｍｉｎ３７ｓ ８．１９ １０．７７

１０００ ７．３５ １ｈ４５ｍｉｎ０７ｓ ８．４２ １０．３９

５０００ ５．９２ ３ｈ２１ｍｉｎ１８ｓ ９．４８ ８．３７

无穷大 ０ — １１．２ —

如图２ ７５所示为飞行器的轨道和发射速度的关系。
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图２ ７５　飞行器的轨道和发射速度的关系

２．７．３　轨道要素和卫星轨道

１ 轨道要素

一般来说，我们通常称中心重力场内的被动运动（即无动力飞行）为开普勒运动。而把椭
圆轨道、抛物线轨道和双曲线轨道统称为开普勒轨道。要确定航天器运行轨道在任意时刻的
位置和速度，就需要用轨道要素来描述。描述航天器开普勒轨道的６个要素是：

　　（１）轨道半长轴ａ；

　　（２）轨道偏心率ｅ；

　　（３）轨道倾角ｉ；

　　（４）升交点赤经Ω；

　　（５）近地点幅角ω；

　　（６）过近地点时刻ｔ。
轨道的形状（圆或椭圆）和大小可以用ａ和ｅ两个量表示。偏心率ｅ决定了轨道的形状，ｅ

为０时，轨道为圆形；ｅ小于１时，轨道为椭圆形；ｅ等于１时，轨道呈抛物线。ｅ越接近１，椭圆
形状越扁。轨道大小则由半长轴ａ来表示，ａ越大，椭圆越大，卫星飞行一圈的时间越长。
轨道倾角ｉ是轨道平面与地球赤道平面的夹角，ｉ的度量是顺着卫星运行方向从赤道量到

轨道，或从地轴的北极方向量到轨道的正法线方向，如图２ ７６所示。ｉ＝０°时，表示轨道面和
赤道面重合，因而称为赤道轨道；当ｉ＝９０°时，轨道面通过南北两极，称为极轨道；当ｉ＞９０°时，
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卫星运动方向和地球自转方向相反，称为逆行轨道。

图２ ７６　轨道要素图

当ｉ≠０°时，轨道和赤道有两个交点：卫星由南向北经过赤道时的一点叫升交点；与之相
反，卫星由北向南经过赤道的一点叫降交点；在地球绕太阳公转时，在地球上看太阳的视运动，
太阳从地球的南半球进入北半球时，穿过赤道的那一点为春分点。由春分点沿赤道向东度量
到升交点的这一段弧线叫升交点赤经，用Ω表示。ｉ和Ω共同决定了轨道平面在空间的方位。
近地点幅角ω决定了轨道在轨道平面内的摆放位置，或者说近地点（或远地点）在轨道平

面的位置，它决定了半长轴的方向。该角是从升交点沿卫星飞行方向量到近地点。
卫星轨道在空间的位置完全确定后，要知道什么时候卫星飞行到轨道的什么位置，这就需

要过近地点的时刻来描述。用这个时刻作为卫星在轨道上的起算时刻，通过计算可得出卫星
在某一时刻到达轨道上的哪个位置。
通过以上六个要素，即可完全确定航天器运行轨道在空间的形状、方位以及航天器任一时

刻在轨道上的位置。
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２ 卫星轨道

卫星轨道是指从运载火箭与卫星分离开始，到卫星返回地面前为止，卫星质心的运动轨
迹。它取决于星、箭分离点的位置和速度，为一开普勒轨道。根据分类不同和卫星承担的任务
的不同，卫星轨道可分为多种。

（１）圆轨道和椭圆轨道
不同的轨道高度有不同的圆轨道速度，如表２ ５所列中１０００ｋｍ高的轨道，如果入轨速

度正好是７．３５ｋｍ／ｓ，而且入轨速度方向和当地水平线平行，就可以形成圆轨道。入轨速度大
小和方向，这两个条件只要有一个不满足，就形成椭圆轨道，严重的还不能形成轨道，而进入大
气层陨毁。因此，实际运动中的卫星轨道没有一条是偏心率正好等于０的圆轨道。但是为了
设计和计算上的方便，把偏心率小于０．１的轨道近似地看作圆轨道或近圆轨道，除此之外，都
是椭圆轨道。

（２）顺行轨道和逆行轨道
轨道的顺行和逆行是以卫星飞行方向来区分的。从北极看，凡卫星飞行方向和地球自转

方向相同的轨道，就是顺行轨道，与此相反的叫逆行轨道。顺行轨道的轨道倾角小于９０°；逆
行轨道的倾角大于９０°。从运载火箭发射方向看，凡向东北或东南方向发射的卫星，形成的轨
道将是顺行轨道；而向西北或西南方向发射的卫星将形成逆行轨道。

（３）地球同步轨道
地球自转一周的时间是２３ｈ５６ｍｉｎ０４ｓ，运行周期与它相同的顺行轨道就是地球同步轨

道。对地面上的观察者来说，每天相同时刻卫星会出现在相同的地方。如果这种轨道是倾角
为０的圆轨道，则在地面上的人看，在这种轨道上运行的卫星是静止不动的，所以称为地球静
止轨道，在地球静止轨道上运行的卫星为静止卫星。静止卫星距地面３５７８６ｋｍ，飞行速度为

３．０７ｋｍ／ｓ。地球同步轨道的精度要求很高，稍有偏差卫星就会漂离静止位置，因此要求卫星
必须具有轨道修正能力。
地球同步轨道广泛应用于通信卫星、广播卫星、气象卫星、数据中继卫星等方面。一颗静

止卫星可以覆盖地球表面约４０％的面积，因此有３颗卫星就能覆盖全球（除两极地区）。
（４）太阳同步轨道
轨道面在空间不是固定不动的，它绕地球自旋轴转动，当转动的角速度（方向和大小）和地

球公转的平均角速度一致（每年３６０°）时，这样的轨道称为太阳同步轨道。
太阳同步轨道的倾角大于９０°，即它是一条逆行轨道，运载火箭需向西北或西南方向发

射。因为是逆着地球自转方向发射，所以发射同样重量的卫星要选用推力较大的运载火箭。
由理论推算知，当倾角达到最大（１８０°）且是圆轨道时，太阳同步轨道的高度不会超过

６０００ｋｍ。
太阳同步轨道上运行的卫星，以相同方向经过同一纬度的当地时间是相同的。例如，当卫
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星由南向北经过北纬４０°上空时为上午８点（当地时间），那么以后卫星只要是同一方向飞过这
个地方的时间都是当地时间上午８点。因此，只要选择好适当的发射时机，就可以使卫星飞过
指定地区时始终有较好的光照条件，并且卫星在这些区域的上空始终处在太阳光的照射下，这
时太阳能电池可以充足供电而不会中断。对地观测卫星（如气象卫星、地球资源卫星、侦察卫
星）要求拍摄清晰的地面目标图像，因此一般都采用太阳同步轨道。

（５）极轨道
轨道倾角在９０°附近的轨道叫极轨道。在这种轨道上运行的卫星每圈都经过南北两极，

气象卫星、导航卫星、地球资源卫星常采用这种轨道，以便俯瞰包括两极在内的整个地球表面，
实现全球覆盖。

（６）回归轨道
卫星在轨道上飞行时，投影到地球的点（当不考虑地球的扁率时，卫星与地心的连线与地

球表面的交点）叫星下点，随着卫星在空间的运动和地球自转，使得星下点的位置在地面不断
移动，形成星下点轨迹。对于星下点轨迹周期性重复的轨道称为回归轨道。在回归轨道上飞
行的卫星，每经过一个周期（几小时、几天或几周），卫星依次重新经过各地上空，这样可对卫星
覆盖区进行动态监视，以发现这一段时间内被观测区域内目标的变化。如果结合回归轨道和太
阳同步轨道设计成太阳同步回归轨道，则对监视某一区域的军事目标、自然灾害等将非常有利。

２．７．４　轨道摄动和轨道机动

１ 轨道摄动

前面我们所讨论的航天器运动规律（开普勒轨道）仅受到圆形地球中心引力的作用，而忽
略了太阳引力、月球引力、其他天体引力、大气阻力、太阳光辐射压力等对航天器运动的影响。
由于这些力远小于地心引力，故将这些力统称为干扰力或摄动力。
考虑摄动力作用所得到的航天器运动轨道与不考虑摄动力所得到的（理想）轨道之间存在

着偏差，我们把摄动力对航天器轨道的影响称为轨道摄动。
摄动力和地球引力相比虽然很小，但仍然会使卫星偏离开普勒轨道。摄动力为零时，６个

轨道要素为常数，卫星运动轨道保持开普勒轨道；摄动力不为零时，轨道要素是随时间变化的。
为了使轨道保持在设计允许的范围内，必须使卫星克服摄动，实现轨道保持。
轨道摄动有两种形态，一种叫做长期摄动（轨道要素总是朝同一方向变化的摄动），另一种

叫做周期摄动（轨道要素的数值有时增加，有时减小，并在某一平均值附近摆动）。周期摄动又
分短周期摄动（摄动周期很短，才几个小时）和长周期摄动（摄动周期很长约几十天甚至一年以
上）两种类型。
下面对几种摄动力对航天器运行轨道所造成的摄动结果加以描述。
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（１）大气阻力摄动

　　大气阻力直接影响近地轨道卫星和空间站的轨道寿命。而大气阻力又与大气密度、卫星

图２ ７７　大气阻力摄动的影响

相对于大气的运动速度、卫星的大小、质量和形状有关，因
而很难精确计算卫星的轨道寿命。由于大气密度随高度的
增加而迅速减小，故大气摄动对航天器轨道的影响也随着
运行高度的增加而迅速减小。高度在１６０ｋｍ的卫星，其寿
命只有几天甚至几圈。对空间站等需长期运行的近地轨道
航天器，要定期施加推力，提高轨道高度，保证在完成任务
前不致陨落。如图２ ７７所示为大气层对航天器轨道的
影响。

（２）地球扁率摄动
由于地球不是圆球体，其内部密度分布也不均匀，因此

地球各处对卫星的引力也不相同，因此存在着地球形状摄
动。其中，地球赤道隆起处对卫星运动的影响最大，这就是地球扁率摄动，它是地球形状摄动
的主要部分。在这一摄动下，卫星轨道是一个随时都在变化的椭圆，其主要特征是升交点会沿
着赤道移动；近地点会沿着轨道移动。地球扁率还会使地球静止轨道卫星从静止位置向东漂
移，赤道扁率使卫星在经度方向摆动。因此，地球静止轨道卫星必须具有轨道修正能力，来消
除各种摄动力引起的漂移。

（３）天体引力摄动
研究航天器绕地球中心运动时，地球引力是主要力，但其他天体（如太阳、月亮）与航天器

之间也存在万有引力。这些引力会对航天器轨道产生摄动。对近地卫星可以忽略太阳和月亮
引力的摄动，但对高轨道卫星，特别是地球同步轨道卫星，太阳和月球引力产生的影响较为显
著。在２万千米以上的高空，太阳和月球引起的摄动仍小于地球扁率引起的摄动。在５万千
米以上的高空，它们的摄动就超过了地球扁率引起的摄动。
太阳和月球摄动影响的大小主要取决于航天器轨道的形状、轨道平面的位置和轨道长半

轴相对于地球－月球以及地球－太阳连线的位置。例如，对于１０万千米的圆轨道，航天器每
运行一圈，由于受月球摄动的影响，轨道周期将增加２９０ｓ，航天器前移５７０ｍ，横移１３０ｍ，轨
道平面转动４′１０″。对于很扁的椭圆轨道，在轨道远地点的摄动最为严重。这是因为远地点距
离地球最远，而距月球最近，同时远地点轨道速度较小，因此摄动对其影响就更为显著。

（４）太阳辐射压力摄动

　　在量子力学中，光被看作光子流，它具有一定的动量。光子流作用在卫星表面，形成光压。
太阳光压对航天器轨道引起的摄动大小与光压强度、卫星表面积成正比，与卫星质量成反比。
当轨道高度高于８００ｋｍ时，太阳辐射压力摄动对大而轻的卫星或带有大型太阳电池翼的卫
星的作用较为显著。在太阳光压的长期作用下，会引起轨道半长轴、偏心率、倾角以及卫星姿
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态的变化。当卫星运行到地球阴影区时，太阳光被地球挡住，太阳辐射压力就消失了。

２ 轨道机动

航天器在控制系统作用下可以按人们的要求使轨道发生改变，也就是说航天器可以从某
一已知的轨道运动改变为另一条要求的轨道运动，这种有目的的轨道变动，称为轨道机动。轨
道可以改变是人造天体与自然天体的最大不同。

　　航天任务常要求航天器从高轨道转移到低轨道，或从低轨道转移到高轨道，这要依靠轨道
机动；当两个航天器交会与对接，或要求军用航天器移动到特定区域执行对地观测任务时也要
依靠轨道机动；消除摄动因素对轨道的影响和消除入轨点运动参数偏差的影响同样也离不开
轨道机动。因此轨道机动包括轨道改变、轨道转移、轨道交会、轨道返回、轨道保持和修正等多

图２ ７８　轨道面的改变

个方面。轨道机动要求航天器具有喷气推力装置
的轨道机动系统或轨道控制系统。轨道机动所需
的推力由动力装置提供，通常采用可以多次点火
启动的火箭发动机。

（１）轨道改变
当初轨道与终轨道相交（或相切）时，在交点

（或切点）施加一次冲量，即可实现航天器由原初
轨道转入终轨道，这种情况称为轨道改变。在发
射卫星后，经常会需要改变轨道平面的方向，即改
变轨道倾角。这是因为卫星的原轨道基本上是运
载火箭和卫星分离时的轨道，它与最终轨道可能
不在同一平面内。要改变轨道倾角，就需要改变
速度矢量的方向，因此需要给航天器一个推力冲
量来改变轨道，如图２ ７８所示。轨道改变依赖
于速度的改变，为了减小能量的消耗，在远地点进
行轨道机动是比较经济的。

（２）轨道转移
当初轨道与终轨道不相交或不相切时，至少要施加两次推力冲量才能使航天器由初轨道

进入终轨道，这种情况称为轨道转移。连接初轨道和终轨道的中间轨道，称为过渡轨道或转移
轨道。若转移前后的轨道在同一平面内，称为共面转移；若转移后改变了轨道倾角，称为非共
面转移。发射地球同步卫星、发射月球或行星探测器都要使用轨道转移技术。两个不同高度
的同心圆轨道之间最省能量的转移，称为霍曼转移，用于转移的轨道称为霍曼轨道，如
图２ ７９所示。
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图２ ７９　霍曼转移轨道

（３）轨道交会
两个航天器经过一连串轨道机动，使这两个

航天器在同一时间、以相同的速度到达空间的
同一位置，这就是轨道交会。轨道交会的目的
是使两个航天器在结构上连接在一起，实现轨
道上的对接。轨道交会和对接常用于飞船与空
间站、航天飞机与空间站、航天飞机回收卫星等
场合。

　　在与空间站的交会对接过程中，一般把空
间站作为目标，空间站是被动的，它沿原定轨道
飞行，等待其他航天器来交会对接。飞船和航
天飞机是主动的，它们通过轨道机动与空间站
靠拢，最后实现对接。

（４）返回轨道
航天器从原来运行的轨道向地球返回的过

程中，必需经过返回轨道。航天器的返回过程是一个减速过程，航天器从轨道上的高速逐步减
速到接近地面时的安全着陆速度。
航天器返回时，首先要使它脱离原来的运行轨道，这可以用一个能量不大的制动火箭来实

现。当火箭发出一个冲量后，航天器离开原来的运行轨道，转入朝向大气层的轨道，这就是返
回轨道。
返回轨道由四部分组成：离轨段、过渡段、再入段与着陆段，如图２ ８０所示。

图２ ８０　航天器的返回过程

　　离轨段由航天器上的变轨发动机（制动火箭）
提供速度矢量，使航天器离开原来的轨道。过渡段
是航天器在进入大气层前的一段轨道。在这一段
轨道上，航天器利用自身的小推力推力器，修正离
轨段的误差，并以合适的再入角（再入角是航天器
在进入大气层时的速度矢量与当地水平线的夹角。
大于这个角度，航天器会因与大气层摩擦而产生的
高温被烧毁；小于这个角度，地心引力不足以把航
天器拉入大气层，航天器将擦过大气层，按椭圆轨
道继续绕地球运行）进入大气层。再入段是从进入
大气层到距地面１０～２０ｋｍ处的一段。在这一段
因大气阻力的作用，航天器的速度急剧下降，此时，
航天器要经受气动加热产生的高温和较大的过载。
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着陆段可利用降落伞减速或像飞机一样，使航天器安全降落在地球表面。
（５）轨道保持和修正
轨道保持和修正是为了克服某些摄动力的影响和弥补运载火箭的入轨误差，提高轨道的

运行精度，使轨道参数限制在设计规定的范围内而进行的轨道机动。例如，地球静止轨道卫星
在运行时受到各种干扰力的摄动，会使卫星轨道产生漂移，因此必须进行轨道保持和修正。再
比如，全球定位系统（ＧＰＳ系统）是由在６条轨道上均匀分布的２４颗导航卫星组成，６条轨道
之间的间隔和每条轨道上相邻卫星的距离始终要满足一定的要求，这也需要采用轨道保持和
修正技术来实现。

２．７．５　航天器发射入轨

发射航天器的任务要由运载火箭来完成。运载火箭携带航天器从地面起飞，到达某一飞
行高度后把航天器送入运行轨道，这段飞行轨迹称为发射入轨。航天器进入运行轨道的初始
位置称为入轨点，入轨点也是运载火箭最后一级发动机推力的终止点。航天器入轨点的运动
状态参数决定了航天器运行轨道的轨道要素。
运载火箭发射弹道的设计，要满足运载火箭在入轨点的运动状态，把航天器送入预定的运

行轨道。根据入轨情况的不同，运载火箭的发射弹道可分为直接入轨、滑行入轨和过渡入轨三
大类型。

１ 直接入轨

运载火箭从地面起飞以后，各级火箭发动机逐级连续工作，并按预定程序转弯。发动机工
作结束时，运载火箭的角度和速度都已达到入轨要求，因此可以直接把航天器送入预定轨道，
完成航天器的入轨任务，如图２ ８１所示。这种发射轨道适用于发射低轨道的航天器。

图２ ８１　航天器的直接入轨

２ 滑行入轨

　　运载火箭的滑行入轨飞行程序如下：首先是一个主
动段，在此阶段火箭从地面起飞，并加足了它飞行时所需
要的大部分能量，然后关闭发动机；接下来进入自由飞行
段，这时火箭依靠其所获得的动能在地球引力作用下进
行自由飞行，一直到与所要达到的轨道相切的位置；最后
再次进入一个主动段，这时发动机再一次点火，最后加速
到使火箭达到入轨要求的速度，将航天器送入轨道，如图

２ ８２所示。
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３ 过渡入轨

过渡入轨的运载火箭的运动轨迹可分为加速段、停泊段、再加速段、过渡段和最后加速入
轨段。

　　从第一个加速段到停泊段，可以像直接入轨一样经过一个加速段进入围绕地球的圆形轨
道；也可以像滑行入轨那样经过两个加速段进入圆形停泊轨道。航天器在停泊轨道上运行时，
可以根据对入轨点的要求，选择发动机点火位置使航天器加速脱离停泊轨道，进入一个椭圆轨
道，这一椭圆轨道叫做过渡轨道。当达到椭圆轨道的远地点时，发动机再次点火加速，使其达
到入轨所要求的速度，使航天器入轨。地球静止卫星和环月探测器均可采用这种入轨方式。
过渡入轨的飞行过程如图２ ８３所示。

图２ ８２　航天器的滑行入轨 图２ ８３　航天器的过渡入轨
有关航天器回收的内容可参见前面的返回轨道和后面第六章的内容。

２．７．６　环月登月轨道和星际航行轨道

１ 环月登月轨道

如图２ ８４所示为常用的一种登月轨道。它首先将航天器发射到环绕地球的停泊轨道，
然后根据停泊轨道的实际轨道参数，选择时机将航天器送入相对于地球的大椭圆过渡轨道。
当航天器飞到月球引力范围内时，将进入点的速度换算成相对于月球的速度，此速度一般已超
过月球的逃逸速度，若不加以控制，航天器将沿着双曲线轨道飞越月球或在月球上硬着陆。为
了使航天器进入环月轨道，必须对航天器进行减速，当减速到等于月球的环绕速度时，进入环
月飞行轨道。若想在月球上软着陆，可在环月轨道上启动制动火箭，离开环月轨道向月面降
落，并利用减速装置和缓冲装置实现软着陆。
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图２ ８４　环月登月轨道

２ 行星际航行轨道

航天器脱离地球引力进入太阳系航行，称为行星际航行，若脱离太阳系引力到恒星际航
行，称为星际航行。目前人类的星际航行仅限于在太阳系内的行星际航行。
行星际航行轨道可分为靠近目标行星飞行的飞越轨道、环绕目标行星飞行的行星卫星轨

道、在目标行星表面着陆的轨道、人造行星轨道（日心轨道）和飞离太阳系轨道。
发射探测行星或太阳的航天器时，一般先要进入绕地球飞行的停泊轨道。在这一轨道上

飞行时，测控站计算飞向行星的最佳路线和出发时间，然后，航天器加速，以相对于地球的逃逸
速度，沿双曲线轨道，脱离地球引力作用，进入日心轨道，成为人造行星。此时，航天器相对于
地球的逃逸速度应换算成相对于绕太阳飞行的人造行星轨道速度。
航天器沿日心轨道飞行，到达某个行星的引力作用球边界（行星的引力作用范围）时，航天

器的日心轨道速度要换算成相对于该行星的飞行速度，这个速度也达到了对应于该行星的逃
逸速度。航天器以双曲线轨道在该行星作用球内飞行。如果双曲线轨道和行星相遇，则航天
器将与行星相撞，产生硬着陆。
为了使航天器能长期对行星进行探测，或在行星上实观软着陆，就必须使航天器减速，达

到围绕该行星飞行的椭圆（或圆）轨道速度。这样航天器就能被行星引力场捕获，成为该行星
的人造卫星，它运行的轨道就是行星卫星轨道。根据任务需要，航天器也可进行轨道机动或降
低轨道高度，以利于在航天器上拍摄行星照片，或向行星上释放小型着陆舱等。
如果要在行星上着陆，可先从航天器上分离着陆舱，着陆舱脱离行星卫星轨道，向着行星

表面飞行。此后，启动着陆舱上的动力减速装置或利用行星大气阻力减速，最终实现在行星上
软着陆。着陆过程中和着陆后的探测数据可通过在行星卫星轨道上运行的航天船，将数据发
回地球。
此外，也可利用行星引力场助推（即当航天器在行星的背阳面飞行时，航天器的速度将增

加），使航天器进一步加速，航天器将掠过这颗行星，飞向另外一颗行星。甚至经过几次引力场
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助推后，使航天器获得脱离太阳系的速度，飞离太阳系。

２．７．７　航天器姿态稳定与控制

对于航天器，不仅要求它具有一定的轨道（由轨道要素决定），还要求它保持某一特定姿
态。例如，要求侦察卫星或地球资源卫星的摄象机镜头及通信卫星的定向天线朝向地球；要求
天文卫星的望远镜对准空间的某一方向。而在航天器飞行过程中，作用在航天器上的各种干
扰力，如空气动力、太阳辐射压力、重力梯度力矩及航天器内部机械扰动力等，都会影响航天器
姿态的稳定，因此需要航天器的姿态稳定与控制系统来保证。姿态稳定与控制系统的任务是
按航天任务要求，保持航天器特定的姿态，保证航天器的星载天线或遥感装置等对覆盖区的指
向误差在规定的容限以内。卫星的姿态稳定与控制通常有以下４种方法。

１ 自旋稳定法

　　自旋稳定法是指通过卫星围绕自身对称轴不停地旋转而使卫星的姿态保持稳定的方法。
它的原理是：将自旋轴固定于空间的某一方向上，如同陀螺一样，在无外力矩作用的情况下，自
旋轴的大小和方向均保持不变。转动越快，陀螺越稳定。当卫星进入转移轨道后，自旋卫星在
末级火箭喷射的惯性力矩作用下，开始像陀螺一样自旋。到进入静止轨道后，控制中心给卫星
发出指令信号，使卫星的自旋轴平行于地轴（垂直于赤道平面）。因为宇宙空间几乎没有空气
摩擦阻力，故卫星能够在很长的一段时间内一直旋转下去。如图２ ８５所示。
自旋稳定虽然能保证轴线方向的稳定性，但整个卫星连同它的有效载荷（如天线、遥感装置

等）都要一起旋转，很不利于有效载荷的使用。因此出现了双自旋稳定，此法由共轴的两部分组
成，一部分为转子，高速旋转，起稳定作用；另一部分为平台，其转速等于轨道角速度，因而相对于
地球来说是稳定的，星体上的天线和遥感设备等有效载荷就安装在平台上，如图２ ８６所示。

图２ ８５　自旋稳定方法示意图 图２ ８６　双自旋稳定示意图

自旋稳定法结构简单，容易实现，成本低，但由于地磁涡流、地球重力场或太阳光压等产生
的干扰力矩的影响，卫星自旋速度会渐渐减慢，并导致自旋轴的倾斜或摆动。为此，卫星上要
安装速度喷咀来增加速度，用磁性线圈来校正自旋轴，用阻尼器来阻止自旋轴的摆动。自旋稳
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定的控制精度不高，许多早期发射的卫星都采用这种姿态控制方法。我国的第一颗卫星东方
红１号和１９８４年发射的试验通信卫星（“东方红”２号）都是自旋稳定卫星。

２ 重力梯度稳定

当人造卫星绕地球运行时，卫星各部分受到地心不同的引力（重力）作用，由于地球引力场
的非均匀性，导致了卫星的重心和质心不重合，从而使得这些引力对质心产生微小的力矩，这
个力矩就称为重力（引力）梯度力矩。虽然这个力矩非常微小，但它对航天器的姿态稳定起着
非常重要的作用。
重力梯度稳定卫星都设有伸展出来的重力杆，重力杆各部位存在重力梯度，并产生重力梯

度力矩。当姿态稳定时，重力梯度力矩为零；当偏离稳定姿态时，重力梯度力矩使重力杆转动，
直至恢复到稳定姿态。重力梯度稳定比较适合于圆轨道或偏心率较小的椭圆轨道，早期的导
航卫星多采用这种姿态控制方式。重力梯度稳定不耗费能源，结构简单，可长期运行，但其控
制精度较低。

３ 磁力稳定

地球周围存在着地磁场，任何磁铁或线圈在地球磁场内作切割磁力线运动都会产生磁力
矩。在卫星上安装永久性磁铁或线圈，卫星运动时便产生磁力矩。利用磁力矩可使卫星姿态
在轨道上沿地磁场方向保持稳定，这种稳定方法叫做磁稳定。另外，还可以利用磁铁同性相
斥、异性相吸的特性，在卫星的一个面上装上一个电磁铁，便能保证有磁铁的一面永远指向地
球。此种方法的缺点是一旦地球磁场发生变化，卫星姿态就会受到影响，且因地球与卫星相距
较远，地磁对卫星的作用很弱，所以控制能力也很弱。

４ 三轴稳定法

　　三轴稳定法是由三根轴———俯仰轴、偏航轴和滚转轴来确定卫星姿态的方法。其基本原
理如图２ ８７所示。用该法稳定卫星，星体本身并不自转，而是依靠卫星上一些气体喷咀、反作

图２ ８７　三轴稳定工作原理示意图
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用飞轮以及测量姿态偏差用的敏感元件，使卫星在三个轴方向上维持稳定的方向。其中俯仰轴
控制卫星的上下摆动；滚动轴控制卫星向轨道左右摆动和倾斜；偏航轴控制卫星本体是否正沿轨
道路线飞行。在以上三个轴的作用下，可以使卫星始终对准地平面，以保证卫星顺利地工作。
按产生稳定力矩的方式的不同，三轴稳定法可分为喷气式和动量交换式（飞轮式）两种类

型。喷气式姿态稳定系统靠以一定速度排出工质，产生反作用力矩来控制姿态。由于不断地
消耗工质，所以喷气式三轴稳定系统主要适用于中、低轨道的短寿命航天器。
动量交换式三轴稳定系统又可分为两种稳定方法：偏置动量稳定法和零动量稳定法。偏

置动量稳定法是双自旋稳定法的改进型。它的自旋部分采取飞轮方式，即在一个特定轴上装
有飞轮。零动量稳定法的三个稳定轴上都装有反作用飞轮，分别控制俯仰、偏航和滚转姿态。
动量交换式稳定的卫星具有形状不受限制、消耗能量较少、设计伸缩性强的特点。特别是后一
种方法，可使卫星运转的稳定度、精确度都达到较高的水平。

思考题

１ 大气分几层？各层有什么特点？

２ 什么是国际标准大气？

３ 大气的状态参数有哪些？

４ 什么是大气的粘性？

５ 何谓声速和马赫数？

６ 什么是飞行相对运动原理？

７ 什么是流体的连续性定理和伯努利方程？它们所代表的物理意义是什么？

８ 低速气流和超声速气流的流动特点有何不同？

９ 拉瓦尔喷管中的气流流动特点是什么？

１０平板上的空气动力是怎样产生的？

１１什么是翼型？什么是迎角？

１２升力是怎样产生的？它和迎角有何关系？

１３影响升力的因素有哪些？

１４简述飞机增升装置的种类和增升原理。

１５飞机在飞行过程中会产生哪些阻力？试说明低速飞机各种阻力的影响因素及减阻措施。

１６为了保证风洞实验结果尽可能与飞行实际情况相符，必须保证飞机和模型之间的哪几个
相似？

１７什么是雷诺数？

１８风洞实验有何作用？

１９什么是激波？超声速气流流过正激波时，流动参数有哪些变化？

４４１



２０什么是正激波和斜激波？二者在流动上有何区别？

２１什么是临界马赫数？

２２什么是局部激波？

２３飞机的气动布局型式有哪些？

２４机翼的几何参数有哪些？

２５试简述超声速飞机的外形特点？如何减小超声速飞机的激波阻力？

２６试简述后掠机翼、三角形机翼、小展弦比机翼、变后掠机翼、边条机翼、“鸭”式布局和无尾
式布局等飞机各有什么特点。

２７低速飞机和超声速飞机在外形上有何区别？

２８什么是超声速飞机的声爆和热障？如何消除热障？

２９飞机的飞行性能包括哪些指标？

３０什么是最小平飞速度？什么是最大平飞速度？什么是巡航速度？

３１什么是静升限？

３２衡量飞机起飞着陆性能的指标有哪些？如何提高飞机的起飞着陆性能？

３３什么是飞机的机动性？什么是飞机的过载？

３４什么是飞机的稳定性？飞机包括哪几个方向上的稳定性？

３５影响飞机纵向稳定性的因素有哪些？影响飞机横向稳定性的因素有哪些？影响飞机方向
稳定性的因素有哪些？

３６什么是飞机的操纵性？驾驶员是如何操纵飞机的俯仰、偏航和滚转运动的？

３７直升机有何特点？

３８试说明直升机旋翼的工作原理。

３９直升机有哪些布局形式？各有何特点？

４０直升机是如何实现前飞、后飞、上飞和下飞的？

４１什么是开普勒三大定律？

４２航天器的轨道类型有哪些？它们与发射速度有何关系？

４３什么是第一、第二和第三宇宙速度？

４４轨道要素有哪些？

４５试简述各种卫星轨道的特点。

４６什么是轨道摄动？摄动因素有哪些？

４７为什么要做轨道机动？轨道机动的方式有哪些？

４８航天器发射入轨的方式有哪些？

４９航天器姿态稳定与控制的方法有哪些？
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第３章　飞行器动力系统

为飞行器提供动力，推动飞行器前进的装置称为动力装置。它由发动机、推进剂或燃料系

统以及保证发动机正常有效工作所必需的导管、附件、仪表和在飞行器上的固定装置等组成。
为了方便起见，我们把动力系统简称为发动机。
发动机是飞行器的动力源，相当于飞行器的心脏，它的性能对飞行器的发展有着非常重要

的影响。１８８３年汽油内燃机即活塞式发动机的问世，为第一架飞机的试飞成功创造了条件；
空气喷气发动机的出现，使飞机突破声障，并使飞行器的飞行速度达到几倍声速成为可能；火
箭发动机的出现，为航天器的发展奠定了基础，使人类冲出地球，飞向宇宙的梦想成为现实。
可以说，飞行器的发展是伴随着发动机的发展而发展的，飞行器发展的每一个里程碑都与发动
机的发展有着密切的联系。

３．１　发动机的分类及特点

飞行器发动机的种类很多，其用途也各不相同。通常可以按发动机产生推力原理的不同

和发动机工作原理的不同将发动机分为如下４大类，如图３ １所示。

图３ １　航空航天发动机的分类



活塞式发动机是一种把燃料的热能转化为带动螺旋桨转动的机械能的发动机。螺旋桨高
速旋转时，使空气加速向后流动，空气对螺旋桨产生反作用力，从而推动飞行器前进。因此活
塞式发动机不能直接产生使飞行器前进的推力，而是通过带动螺旋桨转动而产生推力的。
喷气式发动机可以利用向后喷射高速气流，直接产生向前的反作用力，来推动飞行器前

进。空气喷气发动机、火箭发动机和组合发动机都属于这种类型。
空气喷气发动机是利用大气层中的空气，与所携带的燃料燃烧产生高温气体，它依赖于空

气中的氧气作为氧化剂，因此只能作为航空器的发动机。按具体结构的不同，空气喷气发动机
又可分为涡轮喷气发动机、涡轮风扇发动机、涡轮螺桨发动机、涡轮桨扇发动机、涡轮轴发动机
和冲压喷气发动机等类型。
火箭发动机不依赖于空气而工作，完全依靠自身携带的氧化剂和燃料产生高温、高压气

体，因此可以在高空和大气层外使用。若按形成喷气流动能的能源的不同，火箭发动机又可分
为化学火箭发动机和非化学火箭发动机。
组合发动机是指两种或两种以上不同类型发动机的组合，包括空气喷气发动机之间的组

合，以及空气喷气发动机与火箭发动机之间的组合等。

　　不同类型的发动机由于其结构和产生推力的原理的不同，适合不同的速度和高度范围，如
图３ ２所示列出了各类发动机的适用范围情况。

ａ—活塞发动机（虚线）；ｂ—涡轮螺桨发动机；ｃ—涡轮风扇发动机；ｄ—涡轮喷气发动机；

ｅ—带加力燃烧室的涡轮喷气发动机；ｆ—冲压喷气发动机；ｇ—超声速燃烧的冲压发动机；ｈ—火箭喷气发动机

图３ ２　不同发动机所适用的速度和高度范围
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３．２　活塞式航空发动机

３．２．１　活塞式发动机的主要组成

　　活塞式航空发动机是一种燃烧汽油的往复式内燃机。它带动螺旋桨高速转动而产生推
力，主要由气缸、活塞、连杆、曲轴、进气活门和排气活门等组成，如图３ ３所示。
气缸是发动机的工作腔，油气混合气体在气缸内燃烧，产生高温高压燃气推动活塞作直线

运动，并带动曲轴旋转。气缸头部装有保证油气混合气体进入气缸的进气活门和将燃烧后的
废气排出缸体的排气活门。

１—气缸；２—活塞；３—进气门；４—进气阀；５—排气门；６—排气阀；７—连杆；８—曲轴

图３ ３　活塞式发动机结构和工作原理

　　活塞用于承受油气混合气体在燃烧时所产生的燃气压力，并将燃料燃烧后的内能转变为
活塞运动的机械能，活塞在气缸中处于的最上位置，为上死点位置；活塞在气缸中处于的最下
位置，为下死点位置。
连杆将活塞和曲轴连接在一起，用来传递活塞和曲轴之间的运动。曲轴将活塞的往复运

动变成自身的旋转运动，并带动螺旋桨转动，使发动机产生推力。
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３．２．２　活塞式发动机的工作原理

活塞发动机一般都用汽油作为燃料，它的每一循环包括四个行程（即活塞在气缸中上下运
动各两次），即进气行程、压缩行程、膨胀行程和排气行程，如图３ ３所示。
在进气行程，活塞从上死点运动到下死点，进气活门开放而排气活门关闭，雾化了的汽油

和空气的混合气体被下行的活塞吸入气缸内。在压缩行程，活塞从下死点运动到上死点，进气
活门和排气活门都关闭，混合气体在气缸内被压缩，在上死点附近，由装在气缸头部的火花塞
点火。在膨胀行程，混合气体点燃后，具有高温高压的燃气开始膨胀，推动活塞从上死点向下
死点运动。在此行程，燃烧气体所蕴含的内能转变为活塞运动的机械能，并由连杆传给曲轴，
成为带动螺旋桨转动的动力。所以膨胀行程也叫做功行程。在排气行程，活塞从下死点运动
到上死点，排气活门开放，燃烧后的废气被活塞排出缸外。当活塞到达上死点后，排气活门关
闭，此时就完成了四个行程的循环。
为满足功率的要求，航空发动机一般都是由多气缸组合构成的。活塞式发动机的运转速

度很高，气缸内每秒钟要点火燃烧几十次。高温高压的工作条件使得气缸壁温度很高，因此活
塞发动机必须配备冷却系统。最早活塞发动机上采用的是液体冷却，液冷式发动机的气缸直
线排列（小型发动机）或Ｖ形排列，如图３ ４（ａ）所示，在发动机机体外壳内有散热套，具有一
定压力的冷却液在套中循环流动，将热量带走。液体冷却系统，因包括水箱、水泵、散热器和相
应的管路系统等，结构复杂而笨重。因此后来采用气冷式冷却系统，如图３ ４（ｂ）所示。气冷
式发动机气缸以曲轴为中心，排成星形，故又称星形发动机。气缸外面有很多散热片，飞行时
产生的高速气流将气缸壁的热量散去，达到冷却目的。

图３ ４　活塞式发动机的冷却方式
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３．２．３　活塞式发动机的辅助系统

要保证活塞式发动机正常工作，还需要一些必要的辅助系统。它们主要由以下几部分
组成。

（１）进气系统
进气系统内常装有增压器来增大进气压力，以此改善高空性能。
（２）燃料系统
燃料系统由燃料泵、气化器或燃料喷射装置等组成。燃料泵将汽油压入气化器，汽油在此

雾化并与空气混合进入气缸。
（３）点火系统
点火系统由磁电机产生的高压电在规定的时间产生电火花，将气缸内的混合气体点燃。
（４）冷却系统
发动机内燃料燃烧时产生的热量除转化为动能和排出的废气所带走的部分内能外，还有

很大一部分传给了气缸壁和其他有关机件。冷却系统的作用就是将这些热量散发出去，以保
证发动机的正常工作。

（５）启动系统
将发动机发动起来，需要借助外来动力，通常用电动机带动曲轴转动使发动机启动。
（６）定时系统
定时系统是由曲轴带动凸轮盘推动连杆和摇臂，定时将进气活门和排气活门开启和关闭

的系统。

３．２．４　航空活塞式发动机主要性能指标

活塞式发动机的主要要求是重量轻、功率大、尺寸小和耗油省等，因此活塞式发动机的主
要性能指标有以下几个。

（１）发动机功率
发动机可用于驱动螺旋桨的功率称为有效功率。航空活塞式发动机功率小的约２００ｋＷ，

大的可达３５００ｋＷ。
（２）功率重量比
发动机提供的功率和发动机重量之比。功率重量比越大，越有利于改善飞机的飞行性能。

先进的活塞式发动机的功率重量比可达１．８５ｋＷ／ｋｇ。
（３）燃料消耗率
燃料消耗率（耗油率）是衡量发动机经济性的一项指标，一般定义为产生１ｋＷ 功率在每

小时所消耗的燃料的质量。先进活塞发动机的耗油率在０．２８ｋｇ／（ｋＷ·ｈ）左右。
从１９０３年第一架飞机上天到二战结束的４０余年里，活塞式发动机获得了飞速发展，主要

０５１



表现为：单机功率由十几ｋＷ 提高到１８００～３５００ｋＷ；功率重量比由０．１２ｋＷ／ｋｇ提高到

１８５ｋＷ／ｋｇ；巡航耗油率由０．４６～０．４８ｋｇ／（ｋＷ·ｈ）降至０．２６～０．２８ｋｇ／（ｋＷ·ｈ）。
活塞发动机的发展在二战期间达到了顶峰。在１０００ｍ高度上，８１６ｋｍ／ｈ的飞行速度已

是活塞发动机的极限飞行速度。由于活塞发动机功率小，重量大，外形阻力大，螺旋桨高速旋
转时效率低，且桨尖易产生激波，因此，战后随着涡轮喷气、涡轮螺桨和涡轮风扇发动机的发
展，它逐渐退出了大中型飞机领域。
尽管活塞式发动机有如上的致命弱点，但是对低速飞机而言，它具有喷气式发动机无可比

拟的优点即效率高、耗油率低和价格低廉等。另外，由于燃烧较完全，对环境的污染相对较小，
噪音也比喷气发动机小。因此，目前活塞式发动机在小型低速飞机上，如小型公务机、农业飞
机、支线和一些小型多用途运输机（森林灭火、搜索、救援和巡逻等），仍被广泛地采用。

３．３　空气喷气发动机

随着飞机飞行速度的提高，尤其是发展到要突破“声障”这个重要关口时，活塞式发动机就
无能为力了。这是因为要进一步增大活塞式发动机的功率以克服剧增的波阻，就必须增加气
缸的数目或加大气缸的容积，这就必然会导致发动机重量和体积的急剧增加，这是飞机无法承
受的。另外，随着飞机飞行速度的提高，螺旋桨的效率会大大降低。因为当飞机以接近声速飞
行时，螺旋桨桨叶叶尖上的速度会很大，以至于超过声速，甚至大部分桨叶处于超声速范围内，
这样就产生了激波和波阻。发动机的大部分功率必须用来克服波阻，而使螺旋桨的效率很快
降低。活塞式发动机的以上缺点，限制了它在高速飞行中的应用，取而代之的是空气喷气发
动机。

３．３．１　空气喷气发动机的主要性能参数

空气喷气发动机的主要性能参数如下。
（１）推力：发动机的推力是作用在发动机内外表面上压力的合力，其单位为Ｎ。推力产生

的原理如图３ ５所示。由动量定理可得推力Ｆ的表达式为

Ｆ＝ｑｍｉ（ｖｅ－ｖ０）＋ｑｍｏｖｅ＋Ａ（ｐｅ－ｐ０） （３ １）

图３ ５　喷气发动机推力产生原理图

式中，ｑｍｉ和ｑｍｏ分别为进入发动机的空气质量

流量和出口燃气质量流量（单位为ｋｇ／ｓ），ｖ０ 为进

口气流速度，ｖｅ 为喷管出口的燃气速度，Ａ 为喷管
出口面积，ｐｅ 为出口气流静压，ｐ０ 为周围大气

静压。

　　现代涡轮喷气发动机的推力由几ｋＮ到几百

ｋＮ。
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（２）单位推力：每单位流量的空气（单位为ｋｇ／ｓ）进入发动机所产生的推力称为单位推力，
它是衡量发动机性能的重要指标。因为推力的大小与发动机的尺寸和进入发动机的空气流量
有关，大的推力可以靠增大发动机尺寸或加大空气流量来获得，但这样势必会大大增加发动机
的重量。因此单凭推力的大小不足以评定一个发动机性能的优劣。

（３）推重比：发动机推力（地面最大工作状态下）和其结构重量之比，它也是衡量发动机性
能的一个重要指标。推重比大，将有利于提高飞行器的飞行性能。目前先进的空气喷气发动
机的推重比已达８～１０。

（４）单位耗油率：产生单位推力（１Ｎ）每小时所消耗的燃油量，其单位为ｋｇ／（Ｎ·ｈ）。单
位耗油率是发动机经济性的重要指标。目前大型风扇发动机单位耗油率在０．０４～０．０５
ｋｇ／（Ｎ·ｈ）左右。

３．３．２　燃气涡轮发动机

燃气涡轮发动机是目前应用最广泛的航空发动机，它主要由压气机、燃烧室和涡轮组成。
空气在压气机中被压缩后，进入燃烧室，与喷入的燃油混合燃烧，生成高温高压燃气。燃气在
膨胀过程中驱动涡轮做高速旋转，将部分能量转变为涡轮的机械能。涡轮带动压气机不断吸
进空气并进行压缩，使发动机能连续工作。压气机、燃烧室和涡轮这三大部件组成了燃气涡轮
发动机的核心机，它不断输出具有一定可用能量的燃气，因此又叫燃气发生器。按核心机出口
燃气可用能量的利用方式不同，燃气涡轮发动机分为涡轮喷气发动机、涡轮风扇发动机、涡轮
螺桨发动机、涡轮桨扇发动机、涡轮轴发动机和垂直起落发动机等。

１ 涡轮喷气发动机

涡轮喷气发动机由进气道、压气机、燃烧室、涡轮和尾喷管等部件组成。如图３ ６所示是
涡轮喷气发动机的构造示意图。

１—进气道；２—压气机；３—燃烧室；４—涡轮；５—尾喷管

图３ ６　涡轮喷气发动机的组成
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　　涡轮喷气发动机的工作过程如下：空气首先由进气道进入发动机，空气流速降低，压力升
高。当气流经过压气机后，空气压力可提高几倍到数十倍（目前已高达３０倍以上）。具有较高
压力的空气进入燃烧室，与从喷嘴喷出的燃料充分混合，经点火后燃烧，燃料的化学能转换为
内能。此后，燃烧产生的高温高压气体驱动涡轮工作，高速旋转的涡轮产生机械能，带动压气
机和其他附件工作。涡轮出口燃气直接在喷管中膨胀，使燃气可用能量转变为高速喷流的动
能而产生反作用力。

（１）进气道系统
进气道是发动机的进气通道，它的主要作用是整理进入发动机的气流，消除旋涡，保证在

各种工作状态下都能供给发动机所需要的空气量。尤其是在高速飞行的情况下，要通过进气
道将高速气流的速度逐渐降下来，尽量将气流的动能转变为压力势能，然后再进入压气机，保
证压气机有良好的工作条件。

　　根据飞机飞行速度的不同，进气道可分为亚声速进气道和超声速进气道。
亚声速进气道如图３ ７（ａ）所示。由于其通道形状是扩散形，因此在亚声速飞行时，可以

使气流流速降低，从而起到增压的作用。这种进气道在飞行Ｍａ＜１．５的飞机上仍可适用，当
超声速气流流到进气道入口部位时，会产生一个弓形激波，气流通过激波后变为亚声速，激波
损失也不大。
当飞行Ｍａ＞１．５时，激波损失加大，需要采用超声速进气道，如图３ ７（ｂ）所示。超声速

进气道内部装有调节锥，当超声速气流遇到调节锥的头部时会产生一个斜激波，气流通过斜激
波后，速度下降，压力提高，但速度仍为超声速。气流继续向后流动，在进气道入口处又产生一
个正激波，气流速度进一步下降，并变为亚声速气流进入进气道。这种气流在流动过程中产生
两个激波的进气道叫二波系超声速进气道，它比只产生一个正激波的进气道的能量损失大大
降低。如果飞机的Ｍａ继续增加，可采用三波系或多波系的进气道。

图３ ７　进气道的类型
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（２）压气机
压气机的作用是提高进入发动机燃烧室的空气压力。它是利用高速旋转的叶片对空气做

功的。压气机有离心式和轴流式两种类型。
离心式压气机如图３ ８所示。它主要由离心叶轮、扩散器、导流器和导气管组成。其中

离心叶轮与涡轮轴相连，由涡轮带动高速转动。由于叶轮高速旋转，由导流器进入叶轮中心部
位的空气在离心力作用下，被甩至出口处，此时空气已有较大的压力和速度。然后再经过扩散
器，进一步将速度动能转变为压力能，当气流到达导气管出口处时，空气已具有较高压力，增压
后的空气随后流入燃烧室进行燃烧。离心式压气机的增压比（出口压力与进口压力之比）较
低，一般小于１０，且离心叶轮直径较大，仅适用于小功率发动机。

图３ ８　离心式压气机的组成

现代航空涡轮发动机多采用轴流式压气机。轴流式压气机由静子和转子两部分组成，如
图３ ９所示。静子又称整流器或导向器，与机匣固定在一起；转子又叫工作轮，它与涡轮轴相
连接，并由涡轮带动高速旋转。

图３ ９　轴流式压气机组成

静子和转子都由多排叶片组成，静子叶片和转子叶片沿压气机轴向交错排列。一排转子
叶片（在前）和一排静子叶片（在后）形成压气机的一级，二者的相对运动迫使进气道来的空气

４５１



进行增压。压气机转子叶片和静子叶片的剖面形状都和机翼剖面相似，其相邻叶片所构成的
通道是进口小出口大的扩散形，如图３ １０所示，所以当空气流过通道时，能起到增压和产生
必要的空气动力的作用。

图３ １０　叶轮和整流环叶片通道

　　空气经过一级转子叶片后，其压力、速度和温度都得
到提高。由于转子在高速旋转时，不仅把空气以高速向后
打，同时也使空气沿圆周方向运动，因此，在每一级转子叶
片之后，需要用一级静子叶片进行整流。静子叶片的作用
除了对气流起减速增压作用外，还改变气流的方向，以满
足下一级工作叶片的需要。
因为单级轴流压气机增压有限，为了得到较高增压

比，因此需将多级组合在一起，形成多级轴流压气机。目
前轴流压气机有５～１７级，多的可达２４级以上。
早期发动机的增压比为３～５。当前军用涡轮风扇发

动机的增压比约为２５～３０，先进的民用发动机的增压比已
达４５。

（３）燃烧室

空气经压气机增压后，进入燃烧室。燃烧室是燃料与从压气机出来的高压空气混合燃烧
的地方。燃料（航空煤油）燃烧后，燃料的化学能转变为内能，气体温度和压力升高。高温、高
压的气体冲向涡轮，驱动涡轮旋转而发出功率。

　　燃烧室主要由火焰筒、喷嘴、涡流器和燃烧室外套组成，如图３ １１所示。从压气机出来
的高压空气在燃烧室进口处分为两股，小股气流进入火焰筒头部及其小孔，与燃料混合进行燃
烧，大股气流则沿着火焰筒与燃烧室外套之间的通道向后流动，以冷却火焰筒。当这股气流流
到火焰筒的后段时，气流又从火焰筒上的孔洞进入火焰筒内，与燃烧区内的气流混合后流向涡
轮。这样就不致使火焰筒壁的温度过高，也不会使涡轮因为过热而烧毁。

图３ １１　燃烧室的组成和工作原理
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喷嘴的主要作用是提高燃料的雾化质量，以便使燃料与空气充分混合。
涡流器的作用是使空气产生旋涡，以便与燃料均匀混合，并在适当部位形成点火源。燃烧

室中气流速度很高，要完成在高速中可靠点火，需要依靠涡流器。涡流器安装在火焰筒头部进
口处，其形状如图３ １２所示。在两个圆环之间焊上斜向排列的叶片，称为旋流片。气流经过
旋流片构成的通道而产生旋转运动，形成一个强旋流流场，中心部分形成低压区，于是火焰筒
后面的高温气体便向中心区倒流，形成一个低速的重复循环区（回流区），重复循环的燃气把新
喷进来的燃油珠迅速加热到点火的温度以促进燃烧。回流区形成类似烟圈一样的环行涡流，
起稳定和保持火焰的作用。回流区内气流轴向速度分布复杂，大小和方向有所不同，在轴向气
流速度低的地方可形成点火源，以保证发动机在各种工作状态下稳定点火。

图３ １２　涡流器的工作原理

（４）涡　轮
涡轮的功用是将燃烧室出口的高温、高压气体的能量转变为机械能。燃气从燃烧室流出

后，冲击涡轮使其高速旋转产生机械能。涡轮的机械能以轴功率的形式输出，驱动压气机、风
扇、螺旋桨和其他附件转动。燃气经过涡轮后，温度及压力骤然下降，速度渐增。从涡轮流出
的燃气流向尾喷管，由尾喷管喷出产生推力。

　　如图３ １３（ａ）所示，涡轮的组成和压气机相似，由静止的导向器和转动的工作叶轮组成。
导向器和工作叶轮在径向都装有很多叶片，导向器叶片装在两个同心环之间，工作叶片装在叶
轮的四周。为了使燃气按一定角度冲击到涡轮的工作叶片上，需要在工作叶片之前用导向叶
片来对气流进行导向。导向叶片和工作叶片的通道都是收缩形的（与压气机叶片形成的通道
正好相反）。从燃烧室出来的气流经导向器叶片的收缩通道后，速度大大提高，而压力和温度
却下降，在导向器出口处燃气速度可达到声速甚至更高。此高速气流以一定的角度冲击工作
轮叶片，使涡轮以每分钟几千甚至几万转的转速高速旋转而做功，如图３ １３（ｂ）。

　　由于涡轮的转速很高，工作叶片承受了很大的离心力，同时叶片又在很高的温度下工作，
因此，必须用高强度且能耐高温和耐腐蚀的材料制造，并且还应采取必要的冷却措施。
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图３ １３　涡轮的组成和工作原理

（５）加力燃烧室
发动机的推力，与涡轮前燃气的温度有关，涡轮前燃气的温度越高，发动机产生的推力也

越大。但这受涡轮叶片材料耐热性的限制，即使对涡轮叶片采取较好的冷却措施，涡轮前燃气
温度也只能限制在１２００℃左右，所以靠提高燃气温度来加大推力是有困难的。为了获得更大
的发动机推力，可以采用加力燃烧室结构。加力燃烧室位于涡轮的后面，流经涡轮的燃气中还
有不少氧气，因此可以在加力燃烧室再次喷油燃烧，以提高喷管出口燃气的喷射速度而加大推
力。由于加力燃烧室中没有转动部件，所以允许温度进一步提高，一般可达到１７００℃左右。
加力燃烧后，燃气能量和排气速度也都大大提高。在不改变压气机和涡轮工作状态的情况下，
加力燃烧室可有效地增加发动机推力，一般推力可以提高２５％～６０％。例如美国Ｆ １５飞机
在使用加力燃烧室时，推力可提高７０％。使用“加力”时，燃油消耗率很大，温度也很高，因此
只能短时间使用。

（６）尾喷管
尾喷管是发动机的排气系统。不同的燃气涡轮发动机，尾喷管的设计也有所不同。尾喷

管一般由中介管和喷口组成，如图３ １４所示。中介管在涡轮后由整流锥和整流支板组成，起
整流的作用；否则燃气会在涡轮后产生强烈涡流，影响推力。喷口一般为收敛形，但当飞行速
度较高时，尾喷口出口处的压力大大超过当地大气压力，为了提高发动机的工作效率，获得更
大的推力，有时采用超声速喷管（拉瓦尔喷管），如图３ １５所示。

１９３７年４月，英国的弗·惠特尔首先制成的第一台航空燃气涡轮发动机就是涡轮喷气发
动机。１９３９年和１９４１年，德国和英国先后制造出用涡轮喷气发动机作为动力的飞机并试飞
成功。目前涡轮喷气发动机可在Ｍａ＝０．７～３．０之间使用，飞行速度过高或过低，对于涡轮喷
气发动机都是不利的。另外，随着飞行高度的增加，空气密度减小，发动机的进气量也要减少，
所以推力就会下降。一般情况下，使用涡轮喷气发动机的飞行器，在８～１２ｋｍ的高度上可以
获得最大飞行速度。如果飞行高度太高，则推力会下降到不能满足飞行要求的程度。涡轮喷
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图３ １４　尾喷管的组成

图３ １５　超声速喷管

气发动机一般在２５～３０ｋｍ以下的高度
上使用。

２ 涡轮螺桨发动机

涡轮喷气发动机的速度高、推力大，
适用于较高速度飞行的飞机。在较低的
速度下，由于耗油率太高，很不经济。而
活塞式发动机虽然比较适合在低速下飞

行，但由于其功率小、重量大、振动大等缺
点，其使用范围也越来越受到限制，目前
一般只用在飞行速度较低的小型飞机上。
对于飞行速度在５００～７００ｋｍ／ｈ的中小

型飞机，为了进一步改善发动机的经济性，现在普遍采用涡轮螺桨发动机。
涡轮螺桨发动机的主要结构与涡轮喷气发动机相似，只不过在此基础上增加了减速装置

和螺旋桨，如图３ １６所示。发动机启动以后，涡轮开始工作，带动前面的压气机转动，并从进
气道吸入大量的空气，被压气机压缩的空气送入燃烧室进行燃烧，从燃烧室出来的高温高速气
流吹动涡轮高速旋转。涡轮除了带动前面的压气机转动以外，还要带动螺旋桨旋转。由于螺
旋桨的转速比涡轮低得多，所以需要在发动机上安装一套减速装置，使涡轮的转速降低到螺旋
桨需要的转速。
涡轮螺桨发动机是一种主要由螺旋桨提供拉力和燃气提供少量推力的燃气涡轮发动机。

涡轮带动螺旋桨转动，产生拉力，从涡轮出来的气流从尾喷管喷出，产生推力。由于涡轮燃气
的大部分能量都转变成轴功率带动螺旋桨和压气机转动，因此，螺旋桨产生的拉力占飞机总推
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力的主要部分，约为９０％。而只有部分燃气能量用来在尾喷管中加速气流而产生推力，因此，
排气推力只占一小部分，一般不超过１０％。
涡轮螺桨发动机与活塞式发动机相比，具有功率重量比大、耗油率低、振动小和高空性能

好的优点。与涡轮喷气发动机比，由于螺旋桨的排气量远比涡轮喷气发动机的排气量大，因此
涡轮螺桨发动机在低亚声速（７００ｋｍ／ｈ以下）飞行时效率较高，耗油率小，经济性能好。但当
飞行速度进一步提高（８００ｋｍ／ｈ以上）时，螺旋桨叶尖区出现了超声速气流，产生激波，螺旋桨
效率急剧下降，大大降低了其原有的优势。同时，由于螺旋桨直径较大，为了不使桨尖碰地，就
必须加大起落架的高度或将发动机安装在更高的位置，这都将会增加飞机的重量或使飞机维
护不便。为了解决这些矛盾，同时又要保证发动机的经济性能，较好的方案就是采用涡轮风扇
发动机。

１—螺旋桨；２—减速齿轮；３—进气道；４—压气机；５—燃烧室；６—涡轮；７—尾喷管

图３ １６　涡轮螺桨发动机的组成

３ 涡轮风扇发动机

涡轮风扇发动机是在涡轮螺桨发动机的基础上发展起来的。把螺旋桨的直径大大缩短，
增加桨叶的数目和排数，并将所有的桨叶叶片包在机匣内。它克服了螺旋桨的缺点，形成了能
在较高的速度下很好地工作的“风扇”。
涡轮风扇发动机的结构和涡轮喷气发动机的结构也很相似，所不同的是在此基础上增加

了风扇和驱动风扇的低压涡轮，如图３ １７所示。涡轮分为高压涡轮和低压涡轮，高压涡轮带
动压气机转动，低压涡轮带动风扇转动。

　　当发动机启动后，风扇转动，风扇吸入大量的空气，并将空气进行压缩。压缩的气流分成
两股，一股气流经过外通道向后流去，经喷管加速排出，这股气流所经过的通道称为外涵道。
另一股气流与普通涡轮喷气发动机相同，经过压气机，进入燃烧室和涡轮后由尾喷管排出，这
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１—风扇；２—压气机；３—燃烧室；４—高压涡轮；５—低压涡轮；６—尾喷管

图３ １７　涡轮风扇发动机的组成

股气流通过的通道称为内涵道，所以这类发动机又叫做内外涵发动机。其中外股气流与内股
气流流量之比称为涵道比。两股气流可以分别从各自喷管排出，也可以在涡轮后混合，然后再
一起排出。前者推力是内外涵推力的总和，推力随着发动机参数和工作状态的不同变化很大；
后者带有共同的喷管，经过涡轮膨胀后的内涵燃气流在混合室与外涵空气流进行混合，混合气
在喷管内膨胀加速，然后产生推力，由于喷管出口处的温度场均匀，所以这种发动机与前者相
比，推力可有所增加，经济性也有所改善。
涵道比是涡轮风扇发动机的重要设计参数，它对发动机耗油率和推重比有很大影响。不

同用途的涡轮风扇发动机应选取不同的涵道比，如远程运输机和旅客机使用的涡轮风扇发动
机，其涵道比为４～１０，战斗机选用的加力式涡轮风扇发动机的涵道比一般小于１，甚至可小到

０．２～０．３。从广义来看，涡轮风扇发动机的涵道比减小到零时即成为涡轮喷气发动机，而涡轮
螺桨发动机和桨扇发动机则可看作为除去外涵机匣的涵道比极大（一般说大于２５）的涡轮风
扇发动机。
涡轮风扇发动机排出的燃气速度比较低，燃气射流的动能损失较小，因此，在亚声速飞行

时有较好的经济性。由于涡轮风扇发动机的风扇可以吸入大量的空气，使进入发动机的空气
量增加，虽然燃气喷出速度下降，但燃气流量与速度的乘积得以大大提高，也就是说，在燃油量
一定的情况下，推力却有所增加，因此发动机的效率有所提高。另外由于涡轮风扇发动机的排
气速度较小，对降低噪声有利，所以非常适合于民航机使用。目前民用涡轮风扇发动机的涵道
比已提高到８～１０，涵道比的提高，可以充分发挥风扇的效能。因此，为了进一步提高发动机
的性能，民用涡轮风扇发动机有向高涵道比、高涡轮前温度和高增压比发展的趋势。
但随着涵道比的增加，不可避免地使发动机的排气速度和单位推力下降，发动机的迎风面

积增大，推重比降低。这些问题对于民用飞机不是主要问题，但对于超声速飞行的歼击机却无
法接受。为了提高涡轮风扇发动机的使用性能，目前歼击机上采用的是涵道比小（约１左右）

０６１



的加力风扇发动机。对于内外涵分开排气的加力风扇发动机，可以只在内涵道涡轮后喷油燃
烧，也可以同时在外涵道喷油燃烧；对于内外涵混合排气的加力风扇发动机，则在内、外两股气
流混合后喷油燃烧。其加力燃烧室的构造与涡轮喷气发动机相似，所不同的是其混合气体含
氧量较高，可以产生更大的推力。
加力式涡轮风扇发动机与涡轮喷气发动机相比，有两个突出的优点。首先，加力比（加力

后的推力与不加力时的推力之比）大，地面静止时加力比可达１．７，超声速飞行时由于受到冲
压的影响，加力比可达３以上。这就可以大大改善飞机的加速性能，有利于满足歼击机的作战
要求。其次，经济性能好，无论飞机以超声速飞行还是亚声速巡航，耗油率都比较低。但涡轮
风扇发动机迎风面积较大，在低亚声速（小于７００ｋｍ／ｈ）时，耗油率比涡轮螺桨发动机高。

４ 涡轮桨扇发动机

涡轮桨扇发动机是可用于８００ｋｍ／ｈ以上速度飞机飞行的一种燃气涡轮螺旋桨风扇发动
机，简称桨扇发动机。这种发动机界于涡轮风扇和涡轮螺桨发动机之间，产生推力的装置是桨
扇。桨扇无外罩壳，故又称开式风扇，如图３ １８所示。桨扇一般有８～１０片桨叶，桨叶的剖
面形状为超临界翼型，桨叶薄而后掠，桨盘直径仅为普通螺旋桨的４０％～５０％，质量减轻到原
来的５０％～６０％，这对于提高桨扇的转速较为有利。桨扇的桨叶数目较多，可以弥补桨叶短
和后掠角带来的缺点。

图３ １８　涡轮桨扇发动机

桨扇发动机的突出优点是推进效率高，而且省油。桨扇发动机与正在使用的先进涡轮风
扇发动机相比可省油２０％，与波音７０７和ＤＣ ９飞机的发动机相比，可省油６０％。因此，这
类发动机将在新一代亚声速运输机上得到广泛地应用。
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５ 涡轮轴发动机

　　涡轮轴发动机是现代直升机的主要动力，它的组成部分和工作过程与涡轮螺桨发动机很
相似，所不同的是燃气的可用能量几乎全部转变成涡轮的轴功率，用于通过减速器带动直升机
的旋翼和尾桨旋转，因而燃气不提供推力。涡轮的输出轴可以由发动机的前面伸出，也可以由
发动机的后部伸出，如图３ １９所示。由于直升机的旋翼和尾桨转速不能太大，因此涡轮轴和
旋翼之间有必要加装减速装置进行减速。

图３ １９　涡轮轴发动机的组成

　　涡轮轴发动机与活塞发动机相比，其主要优点是功率大、质量轻和体积小，且由于没有活
塞式发动机的往复运动，所以振动小，噪声低。涡轮轴直升机无论从航程、速度、升限还是装载
量上都比活塞式直升机要大，经济性也更好，但耗油量要比活塞式发动机大，随着功率的增加，
此差距将会缩小。

６ 垂直起落发动机

飞机起飞一般靠飞机达到一定的起飞速度时，由机翼产生足够的升力，使飞机升空。为了

缩短飞机起飞和着陆滑跑距离，就必须降低飞机的起飞速度和着陆速度，但这又会影响机翼升
力的产生。如果飞机在起飞和着陆时，发动机能够产生垂直方向的推力，就可以大大缩短起飞
和着陆时的滑跑距离，降低飞机对机场跑道长度的要求，这对军用飞机来说，将极大地增加机
动作战的能力。
如图３ ２０所示为一种可转喷口的涡轮风扇发动机，它既可用于垂直起落，也可用于水平

飞行。发动机装有４个可转喷口和阀门机构，能改变发动机的推力方向。在垂直起落过程中，
喷口逐渐旋转向下，燃气向下喷出，产生向上的推力使飞机起飞；巡航飞行时可转喷口转向后
面，产生向前的推力。
这种动力装置的优点是单台发动机即可满足产生升力和推力的要求，发动机利用率高，使
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１—风扇；２—压气机；３—前可转喷口；４—导流叶片；５—燃烧室；６—高压涡轮；７—低压涡轮；８—后可转喷口

图３ ２０　可转喷口的涡轮风扇发动机

用维护也方便，其缺点是起飞升力较小。为了在起飞阶段产生更大的升力，在发动机上也可使

１—升力风扇；２—周缘涡轮；３—管道；

４—换向活门；５—尾喷道；６—涡轮喷气发动机

图３ ２１　升力风扇发动机

用加力燃烧室来提高喷射速度，加大垂直起飞时的升
力。英国罗尔斯·罗伊斯公司研制的“飞马”发动机
即属此类发动机。这种发动机已装备在英国的“鹞”
式强击机和美国的“ＡＶ ８”飞机上。

　　如图３ ２１所示为一种升力风扇发动机，它是在
普通的涡轮喷气发动机上加装了一个风扇。涡轮喷
气发动机为巡航飞行提供推力，在飞机起飞和着陆
时，涡轮喷气发动机尾喷管中的换向活门关闭，燃气
通过管道引向升力风扇，吹动风扇的周缘涡轮转动而
产生升力，此时喷气发动机是作为升力风扇的燃气发
生器而工作的。当飞机水平飞行时，换向活门打开，
燃气直接从尾喷管喷出，产生推力。
此类发动机可以产生较大的升力，且风扇排气速

度较低，噪声小。但风扇体积较大，巡航飞行时升力
风扇成为消极质量，实际使用存在一定的困难。
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３．３．３　冲压喷气发动机

　　冲压发动机与燃气涡轮发动机不同，它们没有专门的压气机，是靠飞行器高速飞行时的相
对气流进入发动机进气道后减速，将动能转变成压力能，使空气静压提高的一种空气喷气发动
机。它通常由进气道（扩压器）、燃烧室和尾喷管三部分组成，其结构组成和工作原理如图３
２２所示。由于没有压气机和涡轮等转动部件，因此结构大大简化。

图３ ２２　冲压发动机的组成

冲压发动机的工作原理和涡轮喷气发

动机大体相似，但由于没有压气机，其压缩
空气的方法是在进气道中将高速气流经过

一系列激波，将速度滞止下来，并将气流的
流动动能转变成压力能，来提高空气的压力
（例如，当Ｍａ＝２时，如果没有能量损失，当
速度滞止为零时，其压力可提高７倍左右；当

Ｍａ＝３时，其压力可提高３７倍；当 Ｍａ＝５
时，其压力可提高５３倍）。减速增压后的气

流在燃烧室与燃油进行混合、燃烧，产生高温高压燃气，然后经尾喷管排出而产生推力。
现代冲压发动机按飞行速度可分为亚声速、超声速和高超声速冲压发动机。亚声速冲压

发动机使用扩散形进气道和收敛形尾喷管，以航空煤油为燃料，飞行时增压比不超过１．８９，飞
行Ｍａ＜０．５时一般不能正常工作，此类发动机常用于亚声速航空器上，如亚声速靶机。超声
速冲压发动机采用超声速进气道和收敛形或收敛扩散形尾喷管，以航空煤油或烃类为燃料，其
适应的飞行速度为１～６倍声速，常用于超声速靶机和地对空导弹。高超声速冲压发动机使用
碳氢燃料或液氢燃料，飞行Ｍａ可达５～１６。

　　冲压发动机产生的推力与进气速度有关。飞行速度越大，冲压越大，因而产生的推力也就
越大，所以冲压发动机较适合于高速飞行。在低速飞行时冲压作用小，压力低，经济性差（耗油
率高）。由于冲压发动机在静止时不能产生推力，因此要靠其他动力装置将其加速，达到一定
速度后才能正常工作，所以冲压发动机通常要和其他发动机组合使用，形成组合式动力装置。
如果冲压发动机作为飞行器的动力装置单独使用，则这种飞行器必须由其他飞行器将其携带
至空中并具有一定速度时，才能将冲压发动机起动并投放。
冲压发动机与涡轮喷气发动机相比，构造简单，质量轻，推重比大，成本低，高速飞行状态

下（Ｍａ＞２），经济性好、耗油率低。但由于低速时推力小、耗油率高，静止时根本不能产生推
力，因此不能自行起飞，必须要有助推器助飞。另外，冲压发动机对飞行状况的变化敏感。例
如，飞行速度、飞行高度、飞行迎角（迎角大，进气受到影响，能量损失大）等参数变化都直接影
响发动机的工作，因此，其工作范围较窄。目前冲压发动机的适用范围为Ｍａ＝０．５～６，飞行
高度为０～４０ｋｍ，推重比可达１０以上。常用于靶机和飞航式战术导弹，也可用作高超声速飞
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行器的动力装置。

３．３．４　涡轮喷气发动机的工作状态

在不同飞行状态下，发动机需要提供不同大小的推力。推力的变化，是通过驾驶员按需要
操纵油门杆位置，使供油量发生变化而获得的。发动机规定的工作状态通常有起飞状态、最大
状态、额定状态、巡航状态和慢车状态。

（１）起飞状态：这时发动机的转速和涡轮前温度都最高，推力最大，因此发动机各零、部件
的机械负荷也最大，所以一般只能使用５～１０ｍｉｎ。军用飞机的加力状态相当于起飞状态。

（２）最大状态：此时推力为起飞推力的８５％～９０％，有的发动机可连续工作，有的则应加
以限制，如工作时间不超过３０ｍｉｎ。

（３）额定状态：发动机的转速和涡轮前温度都比最大状态稍低时的工作状态。在这种状
态下发动机连续工作的时间比较长，一般用于飞机长时间爬升和高速平飞。

（４）巡航状态：推力为起飞推力的６５％～７５％，此时耗油率低，经济性好，可连续工作，用
于长时间、远距离飞行。

（５）慢车状态：发动机能稳定工作的最小转速状态，其推力为起飞推力的３％～５％，一般
在飞机着陆时使用。由于在慢车状态下，压气机和涡轮的工作远离设计状态，效率很低，因此
慢车状态工作时间也有限制，一般不超过５～１０ｍｉｎ。

３．４　火箭发动机

如前所述，空气喷气发动机燃料的燃烧需要利用大气中的氧气作为氧化剂，因此只能作为
航空器飞行的动力。而火箭发动机的特点是不仅自带燃烧剂，而且自带氧化剂，它既能在大气
层内工作，也可在大气层外的真空中工作。因此可作为火箭、导弹和航天器飞行的主要动力。
按加速工作介质（气流）的能源的不同，火箭发动机可分为化学能火箭发动机与非化学火

箭发动机（如电能火箭发动机、核能火箭发动机等）。目前使用最多的是化学能火箭发动机。
化学能火箭发动机的工作原理是将燃烧剂和氧化剂在燃烧室进行燃烧，将化学能转变成内能，
生成高温燃气，经尾喷管喷出而产生推力。
燃烧剂和氧化剂统称为推进剂。按推进剂类型的不同，火箭发动机可分为液体火箭发动

机、固体火箭发动机和固 液混合发动机三大类。对于液体火箭发动机，按所用推进剂的组元
（成分）数目的不同，可以分为单组元、双组元和三组元液体火箭发动机。增加组元使系统复
杂，而单组元的推进剂一般能量低，比冲较小，目前常用的是双组元推进剂。表３ １列出了几
种火箭发动机的主要性能特点。
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表３ １　几种火箭发动机的主要性能特点

类　型 推进剂 能　源
真空比冲

／（ｍ·ｓ－１）
推力范围／Ｎ 优　点 缺　点

化
学
能
火
箭
发
动
机

固体火箭

发动机

有机聚合物＋
过氯酸氨＋
粉末状铝

化学 ２５００～３０００ ５０～５×１０６
简单，可 靠，

成本较低

推力不易控

制，重复起动

困难

液
体
火
箭
发
动
机

单
组
元
推
进
剂

Ｈ２Ｏ２，Ｎ２Ｈ４

放热

分解
１５００～２５００ ０．０５～０．５

简单，可 靠，

成本低

性能低，比双

组元重

双
组
元
推
进
剂

Ｏ２和 Ｈ２ 化学 ４５００ ５～５×１０６ 性能很高 低温，复杂

Ｎ２Ｏ４和Ｎ２Ｈ４ 化学 ３０００～３４００ ５～５×１０６
可贮存，性能

好
复杂

Ｆ２和Ｎ２Ｈ４ 化学 ４５００ ５～５×１０６ 性能很高 有毒，危险，复杂

电
能
火
箭
发
动
机

水电解
Ｈ２Ｏ→

Ｈ２＋Ｏ２

电／化学 ３４００～３８００ ５０～５００ 性能高 复杂，功耗大

电热
ＮＨ３，Ｎ２Ｈ４，

Ｈ２

电弧

加热
４５００～２００００ ０．０５～５

性能高，供给

系统简单

功耗大，接口

复杂

电磁 Ｔｅｌｆｏｎ
脉冲

等离子
２００００ ０．００５～５×１０６ 性能高

效率低，功耗

大，有 污 染，

复杂

３．４．１　火箭发动机的主要性能参数

（１）推　力
火箭发动机产生推力的原理与空气喷气发动机基本相同，只是火箭发动机推进剂进入发

动机时速度为零，所以推力Ｆ可表示为

Ｆ＝ｑｍｐｖｅ＋Ａ（ｐｅ－ｐ０） （３ ２）

其中，ｑｍｐ为推进剂的质量流量（单位为ｋｇ／ｓ），其他符号的意义同（３ １）式。

当高度增大时，ｐ０ 逐渐减小，直至ｐ０→０时，此时的推力为发动机的真空推力。

（２）冲量和总冲
发动机的冲量决定于推力的大小和工作时间的长短。用符号Ｉ表示，定义为推力对工作

时间的积分，即：

Ｉ＝∫
ｔａ

０
Ｆｄｔ （３ ３）
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如果ｔａ 代表发动机的全部工作时间，则Ｉ即为发动机的总冲量，简称总冲。当推力Ｆ为
常数时，发动机的总冲就等于推力与工作时间的乘积，即

Ｉ＝Ｆ·ｔａ （３ ４）
总冲的单位是Ｎ·ｓ，它反映了发动机工作能力的大小，是火箭发动机的一项重要的性能

参数，决定着火箭射程的长短或有效载荷的大小。
（３）比　冲
比冲是指发动机燃烧１ｋｇ推进剂所产生的冲量，单位为ｍ／ｓ。比冲是火箭发动机的另一

项重要性能参数，一方面当发动机的总冲一定时，比冲越高，则发动机所需推进剂的质量越少，
因此发动机的尺寸和质量都可以减少；另一方面，若推进剂的质量给定，比冲越高，则发动机总
冲就越大，因此可以使火箭的射程或有效载荷相应地增加。

３．４．２　液体火箭发动机

１ 单组元液体火箭发动机

单组元即发动机工作只靠一种推进剂组元，这种组元能靠自身分解进入燃烧，或先分解而
后进入燃烧，单组元推进剂在使用条件下应该稳定，进入推力室后又必须立即分解、燃烧。常
用的单组元推进剂有过氧化氢、无水肼、硝酸异丙酯等。单组元发动机系统相对简单，但推进
剂能量低，比冲低（比冲约１７００ｍ／ｓ左右），所以一般只用于小型辅助发动机或燃气发生器。
如图３ ２３所示为美国“水星”号载人飞船采用的过氧化氢（Ｈ２Ｏ２）液体单组元火箭推进系统
示意图。为了加快分解过程，推力室中装有催化剂。

图３ ２３　单组元液体火箭发动机

２ 双组元液体火箭发动机

　　目前火箭发动机中应用最广的是液体双组元推进系统，因为它是目前可贮存的化学推进
剂中比冲很高，且与电推进系统相比，系统耗电量又很少的一种比较成熟的推进系统。

（１）液体火箭发动机的组成及工作原理

　　双组元液体火箭发动机推进剂中的氧化剂和燃烧剂，分别存放在单独的贮箱里，工作时需
要专门的输送系统分别将它们送进燃烧室，燃烧后的高温高压气体经推力室高速喷出产生推
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力。所以液体火箭发动机主要由推进剂输送系统、流量调节控制活门、推力室（包括喷注器、燃
烧室、喷管）和冷却系统等组成，如图３ ２４所示。

图３ ２４　液体火箭发动机的组成及工作原理

　　① 推进剂输送系统
推进剂输送系统的功用是按要求的流量和压力向燃烧室输送推进剂。火箭发动机正常工

作时，要有一定的压强把推进剂从贮箱挤压到燃烧室中去，正常地输送推进剂是保证液体火箭
发动机正常工作的先决条件。按输送方式的不同，液体火箭发动机的输送系统可分为挤压式
和泵压式两种类型。
挤压式输送系统是利用高压气体（压强为２５～３０ＭＰａ）经减压阀减压（将压力降至３．５～

５．５ＭＰａ）后，进入氧化剂箱和燃烧剂箱。氧化剂和燃烧剂在压力作用下分别由各自的管路经
流量控制活门和喷注器送入燃烧室进行混合、燃烧。如图３ ２５所示为挤压式输送系统的工
作过程。
高压气体应选与氧化剂、燃烧剂皆无反应的惰性气体，如氮气、氦气或空气。由于贮箱压

力高，所以结构质量较大，这是挤压式输送系统的主要缺点。挤压式输送系统结构简单可靠，
易实现多次起动，适用于推力不大、工作时间短的火箭发动机，如战术导弹和姿态控制发动机。
由于在真空条件下燃烧室压强较低（一般为０．７～１ＭＰａ），所以挤压推进剂所需的压强也相应
降低。这样就缓解了气瓶和贮箱质量大的矛盾。因此航天飞行器上也常使用挤压式液体火箭
发动机。
泵式输送系统是利用涡轮泵提高来自贮箱的推进剂的压强，使推进剂按规定的流量和压

强进入燃烧室。如图３ ２６所示为泵式输送系统的工作过程。

　　燃气发生器１０产生燃气带动涡轮４转动，涡轮４通过齿轮箱５带动氧化剂泵６和燃烧剂
泵７工作，增压后的氧化剂和燃烧剂经过活门８进入喷注器喷入燃烧室，在燃烧室内进行燃
烧，最后燃气通过尾喷管高速喷出，产生推力。发动机的工作由火药起动器１２起动，火药起动
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器１２产生高压燃气带动涡轮，使推进剂泵开始工作。在氧化剂和燃烧剂管道中引出少量液体
在燃气发生器１０中产生燃气，驱动涡轮转动。在氧化剂管道引出少量液体经蒸发器１１，使其
变成蒸气，打开活门３给氧化剂液面以一定压力，使其顺利进入氧化剂泵。

１—单向活门；２—减压阀；３—高压活门；

４—高压气瓶；５—氧化剂贮箱；６—燃烧剂贮箱；

７—充气导管；８—主活门；９—流量控制板；

１０—推力室

图３ ２５　挤压式输送系统

１—燃烧剂贮箱；２—氧化剂贮箱；３—增压活门；

４—涡轮；５—齿轮箱；６—氧化剂泵；

７—燃烧剂泵；８—主活门；９—推力室；

１０—燃气发生器；１１—蒸发器；１２—火药起动器

图３ ２６　泵式输送系统

泵式输送系统泵入口压强要求不高（一般为０．３～０．５ＭＰａ），因而推进剂贮箱压强低，结
构质量较轻，但系统结构复杂，一般用于推力大、工作时间长的火箭发动机。

　　② 推力室

　　推力室是将液体推进剂进行混合、燃烧，并将推进剂的化学能转变成推力的重要部件。它
包括喷注器、燃烧室和喷管三部分。如图３ ２７所示。
喷注器的作用是把推进剂喷入燃烧室，使之雾化、混合。推进剂雾化、混合的质量对燃烧

效率和燃烧稳定性有重要影响。
燃烧室是推进剂雾化、混合和燃烧的场所。燃烧室承受高温燃气压力，通常为球形或圆柱

形，头部装有喷注器，下面与喷管连成一体。燃烧室的压力可达２００ＭＰａ，温度达３０００℃～
９６１



图３ ２７　推力室的组成

４０００℃，因此需要进行冷却。推进剂中的一种组元可以从
冷却套中流过，带走高温燃气传给推力室壁的热量，并对燃
烧室进行冷却。该组元最后返回推力室头部的喷注器，与另
一组元进行混合燃烧。

　　喷管和燃烧室组成整体式结构，高温燃气在喷管中膨
胀、加速，将内能转变为动能，产生高速射流，从而产生推力。
火箭发动机的喷管都是超声速喷管，呈收敛 扩散形。喷管
应保证气流流动损失最小，出口气流尽量与发动机轴线
平行。

（２）液体推进剂

① 对液体推进剂的要求
液体推进剂要求能量高，有较高的比冲；有良好的物理

和化学安定性；无毒性，对金属无腐蚀作用；推进剂中有一种
组元传热性好，可用来冷却推力室壁；推进剂粘度小，以利于
运输和喷嘴工作；推进剂应燃烧稳定，容易点燃，燃烧性能
好。另外推进剂还应具有良好的经济性能、成本较低。

② 主要的液体推进剂
氧化剂：常用的液体氧化剂有液氧和液氟，除此之外还

有一些复合氧化剂或包含有燃烧元素（碳、氢等）的化合物，如硝酸、过氧化氢和一些氮的化合
物（四氧化二氮Ｎ２Ｏ４、一氧化氮ＮＯ和一氧化二氮Ｎ２Ｏ等）。

? 液氧Ｏ２：氧化力强，与燃烧剂混合后燃烧温度高，无毒，密度高，成本低。但液氧的沸
点低（－１８３℃），容易蒸发，不易贮存，因此很少用于导弹武器上。由于其燃烧热值高，所以在
航天飞行器的运载火箭上应用较广。

? 液氟Ｆ２：氟在适当条件下，除惰性气体外，几乎能与任何物质反应。在现有的化学推进
剂组合中能量最高，比重也高于液氧。但液氟的沸点比液氧还低（约为－１８８℃），腐蚀性和毒
性都很大，因此在运输、贮存和安全处理方面都存在一定的困难。

? 硝酸 ＨＮＯ３：是一种较强的氧化剂，使用中为了降低腐蚀性，常加入少量磷酸、氟化氢、
氟化磷等作为缓蚀剂，它与许多种燃烧剂组合可形成自燃推进剂。硝酸的优点是比重大、冰点
低、沸点高，液态温度范围很大，易于运输。缺点是腐蚀性强，比冲较低，液体及蒸气毒性大，一
般只在中小型火箭发动机上使用。

? 过氧化氢 Ｈ２Ｏ２：可以作为氧化剂，也可以作为单组元推进剂使用。火箭上使用的过氧
化氢一般是６５％～１００％的水溶液。浓过氧化氢为无色液体，无毒，稳定性好，但与普通重金
属接触则容易引起分解，因此应注意材料的选择。过氧化氢一般作为单组元推进剂用于驱动
涡轮的燃气发生器或用于小推力姿态控制系统的发动机。
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? 四氧化二氮Ｎ２Ｏ４：是一种较强的氧化剂，化学稳定性好，能量高，密度大，易贮存，可与
肼类、胺类和某些醇类组成自燃推进剂。它的缺点是气体对人体毒害较大，沸点较低
（２１．１５℃），冰点较高（－１１．２３℃），液态温度范围较小，因此在战术导弹上的应用受到限制。
燃烧剂：燃烧剂主要是由碳、氢以及氢与硼、铝、碳、氮等元素组成的液态化合物，如液氢、

航空煤油、肼及其衍生物和混胺等。

? 液氢：能量高，比冲高，无毒、无腐蚀性，来源广，成本低。其缺点是密度小，沸点低
（－２５２．８℃），易燃、易爆，不易贮存和运输。液氢系统中不能使用绝缘材料，以防静电集聚造
成着火爆炸。目前广泛用于航天器的运载火箭上。

? 航空煤油：能量高，毒性小，化学稳定性好，成本低，便于贮存和处理。其缺点主要是密
度较低。

? 肼及其衍生物：肼（Ｎ２Ｈ４）是一种强还原剂，与硝酸、四氧化二氮、液氧、过氧化氢等接
触即可自燃。其优点是能量较高，可以贮存；缺点是冰点高（１．４℃），毒性大，热稳定性差，容易
爆炸。肼的衍生物主要有一甲肼ＣＨ３Ｎ２Ｈ３和偏二甲肼（ＣＨ３）２Ｎ２Ｈ２，它们的冰点都较低，稳
定性也较好，且便于贮存，因此在各种导弹和航天飞行器上广泛应用。

? 混胺：由三乙胺（Ｃ２Ｈ５）３Ｎ 和二甲苯胺（ＣＨ３）２Ｃ６Ｈ３ＮＨ２混合而成，冰点较低
（－７２℃），沸点较高（１３０℃），与硝基氧化剂可组成自燃推进剂。这种推进剂能量较高，安定性
好，可长期贮存，因此在战术导弹的液体火箭发动机上得到广泛应用。其缺点是对人体有害，
闪点低、易燃，因此应妥善处理和防护，以防止中毒和火灾。
液体火箭发动机的主要优点是比冲高，推力范围大，能反复起动，较易控制推力的大小，工

作时间较长，在航天器的推进系统中应用较多。但由于液体推进剂，特别是沸点低和具有腐蚀
性的组元，必须在使用前才能向贮箱中加注，因此在导弹等战术武器上的使用受到限制。采用
液体推进剂的预包装技术，制作预包装推进剂，可以在很大程度上克服液体火箭发动机作战使
用性能差的缺点。

３．４．３　固体火箭发动机

１ 固体火箭发动机的组成及工作原理

固体火箭发动机主要由药柱、燃烧室、喷管组件和点火装置等组成，如图３ ２８所示。它
与液体火箭发动机相比省掉了推进剂输送系统，其推进剂直接充填在燃烧室内。发动机工作
时，首先起动点火装置，使点火药包燃烧，产生具有一定压力和温度的燃气，使发动机药柱点燃
并燃烧，药柱燃烧产生大量能量，并生成高温高压的燃烧产物，燃烧后的产物作为工质从喷管
排出，产生推力。
药柱是由推进剂和少量添加剂制成的圆柱体，它可以由一种或几种固体推进剂组成。推

进剂可以采取浇注的办法充填在燃烧室内，药柱的形状要靠专门的模具来保证；也可以事先制
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１—燃烧室壳体；２—药柱；３—包复层；４—喷管摆动机构；５—喷管组件；

６—侧面喷管；７—推力终止装置；８—点火装置；９—前顶盖

图３ ２８　固体火箭发动机的组成

成药柱，在发动机装配时充填在燃烧室内。药柱的表面，可以用缓燃或难燃材料包覆起来，形
成包覆层或阻燃层，用来控制燃烧面积的大小和推力的变化规律。有时也可以通过采用两种
或两种以上不同燃速的推进剂组合，达到调节燃烧室压强变化和得到所需要的推力变化规律
的目的。
在药柱燃烧时，燃烧室的温度可达２５００℃～３５００℃的高温和１～２０ＭＰａ的压强，所以燃

烧室必须用高强度合金或复合材料等制造，并在药柱和燃烧室内壁之间加装隔热衬。
点火装置用于点燃药柱，通常由发火管和火药盒组成。通电后先由电热丝点燃火药盒中

的火药，然后再由火药引燃主药柱。
喷管除了使燃气膨胀加速产生推力外，为了控制推力方向，常与喷管摆动传动机构组成喷

管组件，来改变燃气喷射角度，从而实现推力方向的控制。喷管摆动传动机构只能控制火箭飞
行的俯仰和偏航运动，火箭的滚转运动可以靠侧面喷管来控制。
固体火箭发动机装药燃烧后，一般不容易自动熄火。如需要发动机终止工作，就要靠推力

终止装置。其主要措施是在燃烧室上设置一些特制的窗口或反向喷管，打开窗口，压力突然降
低，使药柱熄灭；或瞬间打开向前倾斜的反向喷管，产生反向推力，使发动机推力迅速平衡（消
失）。

２ 固体火箭发动机的推进剂

（１）固体推进剂的种类
固体推进剂包含两大类，即胶体（双基）推进剂和复合推进剂。
胶体推进剂为一种有机物的固态溶液（混合物），目前用的较多的是硝化纤维在某些炸药

（硝化甘油和硝化二醇等）中的胶状溶液。为了提高推进剂的贮存安定性、提高燃烧速度和热
塑性以及降低爆炸危险等，还掺入了一些添加剂，如稳定剂、催化剂、增塑剂和钝化剂等。
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复合推进剂是将氧化剂的微粒均匀地分布在固体燃烧剂中，是氧化剂微粒和燃烧剂的机
械混合物。复合推进剂的氧化剂用的较多的是硝酸盐和氯酸盐；而燃烧剂则是具有一定机械
性能和粘附性能的粘合剂，常用的有橡胶、树脂和塑料等。
胶体推进剂和复合推进剂的主要区别是复合推进剂能够稳定燃烧的初始温度和压力范围

更宽，燃烧温度更高，比冲更大。
（２）药柱形状和特点
药柱的几何形状及尺寸直接决定着固体火箭发动机的主要性能参数（推力和工作时间

等）。因此药柱的形状，必须根据推进剂的性能和发动机的原始参数来确定。药柱的形状与药
柱的燃烧方式密切相关，药柱的形状不同，它的燃烧方式也就不一样。不同的药柱形状对推力
的变化规律有很大影响。按燃烧方式的不同，可以将药柱形状分成端面燃烧、侧面燃烧和端、
侧面燃烧三种类型，如图３ ２９所示。
端面燃烧的药柱大都为圆柱形，整个侧面和另一端面有包覆层阻燃，燃烧时燃面沿轴向推

进，因此又称一维药柱，如图３ ２９（ａ）所示。此种药柱多用于助推器和燃气发生器。
侧面燃烧药柱的两个端面都有包覆层阻燃，药柱形状很多，可以得到各种不同的表面变化

规律，如图３ ２９（ｂ）所示。侧面燃烧可分为内侧面燃烧和外侧面燃烧。内侧面燃烧时，药柱
由内向外燃烧，可以避免燃烧室壁与燃气接触，室壁的隔热要求较低。外侧面燃烧或内、外侧
面同时燃烧时，由于燃气始终冲刷燃烧室壁，所以要求严格的绝热，因此增加了发动机的质量，
工作时间也受到限制。从燃烧表面推进方向看，它属于二维药柱。这类药柱以内侧面燃烧药
柱应用最多，一般用于小型战术导弹的火箭发动机。
端、侧面同时燃烧的药柱一般为内侧面加端面同时燃烧，因此属于三维药柱。药柱内侧面

有不同的形状，用来调节燃面大小及推力的变化规律，如图３ ２９（ｃ）所示。这种燃烧方式的
药柱燃面变化比较复杂，燃面可调范围宽，适于大体积装填。药柱大都是贴壁浇注，药柱通过
隔热层和阻燃层和室壁粘结，起到保护室壁和隔热的作用。此类药柱广泛应用于大型发动机。

（３）固体火箭发动机的优缺点
固体火箭发动机与液体火箭发动机相比，有如下优点：

① 结构比较简单，无复杂的推进剂输送系统和强制冷却系统，除推力向量控制机构外无
其他活动部件，可靠性较高；

② 装有固体火箭发动机的导弹操作简单，发射准备工作和本身起动比液体火箭发动机
方便；

③ 固体推进剂性能稳定，可以使装填状态下的固体火箭发动机在发射阵地上长期贮存，
适合战略使用要求。

　　固体火箭发动机的主要缺点表现为：

① 固体推进剂能量比液体推进剂低，比冲较小；

② 装药的初始温度对燃烧室的压力和工作时间影响很大，且发动机工作时间较短；
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图３ ２９　各种典型的药柱形状
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③ 推力调节难度较大；

④ 重复起动相当困难。
随着科学技术的发展和新材料、新工艺、新的高能推进剂和试验检测方法的采用，固体火

箭发动机的技术性能不断提高，应用范围也越来越广泛。现代固体火箭发动机的推力可以从
几牛顿到几百万牛顿，工作时间也长达数分钟，其推力的大小和方向都可以得到适当的控制，
并且很多型号的发动机较好地实现了多次起动。固体火箭发动机在火箭弹、导弹、探空火箭、
运载火箭和飞机起飞的助推器中都有广泛的应用。

３．４．４　固 液混合火箭发动机

１ 固 液混合发动机的组成和工作原理

固 液混合火箭发动机是使用固体组元和液体组元组合推进剂的火箭发动机。如
图３ ３０所示为此类发动机的示意图。固 液混合发动机，多采用固体的燃烧剂和液体的氧化
剂，因为液体氧化剂的密度比液体燃烧剂大，因此有利于提高推进剂的平均比冲。固体药柱充
填在燃烧室内，液体氧化剂贮存在贮箱内。

１—高压气瓶；２—减压阀；３—氧化剂贮箱；

４—活门；５—喷注器；６—药柱；

７—燃烧室；８—喷管

图３ ３０　固 液混合火箭发动机

　　固 液混合发动机的工作过程如下：高压气瓶中的气
体经过减压阀减压，降低到所需压力后进入氧化剂贮箱，
液体氧化剂在压力作用下经活门进入燃烧室的喷注器，雾
化了的液体氧化剂被喷入到药柱（燃烧剂）的内孔通道内。
此药柱只有一种组元，因此自己不会产生燃烧反应。发动
机工作时，由燃烧室头部的喷注器向燃烧室内喷注少量与
液态氧化剂发生自燃的液体燃料并进行点火，燃烧后的燃
气对药柱的内腔通道加温，使其表面气化，再与喷注器出
来的液体蒸汽混合而进行燃烧，燃烧生成的高温、高压燃
气在喷管中膨胀加速，并以高速排出，产生推力。

２ 固 液混合发动机的特点

固 液混合发动机综合了固体火箭发动机和液体火箭

发动机的优点，其性能特点主要表现在：

　　（１）混合推进剂的性能较好，其比冲与液体推进剂相
近，比固体推进剂高得多，而平均密度则比液体推进剂高；

（２）结构上比固体火箭发动机多了一个喷注器组合
构件，但可以利用液体组元冷却喷管和燃烧室，但总体结
构仍比液体火箭发动机简单；
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（３）通过关闭或调节液体组元的流量，可以较方便地实现多次起动、关车和推力调节。

３．５　组合发动机

组合发动机是不同类型发动机的组合。在前几节介绍的各类发动机中，不同类型的发动
机有不同的飞行范围（高度和速度）和不同的性能特点。要获得较好的综合性能，可以将不同
类型的发动机组合起来，取长补短，就可以达到改善其性能、拓宽其工作范围和满足不同飞行
需要的目的。如冲压发动机低速性能不好，但高速性能优越，如果能和其他发动机组合使用，
即可发挥它的优点，扩大它的使用范围。
目前用于组合的发动机主要有冲压发动机、涡轮喷气发动机和火箭发动机。

３．５．１　火箭发动机与冲压发动机组合

如图３ ３１所示为液体火箭发动机与冲压发动机形成的组合发动机的示意图。其主要组
成部分除了冲压发动机的进气道（扩压器）、燃烧室和尾喷管外，还增加了一台小型液体火箭发
动机作为燃气发生器。燃气发生器包括喷注器、燃烧室（又称一次燃烧室）和一个多孔喷管。
燃气发生器可以使用贫氧的液体推进剂，由于推进剂贫氧，燃料在一次燃烧室燃烧并不充分，
燃烧产物中还有大量的可燃物质。初次燃烧后的燃气从火箭多孔喷管喷出，进入补燃室（又称
二次燃烧室），并与进气道来的冲压空气掺混，进行再次燃烧（补燃）。从燃气发生器喷出的可燃
气体温度很高，组分又易于燃烧，所以一经与空气掺混即着火进行二次燃烧。燃烧后的燃气从尾
喷管高速排出，产生推力。这种发动机在刚起动时由液体火箭发动机产生推力，当飞行器达到一
定速度后，冲压空气的进入使推力加大，进而使飞行速度进一步提高。当达到一定速度时，冲压
发动机处于良好的工作状态，液体火箭发动机停止工作，此时推力完全由冲压发动机产生。

１—进气扩压器；２—液体推进剂燃气发生器；３—燃烧室；４—尾喷管

图３ ３１　液体火箭 冲压发动机

　　如图３ ３２所示为固体火箭发动机与冲压发动机形成的组合发动机示意图。由于冲压发
动机不能自行工作，且低速性能很差，因此需要固体火箭发动机作为助推器组合使用。固体火
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箭助推器安置在主发动机（冲压发动机）的内部，二者共用一个燃烧室。

１—燃气发生器；２—扩压器出口堵盖；３—助推器药柱；４—助推器喷管；５—发动机喷管；６—进气扩压器；

７—助推补燃室；８—喷管组件

图３ ３２　固体火箭 冲压发动机

助推器燃烧室也是发动机的补燃室，故称为助推补燃室。助推器药柱装在助推补燃室内，
燃气发生器和进气扩压器的出口被堵盖盖住，与助推补燃室隔开，使助推器工作时保持密封。
助推器的喷管嵌在主发动机喷管内，形成组合喷管。助推器药柱将燃尽时，飞行器已具有较高
的飞行速度，发动机工况转换机构使助推器喷管脱落。此时进气扩压器的堵盖也被打开，并点
燃冲压发动机，进入冲压发动机工作状态。

　　为简化发动机结构，燃气发生器一般均选用可贮存的自燃推进剂。发动机工作时，喷注器
向一次燃烧室喷射自燃推进剂。对于单组元推进剂，喷射到室内的推进剂经催化装置的作用
自动热分解，持续产生高温气体燃料并排出；对于双组元推进剂，燃烧剂和氧化剂以贫氧的混
合比喷入燃烧室后自燃，产生高温可燃气体并排出。
火箭发动机和冲压发动机所形成的组合发动机有以下特点：
（１）比冲比火箭发动机高，可达５０００～１２０００ｍ／ｓ；
（２）燃气发生器的工作连续不断地向燃烧室提供高温燃气，相当于一个点火源，因而不需

要预燃室和点火器，也不需要火焰稳定器，因此发动机的结构简单、工作可靠；
（３）与冲压发动机相比，显著提高了迎面推力，扩大了使用范围，适应于高速和高机动飞

行，性能优良；
（４）采用火箭冲压发动机的导弹，结构紧凑，尺寸小、质量轻，在某些特殊情况下，性能明

显优于采用火箭发动机的导弹。

３．５．２　涡轮喷气发动机与冲压发动机组合

　　如图３ ３３所示为涡轮喷气发动机与冲压发动机所形成的组合发动机示意图。由于冲压
发动机在速度为零时不能工作，因此涡轮喷气发动机首先起动。当涡轮喷气发动机工作到一
定飞行马赫数（Ｍａ＝３～３．５）后，涡轮喷气发动机停车，随后冲压发动机开始工作。涡轮喷气
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发动机的加力燃烧室也是冲压发动机的燃烧室，燃烧产生的高温高压气体膨胀加速，从喷管排
出，产生推力。

１—可调进气道；２—进口导流片（关）；３—可调喷管

图３ ３３　涡轮 冲压发动机

１—扩压器；２—压气机；３—气体发生器；４—涡轮；５—燃烧室；６—喷管

图３ ３４　火箭 涡轮喷气发动机

３．５．３　火箭发动机与涡轮喷气发动机组合

如图３ ３４所示是火箭发动机与
涡轮喷气发动机所形成的组合发动机

示意图。涡轮由火箭发动机的燃气发
生器驱动，燃气发生器实际上就是液
体火箭发动机，它是火箭 涡轮发动机
的重要部件。涡轮的转动又带动压气
机工作，使空气增压。这种发动机的
主发动机是涡轮喷气发动机，它可以
认为是涡轮喷气发动机的变型。

３．６　非常规推进系统

在飞行器的推进系统中，目前应用最多的仍是化学燃烧推进系统，它是依靠燃料或推进剂
（能源）的化学反应（燃烧）释放内能工作的，因此都属于热化学推进。推进系统的能源同时也
是工质，或者是工质的一部分，这类推进系统称为常规推进系统（或化学推进系统）。
随着航天技术的发展和空间任务要求的提高，飞行器的重量和工作时间都需要增加，飞行

任务更加艰巨，因此需要更大功率的推进系统来保证飞行器的正常飞行。而常规推进系统的
推进剂的能量已经接近了化学推进剂燃烧能量的上限，因此常规化学推进系统的发展已经趋
于极限，进一步发展就必须依靠非常规推进系统来实现。
非常规推进系统不依靠燃烧化学反应的能量而工作，因此又称为非化学推进系统。推进

系统的工质和能源往往是分开的，如电推进系统的能源是电，而推进工质（如氢，氩等）依靠电
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能获得动能而加速工作产生推力。目前的非常规推进系统可以分为电推进系统、核推进系统
和太阳能推进系统三大类。

３．６．１　电推进系统

电推进系统也称电火箭发动机，是利用电能加速工质，形成高速射流而产生推力的一种推
进系统。由于能源和工质分开，所以发动机工作的经济性就不像一般热化学推进系统那样只
取决于比冲，而是同时取决于比冲和效率。
电推进系统比目前的化学推进系统具有更高的比冲。目前化学推进系统最高比冲为

５０００ｍ／ｓ，常用的化学推进系统只能达到２５００或４５００ｍ／ｓ，这使得推进系统约占航天器总
重的１／２～３／４。而电推进系统的比冲可高达３０００～２５００００ｍ／ｓ。因而电推进系统完成同
样的功用时，航天器所需携带的推进剂量远小于化学推进系统，且推进系统的质量也很轻，从
而使航天器上的有效载荷质量增加，电推进的成本也较低。但电推进工作的前提条件是航天
器上必须要有充分的能源（如太阳能、核能、化学能等），并通过能源管理与分配系统向推进系
统提供电力。
按照输入电能的主要部分转变成工质动能的原理不同，电推进可分为电热推进系统、电磁

推进系统和静电推进系统。

１ 电热推进系统

电热推进系统（电热发动机）是利用电能加热（电阻加热或电弧加热）工质（氢、胺、肼等），
使其气化，然后借助于喷管使工质加速排出。由于加热工质的方式不同，又可分成接触式加
热、电弧加热和在热电离等离子体的工质中感应的涡流加热。

　　如图３ ３５所示为接触式加热的原理图。它是通过固体耐热导线中释放的焦耳热来加热
工质的。接触式电热发动机，工质一般达不到电离程度，因此和热化学发动机一样，比冲与工
质温度成正比。由于受金属耐热导线熔点的限制（钨的熔点为３６５０Ｋ），工质温度一般低于

３０００Ｋ，所以比冲不可能太高，一般不超过３０００ｍ／ｓ。

１—供应工质；２—加热室和喷管；３—加热元件（钨导线）；４—加热元件支架

图３ ３５　接触式加热电热发动机
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电弧加热推进系统如图３ ３６所示。由于取消了受热导线，所以工质平均温度可达５０００
～１００００Ｋ，比冲可达６０００～１６０００ｍ／ｓ。工作时，电阴极放电，喷管是该装置的阳极，推进
剂流在此电力的作用下被加热，通过喉部，并在喷管扩张段加速排出，产生推力。推进剂多选
用肼。由于热损失大，效率一般仅为４０％左右。

图３ ３６　电弧加热推进系统

２ 电磁推进系统

电磁推进系统（电磁火箭发动机）是以氢、氩等气体或金属锂蒸气为工质，在高温情况下被

图３ ３７　电磁推进系统

电离，形成等离子体。中性的等离子体具有导电
性，形成从环形阳极流向中心圆柱形阴极的电流，工
质（导电的等离子体）与磁场相互作用，并被强磁场
加速，然后从喷口排出，产生推力。这种发动机的比
冲很高，可达５００００ｍ／ｓ～２５００００ｍ／ｓ，但推力很
小，所以只能用于航天器的姿态控制、位置保持或者
进行星际航行。其原理如图３ ３７所示。
此外，目前发展较多的还有脉冲式电磁发动机，

典型的脉冲式电磁发动机的工质通常采用固体或液

体。它由加速电极、能量存储单元、功率调节单元和
点火器组成，可以以脉冲点火方式工作。它是靠电
弧烧蚀工质（通常是含氟、氯、碳的聚合物，如特氟隆）

表面形成等离子体，然后加速这些工质而产生推力。目前这种发动机比冲可达２００００ｍ／ｓ，可
产生较大的推力，但效率较低，为２５％左右。
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３ 静电推进系统

静电推进系统（离子发动机）其工作原理是工质粒子（典型的如氙）首先被电离成为正、负

１—工质粒子；２—电离机构；３—聚焦电极；

４—加速电极；５—中和器

图３ ３８　静电推进系统

离子，接着带正电的粒子流被静电场加速，依靠被加
速的带电粒子流的反作用冲量而产生推力。带正电
的粒子流在出口截面或接近出口截面处设置中和器，
喷射电子流使整个喷流呈中性。其工作原理如
图３ ３８所示。

　　这种发动机比冲较高（可达１０５ ｍ／ｓ）、效率也比
较高。但在空间条件下，要保证发动机出口离子的稳
定，并提供几万伏高压的直流电机，技术上还有一定
的困难。

　　总之，随着先进能源的开发和利用，电推进系统
的高比冲使其在航天器中具有更大的竞争力，特别是
在星际科学飞行任务中更为适用。

３．６．２　核推进系统

　　核推进系统（核火箭发动机）是用核能（原子能）作为能源来加热工质（液氢、液氦和液氨
等），得到高速射流产生推力。核火箭发动机由装在推力室中的核反应堆、冷却喷管、工质输送
系统和控制系统等组成。在核反应堆中，核能转变成内能以加热工质，被加热的工质经喷管膨
胀加速后，高速排出产生推力。如图３ ３９所示为核火箭发动机的原理图。

１—进口；２—泵；３—涡轮；４—控制棒；５—加热通道；

６—核燃料元件；７—反射器；８—喷管

图３ ３９　核火箭推进系统 １８１



　　核火箭发动机的比冲高，可达５００００～１０００００ｍ／ｓ，寿命长，推力大，但技术复杂，只适应
于长期工作的航天器。这种发动机由于核辐射防护、排气污染、反应堆控制，以及高效热能交
换器的设计等问题，目前仍处于试验阶段。但要发展先进的、大推力、高推重比的单级入轨运
载火箭，还必须依靠核火箭发动机。

３．６．３　太阳能推进系统

　　太阳能推进系统（太阳能火箭发动机）是第三类迅速发展的非常规推进系统。其工作原理

图３ ４０　太阳能推进系统

如图３ ４０所示。整个系统可以分成光
学采集和发动机系统两部分。发动机系
统实际上是一种热能转换装置，主要用于
迅速地加热工质，减少系统的热损失。光
学采集系统是和发动机系统联系在一起

的一面（或多面）大型抛物面反射器，镜面
可以绕自身轴线转动，采集阳光时可不受
发动机方向的限制。镜面收集到的太阳
能聚焦在热交换器系统，将输送过来的工
质（如氩气等）加热，被加热的工质经喷管
膨胀加速后，高速排出产生推力。

思考题

１．试说明发动机的分类及各类发动机的特点？

２．衡量活塞式发动机性能优劣的指标是什么？

３．试述活塞式发动机的主要组成及工作原理。

４．为什么螺桨式飞机不适于高速飞行？高速飞行时，活塞式发动机为什么要被空气喷气发动
机所代替？

５．衡量喷气发动机的几个主要性能参数是什么？

６．试述涡轮喷气发动机的主要组成部分及其各部分的功用。

７．进气道的作用是什么？为什么要分亚声速进气道和超声速进气道？

８．试述轴流式压气机的主要组成和它的增压原理。

９．试述喷气发动机燃烧室的主要组成及各部分的功用。

１０．进入喷气发动机燃烧室的气流为什么要分成二股？

１１．涡轮的作用是什么？涡轮叶片通道的形状与压气机叶片通道的形状有何区别？
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１２．涡轮发出功率大小与什么有关？

１３．加力燃烧室的作用是什么？为什么加力燃烧室不宜长时间工作？

１４．尾喷管的形式有哪些？什么时候采用收敛—扩散形喷管？

１５．试述涡轮喷气发动机常用的工作状态有哪些？

１６．涡轮螺桨发动机的结构有何特点？适应于什么速度范围？它的推力组成有何特点？

１７．涡轮风扇发动机的结构有何特点？适应于什么速度范围？它最大的优点是什么？

１８．什么叫涵道比？目前民用旅客机的“三高”是指什么？

１９．什么是涡轮风扇加力发动机？它常用在什么飞机上？

２０．什么叫桨扇发动机？

２１．涡轮轴发动机有什么特点？用在什么飞机上？

２２．垂直起落发动机有几种类型？

２３．试述冲压发动机的工作原理。它为什么不能单独使用？

２４．试述火箭发动机的分类和特点。

２５．什么叫推进剂？什么叫冲量和比冲？

２６．液体火箭发动机的主要组件是什么？挤压式和泵式输送系统各有何优缺点？

２７．液体火箭发动机常用的推进剂有哪些？

２８．试述固体火箭发动机的构造和工作原理。

２９．固体火箭发动机是怎样控制推力的变化规律的？

３０．试分析液体火箭发动机和固体火箭发动机的优缺点，各适应于什么情况？

３１．试举几种组合式发动机的例子。

３２．非常规推进系统有哪些？各有何特点？
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书书书

第４章　飞行器机载设备

飞机、航天飞机和宇宙飞船等载人飞行器上的飞行员需要不断地了解飞行器的飞行状态、
发动机的工作状态和其他分系统（如座舱环境系统、武器系统、供电系统等）的工作状况，以便
飞行员按飞行计划操纵飞行器完成飞行任务；各类自动控制系统需要检测控制信息，以便实现
自动控制。这些都是由机载设备完成的。
机载设备是各种测量传感器、各类显示仪表和显示器、导航系统、雷达系统、通讯系统、自

动控制系统、电源电气系统等设备和系统的统称。机载设备将飞行器的各个组成部分连接起
来，相当于飞行器的大脑、神经和指挥系统。它能帮助飞行员安全地、及时地、可靠地、精确地
操纵飞行器；保障飞行器的各项任务功能、战术技术性能的实现；自动地完成预定的飞行任务
（如自动导航，自动着陆等）；完成某些飞行员无法完成的操纵任务（如高难度的特技飞行动作、
危险状态的自动改出等）。

４．１　传感器、飞行器仪表与显示系统

从控制飞行方式来分飞行器可分为有人驾驶和无人驾驶两种。但它们在机载设备方面是
基本相同的。主要区别在于，有人驾驶的飞行器需要仪表显示系统，提供给飞行员观察和判断
飞行状态，以做出正确的操纵控制指令。而无人驾驶飞行器则不需要显示。
通常飞行器通过传感器测量各种直接参数，由机载计算机计算得到间接参数，经系统处理

转变为可显示的参数，由显示系统以指针、数字或图形方式显示出来，或将这些参数传输给自
动控制系统，产生控制指令，直接操纵飞行器改变飞行状态或对外部事件作出反应。
所需要测量的飞行器状态参数可归结为以下几类：

　　（１）飞行参数———飞行高度、速度、加速度、姿态角和姿态角速度等；

　　（２）动力系统参数———发动机转速、温度、燃油量、进气压力、燃油压力等；

　　（３）导航参数———位置、航向、高度、速度、距离等；

　　（４）生命保障系统参数———座舱温度、湿度、气压、氧气含量、氧气储备量等；

　　（５）飞行员生理参数———飞行员脉搏、血压、睡醒状态等；

　　（６）武器瞄准系统参数———目标的距离、速度、高度、雷达警告、攻击警告等；

　　（７）其他系统参数———电源系统参数、设备完好程度、结构损坏程度等。



４．１．１　飞行器参数测量的基本方法

各类航空器和航天器所测量的参数种类很多，主要测量的物理量有力、压力、速度、加速
度、角度、温度、转速、流量、容量和频率等；还有电气参数如电压、电流等数值。这些物理量主
要是通过不同的传感器进行测量的，传感器就是直接感受物理量的器件，这里仅介绍几种主要
的测量传感器。

１．压力传感器

这里指的压力实际上是流体介质的压强，在工程上一般称为压力。测量压力由许多方法，
最常用的有：变形测量和特性参数测量两种。变形测量是将膜片、膜盒、波纹管、包端管等弹性
元件作为压力敏感元件，在受到流体介质的压力后，这些元件产生变形（变形量一般很小），将
变形的位移放大后转变成指针的指示，也可通过电位计转变为电压信号，以数字方式显示出
来。特性参数测量是将单晶硅膜片、振动膜片、振动筒等作为敏感元件，在其受到压力后，自身
的电阻或固有振动频率发生变化，测量这些变化就可间接得到压力数值。
如图４ １所示为一种压阻式压力传感器。硅膜片受到压力变化时，贴在其上的四个应变

电阻的阻值发生变化，使电桥电路产生与压力呈一定函数关系的输出电压，检测电压的大小便
可得到压力的数值。应变电阻易受温度的影响，引起测量误差，需要采取温度补偿措施。

图４ １　压阻式压力传感器

如图４ ２所示为一种谐振式压力传感器。它用合金膜片感受压力的变化，压力不同膜片
的应力状态不同，就具有不同的固有频率。我们在膜片的一端通过压电谐振器给予激励，膜片
则按固有频率振动，通过另一端的拾振器检测它的固有频率，就可得到压力数值。将拾振器的
输出信号放大后正反馈到压电谐振器，以维持膜片在固有频率下振动。谐振式压力传感器抗
干扰能力强，测量精度高，是目前使用较多的一种压力传感器。

２．温度传感器

测量温度只能采用间接的方法，一般通过某些物体与温度有关的一些性能参数或状态参
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图４ ２　谐振式压力传感器

数来测量。如物体的体积、密度、弹性模量、导电率、导磁率等的变化与温度有确定的函数关
系，当该物体与被测介质处于热平衡状态时，即可通过测量这些参数而间接得到被测的温度
值。这里介绍两种最常用的温度传感器。

（１）电阻式温度传感器
金属导体的电阻随温度升高而增大；半导体的电阻有的随温度升高而增大，有的随温度升

高而减小。电阻值与温度都有确定的函数关系，因此测量其电阻值就可以测量温度。前者称
为热电阻，后者称为热敏电阻。

（２）热电偶式温度传感器

　　两种不同导体的两端牢靠地接触在一起组成一个封闭回路，如图４ ３（ａ）所示，当两端接
触点温度不相同时，回路中就产生电动势。温差越大电动势越大。组成回路的材料不同，所产
生的电动势也不同。这种现象叫热电效应。两种导体所组成的回路称为热电偶。热电偶中温
度高的一端叫热端（工作端），另一端叫冷端（自由端）。热电偶方式比较适合于高温测量，例如
活塞发动机汽缸头温度、喷气发动机排气温度等大都采用这种方式测量，如图４ ３（ｂ）所示。
航空上常用的镍铬 镍硅材料的热电偶，其测量温度为－４０℃～１３００℃。

图４ ３　热电偶温度传感器６８１



３．转速传感器

磁敏电阻脉冲传感器是一种非接触式数字化传感器，它是将机械运动中的物体表面粘贴
上磁敏条，通过检测其移动或转动产生的脉冲，并将其转变为脉冲电信号的基础元器件。可用
于测量转速、位移、频率、液面位置等参数，还可以作为接近开关应用于钢铁部件的定位、限位
和行程开关等方面。特别适合于像发动机主轴等高速运转部件的非接触式测量。

４．加速度传感器

加速度是飞行器非常重要的一个参数。其测量原理是：要使物体产生加速度必须给它施
加一个力，通过测量力的大小可以计算出加速度的值，而力是通过测量弹性物体的变形或位移
间接得到的。如图４ ４所示为一个摆式加速度计的原理图，其敏感元件是一个摆锤。当飞行
器在ｘ轴方向有加速度时，摆锤将受到与加速度方向相反的惯性力，摆锤在惯性力作用下绕转
轴ｙ转动一个角度，并与弹簧扭力和重力矩的合力相平衡，弹簧的作用是尽量减小重力的影
响，减小摆锤的转角。这样通过测量转轴的转角即可得到运动的加速度。实际的摆式加速度
计为了减小机械摩擦、提高精度，将摆锤放在液体中悬浮起来，如图４ ５所示是一个具有平衡
回路的液浮摆式加速度计，它用信号器测量转轴的转角，并提供反馈信号给力矩器，力矩器产
生恢复力矩抵消惯性力矩，使摆锤回到原位，通过测量力矩器的电压或电流，换算成加速度。

图４ ４　摆式加速度计原理图 图４ ５　液浮摆式加速度计

５．迎角传感器

飞行中需要测量的角度可分为两种：一是相对气流方向的角度———迎角，另一个是相对惯

性空间的角度———姿态角。
迎角传感器是测量飞机轴线相对气流的夹角的传感器。其基本构造如图４ ６所示。在

飞行器外安装有可转动方向的小叶片，叶片象风标一样总是转向顺气流方向，叶片的偏转产生
了与机体的偏角并带动内部连接的平衡电桥电位计，电桥的电信号传输到姿态指示仪，显示出
当时机体与气流的夹角。为避免气流在飞行器周围绕流产生的流动方向误差，一般迎角传感
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器都安装在飞行器的前端。当采用两个互相垂直的叶片时，可同时测量俯仰角和侧滑角，水平
叶片测量俯仰角，垂直叶片测量侧滑角。

图４ ６　迎角传感器

４．１．２　主要飞行状态参数的测量

飞行状态参数包括线运动参数和角运动参数。线运动参数包括飞行高度、速度和线加速

度；角运动参数包括姿态角、姿态角速度和姿态角加速度。

１．飞行高度的测量

飞行高度是指飞行器的重心相对于某一基准面的垂直距离。按照所选择的基准面的不同

飞行高度可分为如下４种高度，如图４ ７所示：
绝对高度———距实际海平面的垂直距离；
相对高度———距选定的参考面（如起飞或着陆的机场地平面）的垂直距离；
真实高度———距飞行器正下方地面的垂直距离；
标准气压高度———距国际标准气压基准平面的垂直距离。

图４ ７　４种高度的描述
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在不同的场合会用到不同的高度，如起飞着陆使用起降场地的相对高度，执行低空飞行、
轰炸、照相等任务时使用真实高度，空中交通管制分层飞行使用标准气压高度，飞行性能描述
使用绝对高度等。

　　飞行高度的测量最常用的方法有气压测高和无线电测高，另外还有激光测高、直线加速度
积分测高和同位素测高等方法。这里主要介绍气压测高和无线电测高。

（１）气压式高度表
在地球重力场中，大气压力随高度的增加而减小，并且有确定的函数关系。这个函数关系

由国际标准大气给定（见第二章）。气压测高法就是通过测量飞行器所在位置的大气压力，通
过换算间接得到飞行高度的。
如图４ ８所示为气压式高度表内部构造示意图。它主要的元件是一个真空膜盒式压力

传感器。另外还有放大传动机构、指针、刻度盘等元件。真空膜盒内部是抽真空的，高度表壳
内接通大气静压。真空膜盒受到的压力，与膜盒的弹性相平衡。随着高度的变化，作用在真空

图４ ８　气压式高度表测量原理
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膜盒上的气压也同时发生变化，变化后的压力使真空膜盒产生变形，以达到新的平衡。杠杆和
齿轮将这种变形放大，并带动指针转动，在刻度盘上就可指示出高度数值。
飞行器上实际使用的气压式高度表，如图４ ９所示的刻度盘是可以调整的。表盘上有一个

小窗口，调整刻度盘的同时指针相应转动。将其中的刻度调整到标准气压基准时（７６０ｍｍＨｇ），
此时指针指示的是当地标准气压高度；如果将指针调至零位，那么随着高度的变化，指针将指
示相对高度。另外采用双指针是为了提高显示精度，它就像时钟的时针和分针一样，长针一圈
指示高度为１０００ｍ，此时短针走一小格，这个高度表的量程是２００００ｍ。
气压式高度表会受到当地天气变化的影响，而产生高度测量误差。在高度较小时（１００ｍ

以下），由于膜盒变形很小，加上机械传动的间隙等因素，气压式高度表的灵敏度较差。

图４ ９　气压式高度表盘

（２）无线电高度表
飞行器通过天线向地面发射无线电波，到达地面后

会产生反射，飞行器上的接收机接收反射波，通过计算就
可以确定高度了。常用的无线电高度表有两类，一类是
脉冲式。脉冲式无线电高度表，发射的是宽度很窄的脉
冲（脉冲宽度在１０－９ｓ量级），接收机接收到反射波，并
计算出电波往返于飞行器与地面之间的时间间隔ｔ，然

后换算成高度ｈ＝１
２ｃｔ

（ｃ为光速）。另一类是调频式，它

发射连续的等幅无线电波，但发射波的频率是有规律地
随时间变化，电波经地面反射后由于时间上的延迟，接收
到的频率与此时发射频率之间有一个频率差，频率差与
电波的延迟时间成正比，即与飞行高度成正比，通过测量

频率差即可得到飞行高度。
调频式无线电高度表比脉冲式测量精度要高，可达到±０．３ｍ或１％的高度误差。无线

电高度表直接给出飞行器与地面之间的真实高度的精确值，而不受气压变化的影响，因此对保
障低空飞行和着陆阶段的安全有着重要的作用。

２．飞行速度的测量

飞行速度的测量方法有：压力测量法、加速度积分测量法和雷达测量法等多种方法。其中
压力测量法最为简单，相对测量精度也较低；加速度积分测量法是通过先测量加速度，再经积
分计算得到速度，这种方法有积累误差；雷达测量法精度高，不受气候条件的影响，是较为先进
的测量方法，但对于相对距离较远的航天器来说却无法使用。

（１）气压式空速表
气压式空速表是一种通过感受压力来间接测量相对气流速度的仪表。
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一般在飞行器的前端，都有一根细杆，它就是空速管。空速管的正前端开有总压孔，在稍
后面垂直侧壁方向开有一圈静压孔，如图４ １０所示。空速管正对气流时，前端气流形成驻
点，速度为零，根据伯努利方程，这点的气压为总压；侧壁的静压孔因其与气流方向垂直，感受
到的压力与气流速度无关，因此它感受的是大气静压。

图４ １０　空速管构造原理图

如图４ １１所示为气压式空速表构造示意图，其中表壳内开口膜盒外接的是空速管的静
压孔，开口膜盒内接空速管的总压孔。因此开口膜盒感受的是总压与静压的差，即动压。由伯

努力方程可知，动压ｐ＝１
２ρｖ

２，这样我们就可以间接得到速度值。

在式ｐ＝１
２ρｖ

２ 中，如果ρ取标准海平面的密度，得到的空速称为指示空速。飞行过程中

迎角一定时，升力和阻力的大小直接取决于动压，因此指示空速对保证飞行安全，防止失速，有
着重大意义，尤其是在起飞和着陆飞行阶段。

图４ １１　气压式空速表原理图

如图４ １２为一种组合式空速表的构造原理图。这种空速表除开口膜盒外，还有一个真
空膜盒，用以感受大气静压，修正大气压力的变化引起的误差，但它只能在非标准状态下进行
部分修正，经过修正的空速称为真实空速。在标准海平面状态下，指示空速与真实空速相吻
合，而在非标准状态下或海平面以上，指示空速将偏离真实空速，高度越高，偏差越大。组合式
空速表有两个指针，分别指示真实空速和指示空速。
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如果考虑到空速管不一定正对气流，由此而产生的误差，可用前述迎角传感器测得的迎角
来修正。每根空速管在出厂前，通过风洞试验，将它在各种迎角下的测量误差标定出来，飞行
器飞行过程中通过对迎角和侧滑角的测量，来修正它们产生的误差。当然指针式气压空速表
本身没有这个能力，需要采用其他方法修正。
空速表得到的是相对空气的速度，由于有风的影响，要想得到相对地面的速度，还要通过

其他手段测量，如可以通过加速度积分法或无线电多普勒效应来测量。

１—真空膜盒；２—开口膜盒；３，６，７，１３，１５—拨杆；４—轴承；５，１１—轴齿轮；

８，１２—扇形齿轮；９—指示空速指针；１０—真实空速指针；１４—垫杆

图４ １２　组合式空速表构造原理图

图４ １３　气压式升降速度表

（２）升降速度表
前述空速表测量的是飞机前进方向上的速度，有

时候飞行员需要了解飞行器的垂直速度，如飞机爬升
或下降阶段，特别是在接近地面时尤为重要，因为在
低空时下降速度过大会有撞地的危险。气压式升降
速度表可以通过气压的变化来间接测量升降速度。

　　如图４ １３所示是气压式升降速度表的构造原
理图。气压式升降速度表的基本构造与气压式速度
表差不多，与气压式速度表稍有不同的是，升降速度
表的开口膜盒内接通的是静压而不是总压，另外表壳
内的静压是通过一个很小的毛细管连接的。当飞行
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高度变化时，开口膜盒内的气压随高度发生变化，而膜盒外的气压由于毛细管的阻滞作用，变
化较慢，从而形成内外压力差，这个压力差使膜盒变形。高度变化得越快，压力差越大，膜盒变
形越大，通过杠杆和齿轮将这种变形放大，并带动指针的转动，在刻度盘上指示出高度的变化
率，即升降速度。当高度停止变化，最终膜盒内外达到压力平衡，指针回到零位，指示升降速度
为零。

４．１．３　大气数据系统

现代飞行器的飞行控制系统、发动机控制系统、导航系统和仪表显示系统等需要准确的静
压、动压、温度、密度、高度、高度变化率、指示空速、真实空速等信息，而上述这些参数只是空气
总压、静压、总温的函数，如果像采用气压式空速表等单个的传感器和仪表系统各自提供这些
信息，不仅增加体积、重量和成本，而且不便维护，同时影响这些信息的测量精度。
大气数据系统就是提供一种综合的、高精度的大气数据信息系统。它由核心部件大气数

据计算机、压力和温度传感器，迎角和侧滑角传感器以及输入、输出接口和显示器等几部分组
成，如图４ １４所示。

图４ １４　大气数据系统

４．１．４　飞行姿态角度的测量

飞行器的姿态角是相对于地球坐标系的，与气流方向无关。它们包括：俯仰角、偏航角和
滚转角。姿态角的测量是由陀螺仪以及由陀螺仪与其他测量传感器组成的仪表来完成的。

１．陀螺仪

陀螺仪不仅在航空器和航天器上得到广泛应用，并且在船舶、导弹和运载火箭也都有陀螺
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仪身影。陀螺仪有多种类型，下面介绍最基本的机械陀螺以及先进的静电陀螺和激光陀螺。
（１）机械陀螺
在日常生活中我们可以见到一些转动的物体，如杂技运动员用一根细杆顶着盘子在空中

旋转而不会掉下来，可以肯定地说，如果盘子停止转动它是一定会掉下来的。又如我们取一枚
图钉，如果把尖朝下放在桌面上，它是一定要倒下的。但用手将它捻动使其快速转动，仍然尖
朝下放在桌面上，那它就会立在桌面上转动而不会倒下，如图４ １５所示。以上现象说明高速
转动的物体具有一种特性———它们可以保持旋转轴的方向不变。我们把具有这种特性的转动
物体称为陀螺。

图４ １５　图钉在桌面上的状态

简单的陀螺在飞行器上并没有实用价值，将有一定惯性质量高速旋转的转子，安装在有一
个或两个自由度的支架上（内环和外环），使陀螺的转轴具有一个或两个自由度，就构成了一个
陀螺仪，如图４ １６所示。其中转子的转轴，内环轴和外环轴相交于一点，这个点称为陀螺的
支点，陀螺可以绕这个支点作任意转动。
陀螺仪高速旋转的转子具有一个重要的物理特性———定轴性，定轴性是指高速旋转的转

子具有维持其转轴在惯性空间内方向不变的特性。我们将陀螺仪的底座固定在飞行器上，随
飞行器一起运动，而陀螺的转子由于其定轴性则保持方向不变，通过测量转子轴和基座之间的
夹角就可以得到飞行器的姿态角。

　　陀螺仪还有一个特性———进动性，进动性是指当转子受到外力矩的作用（图４ １７由Ｇ产
生的力矩矢量Ｍ），转子的转轴并未向Ｇ的方向转动，而是力图使转子转动矢量以最短路径向
外力矩矢量靠近，即Ｈ靠向Ｍ。这时陀螺并没有从支架上掉下来，而是以一定的角速度ω绕
垂直轴线转动，这种转动称为进动。前面提到的立在桌面上转动的图钉，如果你用手轻轻碰它
一下，图钉便会倾斜，但它并不倒下来，而是绕垂直线晃动起来，大家可以自己观察图钉晃动的
方向是否与图４ １７描述的相同。
由于陀螺仪各环之间的摩擦力矩（外力矩）使陀螺产生进动，会破坏陀螺仪的定轴性，实际

的陀螺仪会采取很多措施尽量减小机械摩擦，如液浮陀螺，如图４ １８所示将转子安放在浮子
中，浮子悬浮于液体中，减小了轴承的机械摩擦，提高了陀螺仪的稳定性。

（２）静电陀螺
静电陀螺是一种比较先进的陀螺，其转子是球形的，称为陀螺球。它采用三对静电极产生

的高压静电，将陀螺球全悬浮于近乎真空的转子室内，其转子不与其他物体接触，几乎没有机
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械摩擦。

图４ １６　陀螺的基本构造示意图
图４ １７　陀螺的进动

图４ １８　液浮转子陀螺

图４ １９　静电陀螺支撑电极

　　如图４ １９所示为陀螺球和支撑它的三对高压电极。
电极上加以上千伏的电压，陀螺球对应区域表面将感应出
相反的电荷（如电极为正，则球面上电荷为负），电荷间吸引
力试图将陀螺球拉向电极；与这个电极对称的另一边的电
极同样产生吸引力拉住陀螺球，当两边吸引力相同时陀螺
球可保持在两个电极中间的位置。这样三对电极可把陀螺
球悬浮在所有电极的中心位置，而不与电极有任何接触。
静电陀螺采用谐振支撑系统和位移反馈系统自动调节

支撑力，它的任务是当陀螺球受到干扰发生偏移时，球与电
极之间的间隙发生变化，这个变化被位移反馈系统检测到，
自动调节加在电极上的电压大小，进而调节支撑力的大小，
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使球回到中心位置。
转子球上刻有标线，用光电传感器，如图４ ２０所示测量转子相对于壳体的转角和转动角

速度。

图４ ２０　光电传感器原理图

静电陀螺的陀螺球室是处于抽真空状态，用
电磁涡流启动后，陀螺球的转速可达每分钟十万
转以上。由于没有摩擦，即使撤掉旋转电源，陀
螺球依靠惯性仍可保持高速转动十几天，它非常
适用于空间稳定平台等能源消耗小的航天飞行

器。一个静电陀螺同时又可作为一个三轴加速
度计使用。前面提到的支撑与位移反馈系统，能
感受陀螺球的位移，并调节支撑力的大小。这个
支撑力实际上就反映了陀螺球受到的加速度的

大小，只需通过检测电极电压的变化，就可得知加速度的大小。另外球形的转子使得它可以全
姿态输出信号而不受任何限制。静电陀螺的缺点是制造特别复杂，成本高，如陀螺球与支撑电
极间的间隙一般在几十微米，要求有极高的加工精度。

（３）激光陀螺
以上介绍了机械陀螺仪的工作原理。机械陀螺存在一些缺点：如需要一定的动力使转子

高速旋转；机械摩擦、振动等因素会使陀螺仪产生漂移，影响测量精度；相对体积大，重量大。
静电陀螺虽然没有摩擦，但结构复杂，价格昂贵。目前正在广泛使用的激光陀螺已经克服了上
述缺点。
激光陀螺是一种谐振式无转子陀螺，它的基本元器件有氦氖激光器、激光器电源、两个全

反射镜、一个半透半反射镜、合光棱镜、光电检测器、频率计、可逆计数器以及壳体等。激光具
有单色性好、能量集中、相干性好的特点。半透半反射镜是允许一部分激光透过、而另一部分
激光被反射的镜片。
如图４ ２１所示是激光陀螺的基本原理图。激光器从两端发射激光，向左传播的激光经

全反射镜２、半反射镜３、全反射镜１返回激光管，构成逆时针方向环路。向右传播的激光经全
反射镜１、半反射镜３、全反射镜２返回激光管，构成顺时针方向环路。当整个陀螺仪没有转动
时，顺逆光路所走的路径是相等的。两路激光由半透镜引出，经合光棱镜后两束激光形成干
涉，产生明暗相间的干涉条纹，并且条纹静止不动。当陀螺绕垂直于光路平面的轴线转动时，
由于激光从一端发出到另一端需要一定的时间，在这段时间内，整个激光陀螺转过了一个角
度，使得顺逆光路所走过的路径产生了差别，顺陀螺转动方向的激光转一圈的路径大于逆陀螺
转动方向的路径，也就是说两束激光产生了光程差，这时可以看到合光棱镜后的干涉条纹是移
动的。干涉条纹的移动速度反映了陀螺转动的速度，因此用光电检测器将条纹移动速度转换
为电信号，经计数处理，就可以得到角位移和角速度了。
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激光陀螺的优点是因为没有转子所以没有任何机械转动部件的摩擦等引起的误差，能源
消耗较少、角位移测量精度高、被测角速度范围大。采用激光陀螺，可以避免陀螺摩擦外力矩
和提供额外的稳定力矩，它更适合于惯性导航系统的三轴陀螺平台。缺点是激光陀螺中光路
长度对测量精度有较大的影响，除采用膨胀系数低的材料外，还要采用热补偿措施进行光路长
度调节。

图４ ２１　激光陀螺原理图

２．磁罗盘

磁罗盘的测量原理与指南针相似，是利用地球磁场进行航向角测量的仪表。地球是一个
大磁铁，但地磁的南北极与地理的南北极并不重合，而是有一个偏差，称为磁偏角。磁偏角在
地球各地是不同的，在专用的导航地图中标有各地的磁偏角。飞机上的磁罗盘用地磁场作为
测量的依据，得到的航向角称为磁航向角，那么飞机实际的航向角———真航向角等于磁航向角
和磁偏角的代数和，如图４ ２２所示。
航空用的磁罗盘的构造如图４ ２３所示，一对永久磁棒吊挂在浮球下，航向刻度盘装在浮

球上，浮球由轴尖支撑于宝石碗座上，并悬浮在专用罗盘油液中，由浮球、永久磁棒和刻度盘组
成的活动组件，重心在轴尖之下呈下摆式。整个活动组件在液体中保持水平状态，液体还起到
阻尼的作用，可避免活动组件剧烈的震荡。
在飞机平稳飞行时磁罗盘能准确地指示磁航向，但飞机作变速、曲线和机动飞行时会因过

载、姿态等产生较大的误差。航向陀螺就是利用陀螺仪的定轴性来指示航向角的，它可以克服
磁罗盘不稳定的缺点。但是航向陀螺是在惯性空间内保持其轴的指向稳定性，必须给它提供
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航向基准，并且陀螺仪有一定的漂移性，需要每隔一定时间修正一次。
目前除小型简易飞机外，大中型飞机仅用磁罗盘作为备份仪表，而平时飞机使用的是陀螺

磁罗盘。陀螺磁罗盘结合了磁罗盘和航向陀螺两者的优点。陀螺磁罗盘由磁航向传感器、航
向陀螺和指示器三部分组成。由航向陀螺作为稳定航向信号输出源，磁航向传感器提供航向
基准和修正信号。在机动飞行时自动断开磁航向传感器的修正信号，由航向陀螺进行指示。
这种组合仪表提高了测量精度和动态使用范围，在飞机上得到广泛应用。

图４ ２２　真航向、磁航角和磁偏角 图４ ２３　磁罗盘

３．陀螺地平仪

为了测量飞行器的俯仰角和滚转角，必须在飞行器上建立一个地垂线或地平面基准。如
图４ ２４所示为陀螺地平仪的构造原理图。它由双自由度陀螺仪、摆式敏感元件、力矩器和指
针刻度盘等组成。陀螺仪可以把转子轴稳定在地垂线上，但陀螺仪不能自动找到地垂线，因此
采用摆式敏感元件提供水平基准，并修正陀螺仪的指向漂移。摆式敏感元件其实是一对气泡
式水平仪，它由两个互相垂直摆放的液体开关组成。液体开关是把导电液体装入密封的容器
内并留有气泡，气泡两端装有相互绝缘的电极，如图４ ２５所示，当陀螺仪转子轴产生偏差时，
气泡向一侧移动，使另一侧的电极导通，并打开力矩器开关，修正内环或外环的偏差，外环与内
环又随转子轴保持稳定。虽然液体开关也能使地平仪处于水平状态，但它不够稳定，必须利用
陀螺的稳定性来共同提供精确的水平基准。陀螺地平仪的刻度盘是与外壳固定在一起的，它
随飞行器一起转动，而飞机标志（相当于指针）连接在陀螺仪的外环上，指示俯仰角度。垂直指
标连接在陀螺仪的内环上，指示滚转角度。
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图４ ２４　陀螺地平仪

图４ ２５　液体开关

４．１．５　飞行器显示系统

对于载人飞行器来说，必须把各种飞行信息以定量或定性的形式在显示器上显示出来。
显示器所显示的信息必须准确、可靠、清晰、直观、容易判读，并符合人机工效学的要求。飞行
器的显示系统分为机械式和电子式两类。

１．机械仪表

飞行器上的机械式、电气式和电动式机械仪表，均是利用显示部件间的相对运动来显示被
测参数值，如指针—刻度盘、指标—刻度带、标记、图形显示、机械式计数器等。这类显示器的
优点是结构相对简单，显示清晰。指针—刻度盘和指标—刻度带的显示过程能反映被测参数
的变化趋势。它们的缺点是部件间存在的摩擦影响显示精度；寿命短、易受振动、冲击的影响；
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在低亮度环境中需要照明；不易实现综合显示。

２０世纪７０年代以前飞机的仪表大多采用机械式显示系统，多数是单一功能的仪表。所
以在座舱仪表板安装着许多仪表。将飞行员所需的主要飞行仪表安排在正前方的仪表板的中
间位置，而一些次要仪表则布置在两侧。如图４ ２６所示为某歼击机驾驶舱前仪表板。

图４ ２６　某歼击机的驾驶舱仪表板

２．电子显示系统

随着电子技术、计算机技术和显示技术
的飞速发展，２０世纪７０年代后期出现了电
子式显示器。它把显示信息转换成电子式显
示器的光电信号。显示的信息可以是数字、
符号、图形及其组合形式。它的突出优点是：

　　（１）显示灵活多样，形象逼真，显示形式
有字符、图形、表格等，并可以用彩色显示；

　　（２）容易实现综合显示，所以减少了仪
表数量，使仪表板布局简洁，便于观察；

　　（３）由于消除了机械仪表因摩擦、振动
等引起的附加误差，显示精度显著提高；

　　（４）采用固态器件，寿命长，可靠性高；

　　（５）随着集成化程度的提高，重量不断
减轻，价格不断下降。
电子综合显示系统将飞行所需的基本参

数信息，分类综合到几个由电子显像管组成
的电子显示屏上，在驾驶舱内按“Ｔ”型布置，
如图４ ２７所示。显示的内容大致按飞行信
息、导航信息、发动机信息、雷达信息、武器信
息等分类。每个屏幕内容可以任意组合，显
示或隐藏，并能互相切换，可将现阶段感兴趣

的内容调整到飞行员习惯的位置显示。
飞行参数信息是飞行员关心的主要飞行信息，一般综合到一个显示器中，称为主飞行显示

器，它所显示的内容包括航向角、俯仰角、滚转角、飞行高度、速度、升降速度、机场自动着陆系
统信号、失速警告等信息，如图４ ２８所示。
导航参数显示仪是把与导航有关的信息，统一在一个显示器显示出来，如图４ ２９所示。

它们包括附近各种导航台位置及其名称、地标位置和标高、机场、风速、风向、地速、真航向、磁
航向以及距离标尺等信息。
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图４ ２７　电子综合显示台

图４ ２８　主飞行显示器
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图４ ２９　导航显示仪

对于军用歼击机，往往把主要飞行状态，如各种姿态角、速度、高度、升降速度等与武器瞄
准系统的信息结合起来，投影到飞行员正前方的成像玻璃上，飞行员在战斗中不必低头看仪表
盘，就可以了解飞机的飞行情况，在空中格斗显示武器瞄准跟踪信息，在巡航飞行时又能显示
导航信息。这种显示系统称为平视显示系统（简称平显）。平视显示系统由阴极射线管、反射
镜、聚焦透镜和成像光镜（成像组合玻璃）组成，如图４ ３０所示。

图４ ３０　平视显示系统组成
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３．头盔显示系统

２０世纪６０年代初，美国为满足武装直升机火力控制的需要，设计了一种头戴式光学瞄准
具，其主要功能是用头盔的位置来控制武器，光学部分仅能显示瞄准标线。现代头盔显示器已
经发展为具有多种功能的瞄准显示系统。它的主要功用有：

（１）控制直升机活动炮塔武器进行瞄准射击；
（２）跟踪和截获目标，给导弹攻击指示目标；
（３）传递目标数据（这里是指飞机之间、空地之间进行目标信息的非语言通讯联络）；
（４）目视启动控制装置，例如飞行员的视线对准一个开关，这个开关便会显亮，加上左手

按压专门的触发按钮，便可启动这个开关；
（５）控制电视摄像机、夜视摄像系统等镜头的转动，使其与视线保持同步；
（６）在陆军方面可以代替指挥仪控制高炮群和地对空导弹，打击低空高速入侵目标；
（７）单兵便携式导弹的发射瞄准器。
头盔显示系统主要由目镜、成像系统、电子组件、头盔定位系统以及输入、输出接口等组

成，如图４ ３１所示。
成像系统目前主要有小型阴极射线管（ＣＲＴ）和发光二极管（ＬＥＤ）阵列等显示方式。显

示系统的信息通过成像系统投影到目镜的组合玻璃上，以图形、字符等方式使飞行员在观察外
界的同时能看到这些信息。它也可以把武器的瞄准线、目标的捕捉信息、导弹的导引信息通过
投影系统叠加在目镜上，这一点类似于平视显示系统。它还可以传输和显示光栅图像，摄像
机、夜视仪拍摄的图像。
头盔定位系统是通过一定的检测方法检测头盔的运动，将头盔的运动信息转换为电信号

指令，驱动需要跟随头盔一起转动的武器和设备，如电视摄像头、武器发射架等；或将瞄准信息
传输给武器的跟踪系统。头盔定位方法有机电法、光电法、电磁场法、声学法和图像识别法等
多种方法。目前比较成熟、使用比较普遍的是电磁场法和光电法。
电磁场法是通过固定在座舱罩上的发射天线，在头盔周围建立起一个交变磁场。在头盔

的顶部有一个接受天线，交变磁场在接受天线内产生感应电流，通过电子组件对接受的情况进
行放大解算处理，得到头盔的位置和指向。光电法的定位原理是：通过头盔上的发光器（ＬＥＤ
三角形）组成左右两个三角形图形（头盔左右耳机旁边），在座舱仪表板两侧各有一个Ｖ形狭
缝摄像机（一种半导体光探测器件，类似于扫描仪中的ＣＣＤ），头盔的运动使三角形图形在摄
象机上的成像产生变化，如图４ ３２所示。三角形图形的成像可以通过数学方式描述，因此头
盔的运动可用数学方法解算出来而进行定位。
头盔显示器与其他显示系统相比有它突出的优点。
（１）它缩短了截获目标的时间，能迅速瞄准目标和发射武器，使直升机减少地面炮火的攻

击和降低损失率。Ｆ １５战斗机进行过有头盔显示器与没有头盔显示器的空战模拟，虽然不
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戴头盔显示器的飞行员可能首先发现对方，但先开火的往往是戴头盔显示器的飞行员。并且
使用头盔显示器比不使用头盔显示器发射“响尾蛇”空—空导弹，在同一时间内要多发射一倍。

图４ ３１　头盔显示器 图４ ３２　头盔摄像定位系统

（２）头盔瞄准具有的视野是全方位的，它不受常规光学瞄准具固定安装和窄视场的限制。
一般使用平视显示器的武器瞄准系统的视场角为３０°左右，头盔显示器的视场角为１０°～１２°，
但由于显示器安装在头盔上，视界可随头部的转动而扩大，几乎可达方位角±１８０°，俯仰角±
９０°。

　　（３）由于武器系统与瞄准具联动，当飞行员目视搜索和跟踪目标时，武器和相关传感器可
迅速跟随到目标方位，瞄准后武器能迅速发射，大大改善了人机接口关系，减轻了飞行员的
负担。
随着电子技术的发展，在头盔瞄准具的基础上，从单一的光学瞄准，发展成今天的全天候、

雷达和夜视瞄准的头盔显示／瞄准系统。这种系统正从飞行器武器瞄准扩大到防空炮火、单兵
导弹、地空导弹等火力控制系统。

４．显示系统发展趋势

随着电子技术、显示技术的发展，飞行器显示系统也向着更高的水平迈进。彩色液晶显示

器是正在走向成熟的显示器，它的优点是：重量轻、体积小，低功耗、高清晰度和高可靠性。正
像我们见到的计算机液晶显示器那样，液晶显示器能减轻７０％的重量，厚度减小８０％，耗电量
减小一半；液晶显示在阳光下读数比显像管清晰得多；液晶显示器所需元器件少，而且多为大
规模集成电路，因此可靠性高，平均无故障间隔时间达２０００～５０００小时，是电子显像管的

１０倍。
随着语音技术，触摸屏技术的成熟，显示器将发展为大屏幕全景显示器。它将整个仪表板

集成为一块大的触摸显示屏，飞行员只需触及屏幕某一位置，就可以相应地改变显示格式，调
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出更多的数据信息，也可以发出指令使系统执行任务。目前飞行员主要是通过视觉和触觉进
行飞行，在听觉方面，除通讯对话外相对比较轻松。今后，显示系统可以通过语言来通报显示
信息，飞行员也可以通过语音进行指令控制，用以调动飞行员的听觉，减轻视觉负担。

４．２　飞行器导航系统

导航是把航空器、航天器、火箭和导弹等运动体从一个地方引导到目的地的过程。目前常
用的飞行器导航方式有：无线电导航、惯性导航、卫星导航、图像匹配导航和天文导航等。飞行
器在飞行过程中需要测定其位置、距离、航迹、飞行的速度、高度和方向等导航参数。

４．２．１　无线电导航系统（ＲａｄｉｏＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ）

通信、广播、电视等利用无线电波传递信息的技术已得到广泛的应用。无线电导航系统的
任务是由地面导航台发射一定的无线电波，在飞行器上通过接收设备，测定飞行器相对于导航
台的方位、距离等参数，以确定飞行器的导航参数，并通过显示系统提供给飞行员作飞行参考，
或通过电气信号提供给自动驾驶系统，完成航向、航线修正，自动着陆等导航任务。
无线电导航使用的无线电波是通过直接传播或通过大气电离层反射传播的，它们很少受

气候条件的限制，并且作用距离远、精度高、设备简单可靠，所以是飞行器导航的主要技术手段
之一。尤其是在夜间或复杂气象条件下，保证飞行器的安全着陆，无线电导航设备是必不可少
的导航工具。
根据导航方式的不同无线电导航可分为：测向无线电导航、测距无线电导航、测距差无线

电导航和测速无线电导航等几种类型。

１．测向无线电导航系统

（１）自动测向器（ＡｕｔｏｍａｔｉｃＤｉｒｅｃｔｉｏｎＦｉｎｄｅｒ简称ＡＤＦ）
自动测向器是在飞行器上用方向性天线接收来自地面导航台发射的无线电波，并确定电

波来向相对于飞行器纵轴线的夹角的导航设备。它一般采用两个互相垂直的环状天线，如
图４ ３３所示，其中ＡＡ′与飞行器纵轴线平行，ＢＢ′垂直与纵轴线。当无线电波的来向与天线
平面平行时，天线将得到最大感应电势。当无线电波的来向与天线平面垂直时，天线感应电势
为零。如果飞行器纵轴线与电波来向有一角度θ时，ＡＡ′和ＢＢ′中的感应电势将分别与ｃｏｓθ
和ｓｉｎθ成正比。把ＡＡ′和ＢＢ′中形成的感应电流分别放大，在显示仪表的线圈ａａ′和ｂｂ′将分
别产生磁场，该磁场又在线圈ｃ中感应出电势，通过伺服机构转动带有指针的线圈ｃ，使其中的
感应电动势为零，由于ａａ′和ｂｂ′中的电动势的强弱取决于电波来向角度θ，因此使线圈ｃ中感
应电动势为零的指向正好是电波的来向。

ＡＤＦ工作的无线电频率在１５０ｋＨｚ～２ＭＨｚ，属于中长波段，作用距离约为３００ｋｍ。这
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图４ ３３　自动测向器原理图

一波段的无线电波易受地形、时间和季节等因素的影响，而
造成测量误差。此外它只能测定飞行器轴线相对导航台的
方位，要想知道飞行器相对地球北极的方位，还需结合其他
的导航方法提供航向基准。

（２）全向信标系统（ＶＨＦＯｍｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ
Ｒａｎｇｅ简称ＶＯＲ）
全向信标系统是一种近距甚高频测向导航系统，它由

地面导航台向飞行器提供以导航台北向子午线为基准的方

位信息，或为飞行器提供一条“空中道路”，以引导飞行器沿
预定的航道飞行。也可以预先把沿航线的各 ＶＯＲ导航台
的地理位置、发射频率、应飞的航道等信息输入飞行管理系
统和自动驾驶系统，飞行器按输入的数据顺序自动飞向目
的地。

ＶＯＲ系统的工作频段在１０８～１１８ＭＨｚ之间，各导航
台可使用其中某些指定的频率。工作在这一频率的无线电
波是以空间波方式直线传播，其传播方向不受气候和季节
的影响，但作用距离受到视线距离限制，并与飞行器的飞行
高度有关，飞行高度越高，作用距离越远。当飞行器有足够
高度时，作用距离可达４８０ｋｍ。

全向信标系统由全向信标台和机上接收系统组成。由地面全向信标台发射的电波幅度是
变化的（称为调幅），幅度的变化规律受两个低频余弦信号控制。其一称为基准相位信号，在所
有方向上都同时达到最大值；而另一个称为可变相位信号，在正北方与基准相位信号同时达到
最大值（相位差为０°），而在其他方向，它与基准相位信号的相位差与所在的方位角相一致，如
图４ ３４所示。飞行器上的接收系统，接收来自导航台的信号后，测量出基准相位信号与可变
相位信号之间的相位差，就可以确定出飞行器位于地面导航台哪个方位上。
每个导航台还以一定的间隔重复发射自身的识别码，飞行器可以通过接收两个导航台的

信息，根据预先储存在飞行器计算机内的导航台的地理坐标，计算出飞行器的位置。如
图４ ３５所示，两个导航台Ａ和Ｂ，它们的坐标为（ｘａ，ｙａ）和（ｘｂ，ｙｂ），当飞行器测得两个方位
角θａ和θｂ时，根据三角关系，便可算出飞行器的位置（ｘ，ｙ）。

ＶＯＲ导航台也经常作为机场自动着陆系统的归航导航台，作引导飞行器接近机场之用。

２．测距无线电导航系统

频率较高的无线电波在大气或宇宙空间中以光速直线传播，因此只要测量出飞行器发射
的无线电波往返于地面导航台所需的时间，就可以确定出飞行器到地面导航台的斜距。这类
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图４ ３４　全向信标系统的基准信号和可变相位信号

图４ ３５　两个测向导航台定位

导航方式称为测距导航。若要确定飞行器到
导航台的水平距离，还需根据飞行器的高度进
行计算。
下面以ＤＭＥ（ＤｉｓｔａｎｃｅＭｅａｓｕｒｉｎｇＥｑｕｉｐ

ｍｅｎｔ）测距系统为例，介绍测距无线电导航的
工作原理。

ＤＭＥ系统工作在９６２～１２１３ＭＨｚ之间。
飞行器上的询问器以某一频率每隔１／１５０Ｓ
到１／２４Ｓ发射一次信号（即重复频率为２４Ｈｚ到１５０Ｈｚ之间）。发射电波的时间很短，而休
止时间相对很长，这样的信号称为脉冲信号———询问脉冲。地面导航台接收到询问器发出的
信号，检验后以另一个频率发射脉冲———应答脉冲。询问器的接收机接收应答脉冲，测量出从
发出询问脉冲到应答脉冲之间的时间间隔，即可换算出飞行器到地面导航台的斜距。如果把

ＶＯＲ台和ＤＭＥ应答器设置在同一个导航台，则飞行员可以根据机上设备的指示，以极坐标
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的方式确定飞行器相对于导航台的位置。
如果地面导航台在完成ＤＭＥ应答器的任务的同时，使应答脉冲的幅度随时间作余弦调

制，其相位在各个方位上各不相同，则该系统就可以同时完成测距和测向两种导航参数的测
量。这种系统称为“塔康”系统（Ｔａｎｃａｎ———Ｔａｃｔｉｃａｌａｉｒｎａｖｉｇａｔｉｏｎ）。

３．测距差无线电导航系统

以上无线电导航系统都属于近程导航系统，当飞行器作远距离飞行时，必须提供远程导航

图４ ３６　测距差导航原理图

系统为其服务。远程导航系统作用距离在１０００ｋｍ
以上，它们采用的导航方式多为测距差导航方式。
测距差导航系统的原理如下。

　　（１）导航台Ａ、Ｂ、Ｃ向各个方向发射相同的无线
电波，每个导航台发射的脉冲信号的时间间隔始终
保持不变（脉冲时间同步），或发射的电波在相位上
保持一致（相位同步）。

　　（２）飞行器接收两个导航台（如Ａ和Ｂ）的信号
比较它们的时间差或相位差，就可以计算出飞行器
到两个导航台的距离差。此时飞行器位于以两个导
航台为焦点的双曲线上。如果再测定飞行器与其他
两个导航台（如Ｂ和Ｃ）的距离差，就可通过两条双曲

线的焦点确定飞行器的位置Ｄ。
测距差导航系统按所测定的参数性质可分为测定脉冲时间差（罗兰Ａ系统）、测定连续正

弦波相位差（奥米伽系统）和既测时间差又测相位差（罗兰Ｃ和罗兰Ｄ系统）三种类型。
测距差导航不需要象测距导航那样进行应答，因此没有用户数量限制，机上设备简单、费

用低；由于测距差导航系统采用１０～１４ｋＨｚ的甚低频率波段，在此频率上地球可以看成是良
导体，地波可传播到很远的距离，因此所需地面导航台相对较少。这种导航系统不仅为飞行器
导航，也为船舶等其他运载工具定位，而且是目前唯一能为水下２０～３０ｍ处的潜艇导航的技
术工具。

４．２．２　惯性导航系统（ＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ）

惯性导航是通过测量飞行器的加速度，经运算处理得到飞行器当时的速度和位置的一种
综合性导航技术。它的主要功能是：自动测量飞行器各种导航参数及飞行控制参数，供飞行员
使用或与其他控制系统配合，完成对飞行器的自动控制（驾驶）。
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１．惯性导航的组成和工作原理

惯性导航系统主要由惯性敏感元件（加速度计）、角度测量设备（陀螺仪）、数字计算机和显
示设备等组成。
惯性导航需要测量飞行器的加速度，由运动学可知

ｖ＝ａｔ
当初速度为零时，位移与匀加速度的关系为

ｓ＝ １
２ａｔ

２

通过加速度计测量加速度，然后对时间积分，就可得到速度和位移。因为速度是矢量，有方向
性，若以起始点为原点，则可以得到当时相对于原点的位置。当然也可以实时给出飞行器的速
度和航迹，并结合磁航向指示器给出飞行器的地理航向。
如图４ ３７所示表示二自由度惯性导航原理图。飞行器上安装有陀螺平台，这个平台始

终平行于当地的水平面。陀螺平台上沿南—北方向放置一个加速度计Ａｙ，沿东—西方向放置
另一个加速度计Ａｘ，飞行的起始点作为原点。飞行器开始飞行后，两个加速度计可以随时测
量出飞行器沿南—北方向和东—西方向的直线加速度。加速度经过电子积分器计算得到速度
和位移，如图４ ３８所示。

图４ ３７　平台式二自由度惯性导航原理图

上述介绍中，二自由度导航用的是直角坐标系，是假设地球表面是平面得出的结果。实际
上地球是一个椭球，飞行器的位置是用经纬度表示的，因此实际的导航系统中经过换算，给出
的飞行器位置是经纬度坐标（如东经１１６°，北纬３９°）。另外，如果是三轴惯性导航系统，还会
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图４ ３８　平面导航计算示意图

给出高度参数信息。

２．两类惯性导航系统

飞行器的姿态变化，会使加速度计受到的重力发生改变，这样测量的加速度度会出现误差
和错误（参见４．１节）。解决这个问题有两个途径，一是采用将加速度计安装在机电陀螺稳定
平台上，不管飞机怎样转动，机电陀螺平台始终保持水平，并有确定的指向，加速度计就可以不
受飞行器姿态的影响保持水平和确定的方向。因为有机电陀螺平台，所以这种惯性导航系统
称为平台式惯性导航系统。
另一种解决方法是，取消陀螺平台，将三个加速度计直接安装在飞行器上，并与三条机体

轴相一致，同时还安装有绕三轴的角速度陀螺。这种导航系统称为捷联式惯性导航系统。捷
联式惯性导航系统没有机电陀螺平台是它的一大特点。但并非平台的概念在捷联式惯性导航
系统中不存在，只是它的“平台”是通过计算机建立的数学平台，代替了机电陀螺平台。
从结构上看，捷联式惯性导航系统没有机电平台，与平台式惯性导航系统比较，它的构造

简单，重量轻，性能可靠度高，便于维护。由于加速度计直接安装在机体上，要求它具备更高的
抗冲击振动性能；对于歼击机，最大角速度为４００°／ｓ，而最小角速度会小于０．０１°／ｈ，其动态范
围在１０８～１０９之间。因此对于角速度陀螺的各项指标要求都很高；由于需要计算机建立数学
模型代替机电平台，捷联式惯性导航系统的运算量比平台式惯性导航系统大得多，对计算机的
字长和运算速度要求也高得多，目前多采用３２位微处理机作为导航计算机。
现代飞机惯性导航系统，除提供飞行速度和位置外，还能给出三轴姿态角、三轴姿态角速

度、磁航向角，风速等信息，如波音７５７／７６７飞机的惯性导航系统能提供多达３５个参数。
惯性导航系统广泛应用于各类飞行器，军用飞机、民用飞机、弹道导弹、运载火箭等都装有

惯性导航系统，除飞行器外，舰艇、船舶甚至有些高级轿车也配有惯性导航系统。
组成惯性导航系统的设备都安装在飞行器上，并且它们的工作不依赖于外界信息，也不向
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外界辐射能量，是一种完全自主性导航系统。由于系统的误差会随时间积累，除采用高精度的
元器件外，目前主要是采用其他导航方式校正惯性导航系统的误差，以提高导航精度。

４．２．３　卫星导航系统（ＳａｔｅｌｌｉｔｅＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ）

卫星导航是２０世纪８０年代发展起来的先进的导航技术。这种导航技术是用专用的导航
卫星取代地面导航台向地面发射导航信息，它充分利用卫星高度高、信号覆盖面广的特点，完
成地面导航台所无法实现的功能。目前世界上有几种卫星导航系统，性能最好、功能最完备的
是美国的卫星全球定位系统（ＧｌｏｂａｌＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍ），简称ＧＰＳ。另外还有俄罗斯的全球
导航卫星网（Ｇｌｏｎａｓｓ），欧洲空间局（ＥＳＡ）计划中的“伽利略”导航卫星系统和中国的“北斗”导
航定位卫星系统等。
目前最为完整的，能够保证全球实时定位的，要数美国的ＧＰＳ系统，下面以ＧＰＳ系统介

绍测距卫星导航的原理。

１．卫星导航系统的组成

ＧＰＳ系统从２０世纪７０年代开始研制，１９９４年全部完成建设，其组成包括导航卫星、地面
站组和用户设备三个部分。

　　（１）导航卫星

ＧＰＳ系统共有２４颗导航卫星，２１颗主星３颗备份。分布在与地球赤道成５５°夹角的六个
轨道平面内，轨道高度约２００００ｋｍ，每条轨道上有４颗卫星，每颗卫星的运行周期约１２小时。
这样的一个卫星分布，能保证在任一时刻，在地球表面周围任一位置的地平线上仰角７．５°的
空间范围内，至少有四颗导航卫星。导航卫星的工作频率在２２００～２３００ＭＨｚ，它们每隔一
秒钟向地面播发一次卫星星历，星历内容包括：卫星的编号、发射该条星历的时刻、卫星在该时
刻的位置（在大地坐标系中的三个坐标值）、以及其他修正和加密编码等信息。

（２）地面站组

　　地面站组包括四个监控站、一个上行注入站和一个主控站。监控站监测卫星及气象等数
据，并经初步处理后送至主控站。主控站汇集所有数据后进行运算处理，计算出卫星运行轨道
参数的变化，各卫星原子钟的校正参量、大气层对电波传播的校正参量等，编成导航电文送到
注入站。注入站每天一次向各卫星注入导航电文。

（３）用户设备
用户设备包括ＧＰＳ接收机和接收天线。接收机通过天线接收卫星信号，经运算处理，输

出导航信息供在导航显示器上显示或为自动驾驶系统提供导航参数。

２．导航原理

用户的接收机接收到卫星的星历后，根据自身的时钟确定信号到达的时间。由于卫星发
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出信号的时刻是已知的，因此根据信号的到达时间，即可确定卫星到用户的距离。由于卫星上
是精度很高的原子钟，而接收机中是精度较低的石英钟，接收机的时钟与高精度的导航卫星系
统时钟存在着差异，这一差异称为钟差Δｔ。由于钟差的存在，以接收机时钟为基准，根据卫星
信号到达时间计算出的卫星到用户的距离与实际距离不同，这一距离称为伪距。接收机可在
视界内接收所有可见导航卫星的信号，并从中选出信号最佳的四颗，根据信号到达的时间确定
用户到四颗卫星的伪距。如图４ ３９所示，在以地心为原点的坐标系中，假设用户的未知坐标
为（ｘ，ｙ，ｚ），已知第ｉ颗卫星的位置坐标为（ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ），其中ｉ＝１，２，３，４；用户测定的到卫星
的伪距为ρｉ；用户到卫星的真实距离为ｒｉ；钟差为Δｔ。则

ρｉ ＝ｒｉ＋ｃΔｔ

或 （ｘ－ｘｉ）２＋（ｙ－ｙｉ）２＋（ｚ－ｚｉ）槡 ２ ＝ρｉ－ｃΔｔ
式中ｃ为光速，ｃ≈３×１０８ ｍ／ｓ。

图４ ３９　卫星定位示意图

同时接收４颗卫星的信号，令ｉ＝１，２，３，４，
解上面４个方程，即可求出ｘ，ｙ，ｚ，Δｔ４个未知
数，从而确定用户的位置。

ＧＰＳ系统是一种高精度的导航系统，其定
位精度一般可以达到１０～３０ｍ。如果通过其
他一些技术，如在一些已知地点设置ＧＰＳ接收
机，根据 ＧＰＳ测量结果与已知地点坐标的误
差，对该地点附近使用同类ＧＰＳ接收机的用户
得到的测量结果进行修正（ＧＰＳ差分技术），对
于运动速度不大的用户，其定位精度可达厘米
级。ＧＰＳ系统除提供位置外，还具有时钟校准
（授时精度在微秒级），三维速度测量（精度约

０２ｍ／ｓ）等功能。ＧＰＳ系统可全天候工作，用户数量不受限制，用户设备是被动式工作（只接
收不发射），便于隐蔽。
在军用航空中，ＧＰＳ系统为保障轰炸机、巡航导弹等攻击的准确性，为特种航空侦察、通

信、搜索、救援以及指挥监控等方面，提供了有效的定位手段。
前苏联的Ｇｌｏｎａｓｓ系统与美国的ＧＰＳ系统类似，也是由２１颗导航卫星组成，卫星分布在

３个轨道平面内，每个轨道面有７颗卫星，各轨道倾角为６４．８°，轨道高度１９１００ｋｍ，运行周期

１１小时１５分。卫星工作频率在１２４０～１６１７ＭＨｚ，定位精度１００ｍ左右。
以上两个系统能覆盖全球，能全天候进行定位导航，有些卫星定位接收机能同时接收两个

系统的信息，在接收条件不好时互补不足。目前这类卫星导航系统的不足之处是功能单一，它
只能定位，不能通讯，而对于人们来说定位和通讯在有些场合是同样重要的。这些定位系统的
卫星数目很多，投资巨大。
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我国使用的是双星（或三星）导航系统，它是由两颗（或三颗）地球同步卫星、地面的中心控
制站和用户设备组成。中心站通过其中一颗卫星不断地向所有用户播发询问脉冲，用户设备
具有收、发功能，采用应答方式工作。用户需要测量位置时，可在收到询问脉冲时发出回答信
号，回答信号中包括特定的测距密码和用户高度数据，通过同步轨道上两颗卫星发回中心站，
中心站根据用户至两颗卫星的距离（距离由收发时间差得到），再查寻中心站的高度数字地图，
计算出用户的位置，发回给用户进行定位导航。
双星（或三星）导航系统的显著特点是具有通讯与导航两种能力。它虽然不能覆盖全球，

但所需卫星数量少，造价便宜，比较适合于交通管理系统、矿产和石油系统，还可发挥救援、救
急通信、边远地区通信和寻呼功能。由于信息处理集中在中心站，这样简化了用户设备，增加
了数据通讯功能。强化了中心站的控制管理功能，便于商业运作。
双星（或三星）系统是一种区域性导航系统，不能进行全球定位导航。由于地球同步卫星

只能分布在赤道上空，因此赤道附近和高纬度地区定位精度大大下降。因高度计的误差较大，
所以三维定位较困难。由于是主动式定位，它不适合隐蔽性要求高的用户使用，至少中心站知
道用户位置，中心站要通过广播方式通知用户，第三者有破译的机会，不利于保密。相对ＧＰＳ
系统而言定位延时比较大。

４．２．４　图像匹配导航系统（ＩｍａｇｅＭａｔｃｈｉｎｇＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ）

地球表面的山川、平原、森林、河流、海湾、建筑物等构成了地表特征形状，这些信息一般不
随时间和气候的变化而改变，也难以伪装和隐藏。利用这些地表特征信息进行的导航方式称
为图像匹配导航。

１．导航原理

预先将飞行器经过的地域，通过大地测量、航空摄影、卫星摄影或已有的地形图等方法将
地形数据（主要是地形位置和高度数据）制做成数字化地图，存储在飞行器的计算机中，这种地
图称为原图。飞行器在飞越已经数字化的预定空域时，其上的探测设备再次对该区域进行测
量（录取），取得实际的地表特征图像，将实时图与预先存储的原图进行比较，由此可以确定飞
行器实际飞行的地理位置与标准位置的偏差，用以对飞行器进行导航。
图像匹配导航可分为地形匹配导航和景象匹配导航两种。
地形匹配导航是以地形高度轮廓为匹配特征，通常用无线电高度表测量沿航迹的高度数

据，与预先获得的航道上的区域地形数据比较，若不一致，表明偏离了预定的飞行航迹。这种
方式是一维匹配导航，适合于山丘地形的飞行。
景象匹配导航是以一定区域的地表特征，采用摄像等图像成像装置录取飞行轨迹周围或

目标附近地区地貌，与存储在飞行器上的原图比较，进行匹配导航。景象匹配属于二维匹配导
航，可以确定飞行器两个坐标的偏差，适合于平坦地区导航。
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２．数字地图

数字地图是地形匹配导航和景象匹配导航的关键数据原图，地形匹配时由计划飞行航线
的地形轮廓高度形成，景象匹配时由计划飞行航迹或目标附近的二维网格地图形成。
如图４ ４０所示是将实际地形转化为数字地图的示意图。图中Ａ层是实际的地形图，把

它分成若干个小方块，称为网格划分。通常按照经纬度方向划分成等间隔网格，网格越小精度
越高，同时数据量也越大，对计算机的要求也越高。但网格不能划分得太大，至少能分辨出地
表的地物或自然起伏，如公路、小河、房屋等。网格的位置包含了ｘ、ｙ两个坐标，网格中的数
字表示这一格中的地面高度的平均值，这样每一个格就表示了ｘ、ｙ、ｚ三维坐标，Ｂ层为地表数
字化地图，存储在计算机中的是格中的数字和每个数字对应的ｘ、ｙ坐标。地形匹配用的航线
地形轮廓，是从这样的数字地图中沿航线提取一组数据组成的。如图４ ４１所示是网格化的
数字地图，其中粗线画出了一组航线轮廓高度数据。

图４ ４０　数字地图形成示意图 图４ ４１　网格化的数字地图

３．地形匹配导航

单纯的地形数据不能提供地理坐标位置，匹配导航必须与其他导航方式进行组合，如地形
／惯性组合导航，就是由惯性导航系统提供地理位置信息，利用地形匹配修正惯性导航的误差，
以提高定位精度。
地形匹配导航辅助导航系统主要由以下硬件设备组成：
（１）惯性导航系统，提供全部导航信息；
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（２）无线电高度表，提供真实高度；
（３）气压式高度表或大气数据系统，提供绝对高度；
（４）导航计算机和大容量存储器，进行匹配计算和存放数字地图。
其中高度表、大气数据系统等仪表系统为导航系统提供所需的数据，而并非在导航系统中

另采用一套。
在一维的地形匹配导航中，地形跟踪是主要的飞行方式，它由大气数据系统提供绝对高

度，由无线电高度表探测航路上的真实高度，绝对高度减真实高度得到地形高度，沿飞行航迹
的地形高度序列数据组成了高度实时图。将实时图与存储的数字地图按一定的算法进行数据
处理，找出原图中与实时图最为接近的区域，则这个区域就是飞行器估计的地理位置，地形／惯
性组合导航系统根据这个估计值去修正惯性导航系统的指示误差。匹配算法是相当复杂的，
它对计算机由很高的要求。一般讲，实时图与原图几乎找不到完全一致的区域，通常是以一定
的误差范围来判断匹配的接近程度，满足所要求的误差精度，就认为达到了匹配，原图中的相
应位置既飞行器当时的地理位置。
利用地形匹配导航可以使飞行器进行地形跟踪，保持一定的真实高度，如图４ ４２（ａ）所

示。也可利用数字地图中相同地形高度进行地形回避飞行，绕过高山，在山谷中穿行，如
图４ ４２（ｂ）所示。地形跟踪和地形回避是军用飞机低空突防的隐蔽飞行方式，并可保证低空
飞行的安全高度。

图４ ４２　地形跟踪飞行和地形回避飞行

４．景象匹配导航

景象匹配原理与地形匹配是类似的，两者的差别在于，景象匹配是在一定范围内，将实时
图与网格化的数字地图逐格进行匹配，找出原图与实时图相似度最大的部分区域，来估计飞行
器的地理位置。
景象匹配导航通常用在导弹的制导中。巡航导弹和弹道导弹在经过远距离飞行，到达目

标区后，采用景象匹配技术进行末制导，修正飞行轨迹的偏差。
图像匹配导航需要在使用前预先制作大量数字化地图。对于导弹这样的武器系统，在出

厂时是无法预先知道在哪里使用的，必须在使用前临时安装航线和目标附近的数字化地图。
如图４ ４３所示为“战斧”巡航导弹制导飞行示意图。导弹可以从水面舰艇发射，也可以从潜
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艇发射。导弹在海面上采用惯性制导系统，按程序控制飞行。进入陆地后巡航高度在６０ｍ
以下，在崎岖山区可增至１５０ｍ，这时采用地形匹配导航，进行航线修正和地形回避。进入目
标区后，采用景像匹配进行目标末制导，精确修正飞行轨迹，使命中精度达几米。“战斧”巡航
导弹的不足之处在于制订攻击计划后临时改变比较困难，过程复杂，时效性差。由于它单纯地
使用图像匹配制导技术，使得“战斧”巡航导弹只能攻击已知的固定目标，而无拦截和搜索目标
的能力。

１—潜艇发射；２—保护箱抛入海底；３—冲出水面；４—水面舰艇发射；５—低弹道巡航飞行；６—高弹道巡航飞行；

７—地形匹配首次位置修正；８—中途位置修正；９—ＧＰＳ卫星导航系统；１０—地形回避飞行；

１１—末段景像匹配位置修正；１２—防空系统；１３—目标

图４ ４３　战斧巡航导弹制导飞行示意图

４．２．５　天文导航系统（ＣｅｌｅｓｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ）

天文导航是通过观测天体来确定飞行器的位置和航向的导航技术。
生活中我们可以看太阳来大致知道方位，晴朗的夜晚，北半球的人们可以通过北极星来确

定哪边是北方。这些都是最简单的天文导航。很早以前，航海者就依据观测太阳、月亮、星体
来测量船舶的航向、并在汪洋大海中确定船的位置。航空和航天的天文导航都是在航海天文
导航基础上发展起来的，它继承了天文航海的基本方法，又考虑了现代飞行要求设备自动化、
高精度、体积小等特点。
随着航空航天技术的发展，出现了高精度的自动天体跟踪器（习惯称星体跟踪器），它白天

能观测到３等星，夜晚能观测到７等星，并有自动搜索、跟踪和解算的功能；观测和跟踪的精度
可达角秒级水平。
一个星体就是一个能源，太阳是等级很高的能源。天文学上为区分天体的亮度和强弱，采

用“星等”来表示天体的相对亮度，例如北极星为２．１星等。用正常视力能看到的星属６等星，

１等星比６等星亮度大１００倍。星越亮，星等数愈小。亮度大于１等星可为０等星，甚至负等
星，例如天狼星为－１．６星等，月亮满月时为－１２．７星等，太阳为－２６．８星等。星体跟踪器在
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夜晚要求能探测并跟踪到７等星。
夜晚观看天空，所有天体似乎都嵌在一个巨大圆球的内壁上，它们没有远近之分，只有明

暗的不同，观测者好像是站在这个圆球的中心。实际上这个圆球是不存在的，各天体离地球的
距离也并不相等。在利用天体来测定飞行器地理位置和航向并不需要了解天体离地球的实际
距离，所需要的是天体与观测者之间的角度关系，于是人们把星空想象成一个以观测者为中
心，任意长为半径的球体，这个球称为天球；不论天体离地球远近如何，它们都投影在天球的球
面上。由于地球半径比起天体离地球的距离来说是微不足道的，所以，研究天体在天球上的投
影位置的时候，也可以不考虑地球的大小，认为地球中心就是天球中心，观测者就位于球心处。
下面从几何关系上简单介绍天文定位和测向原理。
如图４ ４４所示表示了观测者、星体、天球等之间的几何关系。图中表示的大圆是天球，

观测者在球心Ｏ处，Ｂ为天球上某一天体。观测者与星体间的连线称为观测线，观测线与地
平面间的夹角是这颗天体的仰角，通过观测线有一个垂直面，垂直面的方位角就是这颗星体的
方位角（垂直面与正北方向的夹角）。由天文学知道，天体在任一时刻的方位角是已知的，在飞
行中只要测量出飞行器纵轴线与天体间的天体航向角，用天体方位角减去天体航向角即可得
到真实航向角，如图４ ４５所示。同时观测两颗星体，通过几何计算（几何关系较为复杂，这里
不再介绍）就可以确定飞行器的位置。

　　自动星体跟踪器是天文导航系统的一个重要仪器，它能从天空背景中搜索和跟踪天体，并
测出观测线相对于参考方向（如飞行器轴线）的角度。它包括一个折射式光学系统和一个能将
光能转换为电能的探测元件组成。探测元件将星空影像与已知的星空图比较，找到有利于跟
踪的天体，进行跟踪并测量出天体的仰角和航向角。

图４ ４４　观测者、天球、天体间的几何关系 图４ ４５　真实航向与天体方位角的关系

天文导航根据天体的辐射能（可见光、红外线等）进行工作，它不像无线电导航那样易被发
现和干扰，也不像惯性导航那样有积累误差，是一种自主导航技术。但是对于航空器来说，天
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文导航易受天气条件的影响。因此天文导航比较适合于在高空飞行的飞机、在大气层外飞行
的宇宙飞船、航天飞机和弹道导弹等飞行器。

４．２．６　组合导航技术（ＣｏｍｂｉｎｅｄＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ）

随着航空航天技术的发展，导航技术应用越来越广泛，人们对飞行器的导航精度要求也越
来越高。现有的无线电导航、惯性导航、卫星导航、图像匹配导航和天文导航等不同的导航技
术，都有各自的优点，但在使用上也都存在各种误差，并且会受到外界条件的干扰和影响。
惯性导航是一种完全自主导航系统，它不受飞行器以外的环境条件影响，也无法对它进行

干扰。但定位误差会随时间积累，导航精度随时间增加而降低。
无线电导航一般不受气象条件影响，没有积累误差，但易被发现和干扰，而且需要导航台

的支持才可以工作。
图像匹配导航和天文导航同样易受天气状况和昼夜因素的影响，严重时甚至无法工作。
卫星导航技术目前是较为完备的导航技术，它没有积累误差，天气影响较小，能进行全球、

全天候导航，在使用实时差分技术后，定位精度可提高很多。但也有整个导航系统比较复杂，
导航信号较弱，易受人为干扰等缺点。
在实际飞行器导航中，通过采用两种或两种以上的组合导航的方式，弥补不同导航技术的

不足，发挥各种导航技术的优点，互相取长补短。使得组合后的系统能提高导航精度，增加导
航系统工作的可靠性。
常见的组合导航方式有：惯性／无线电导航系统、惯性／卫星导航系统、惯性／天文导航系

统、惯性／图像匹配导航系统、惯性／天文／无线电导航系统等。

４．３　飞行器飞行控制系统

飞行器的飞行操纵系统可分为人工操纵和自动控制两类。人工操纵是指驾驶员通过操纵
装置操纵气动舵面、发动机油门杆或阀门开关等方式控制飞行器的飞行。自动控制是指通过
飞行自动控制系统，自动完成对气动舵面和发动机油门杆的操纵，驾驶员只进行监控。

４．３．１　飞行器飞行操纵系统

飞行操纵系统是将飞行员的操纵动作指令传达给气动舵面或其他操纵机构的系统。飞行
器操纵系统经历了由机械操纵系统、助力操纵系统、增稳控制操纵系统到电传操纵系统的发展
过程。

１．机械和助力操纵系统

机械操纵系统是随着飞机的诞生就同时出现了，是由连杆、摇臂、支座、钢索、滑轮等零部
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件组成的。机械操纵系统不能列入机载设备中，它属于飞行器结构部分。
由于飞行速度的提高，气动舵面的载荷越来越大，以至使飞行员仅凭借个人的力量不能完

成必要的操纵动作。虽然可以通过加大力臂等方法减小操纵力，但需要满足足够的操纵量，而
增大操纵量意味着增大飞行器内部空间，这并不是一个好的解决途径。采用液压助力操纵系
统后，飞行员只是将操纵的位移量传输给液压系统，较大的操纵力由液压系统来承担。

２．电传操纵系统

电传操纵系统是将飞行员的操纵动作通过微型操纵杆转变为电指令信号，由电缆传输到
信号处理系统处理后，再控制执行机构（如液压舵机）输出力和位移，操纵气动舵面来驾驶飞行
器。电传操纵系统主要是由电子器件构成，因此属于机载设备范畴。电传操纵系统主要包括
微型驾驶杆、杆力（或杆位移）传感器、信号放大器、信号综合处理和余度管理计算机、飞行参数
传感器（如高度、速度等）、执行机构、助力器等部件。
电传操纵系统克服了机械操纵系统的间隙、摩擦和变形等缺点，改善了操纵品质。同时大

大减轻了操纵系统的重量和尺寸。
电传操纵系统由于操纵指令要通过许多元器件，相对机械操纵系统而言，故障概率要高一

些。目前主要采用余度技术提高电传操纵系统的可靠性。余度技术就是指在同一架飞行器上
并列着三套（或四套）相同（或相似）的电传操纵装置，通过计算机软件把它们组合在一起，形成
几个操纵通道。几套装置同时工作，互相监测，发现故障自动隔离有故障的通道，其余通道继
续正常工作，仍能保持原有的操纵性能，提高了系统的可靠性。如图４ ４６所示为四余度电传
操纵系统组成框图。

图４ ４６　四余度电传操纵系统组成框图

４．３．２　飞行器自动控制系统

１．自动驾驶仪

自动驾驶系统是现代飞行器的主要机载设备，军用歼击机、轰炸机、民用旅客机、运输机，
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航天飞机、宇宙飞船等飞行器均采用各种自动驾驶系统，代替飞行员完成一定的飞行任务，而
无人驾驶飞机完全是由自动驾驶系统根据预先给定的程序进行飞行的。自动驾驶系统能够帮
助飞行员完成预定的航线飞行；完成复杂气象条件下的自动起飞、着陆；还可以在其他导航系
统的协助下，完成如地形跟踪等难度较大的特殊飞行任务。
下面以等速直线飞行为例，说明飞行员操纵飞机俯仰运动的过程。如图４ ４７所示，飞行

员通过眼睛观察地平仪或座舱外景物来判断飞机俯仰姿态的变化。如果飞机偏离水平状态，
飞行员通过手操纵驾驶杆，由传动系统将驾驶杆的运动传递到升降舵，升降舵的偏转引起飞机
俯仰力矩变化，使飞机回到水平状态上来。在这个操纵过程中，飞行员根据姿态角的变化情况
不断改变驾驶杆的操纵量，调整升降舵，使飞机保持水平飞行状态。

图４ ４７　飞行员驾驶飞机的过程

当采用自动驾驶仪代替飞行员时，自动驾驶仪模仿飞行员的驾驶过程，用测量姿态角的敏
感元件代替飞行员的眼睛，判断飞机偏离给定姿态角的情况；然后传输给综合放大装置（代替
飞行员的大脑）进行运算处理，并结合飞机此时的其他飞行参数（如速度、高度等）给出合理的
操纵指令；再将操纵指令传达给执行装置（代替飞行员的手和脚）直接操纵舵面，使飞机回到给
定的飞行姿态。如图４ ４８所示是自动驾驶仪操纵飞机飞行的过程框图。

图４ ４８　自动驾驶仪操纵飞机的过程

自动驾驶仪包括敏感元件、综合放大装置、执行装置三个部分。另外自动驾驶系统还包括
人工操纵指令输入装置，在自动驾驶仪工作过程中，驾驶员可以输入飞行参数（如速度、高度、
航向等），以便自动驾驶仪按照给定的参数操纵飞机飞行。飞行员也可以随时中断自动驾驶仪
的操纵，接管操纵系统进行人工操纵飞行，如图４ ４９所示。

２．着陆控制系统

着陆是飞机航行中一个非常重要的阶段。着陆时飞行员必须在很短的时间内完成许多要
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图４ ４９　自动驾驶仪控制飞机的过程

求很高的操作，特别是在机场区域能见度不良的情况下，如云层低、雾、雨及夜间等目视识别困
难或完全不能识别时，必须由着陆控制系统提供正确的着陆航道信息以及偏差情况，保证飞机
安全着陆。
国际民航组织（ＩＣＡＯ）按照跑道上的能见度水平，把气象条件分为三类，并除第三类气象

条件外，规定了决断高度（决断高度是指终止着陆，恢复飞行的最低高度）（见表４ １）。

表４ １　着陆条件与决断高度

类　别 水平能见度（米） 决断高度（米）

Ⅰ ８００ ６０

Ⅱ ４００ ３０

ⅢＡ ２００

ⅢＢ ５０

ⅢＣ ５０以内

目前民航机场主要采用的着陆导航系统有仪表着陆系统ＩＬＳ（ＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔＬａｎｄｉｎｇＳｙｓ
ｔｅｍ）和微波着陆系统 ＭＬＳ（ＭｉｃｒｏｗａｖｅＬａｎｄｉｎｇＳｙｓｔｅｍ）。前者可引导飞机在Ⅰ类或Ⅱ类气
象条件下着陆（称为仪表着陆或盲目着陆），后者可引导飞机在Ⅲ类气象条件下着陆（称为自动
着陆）。

（１）仪表着陆系统
仪表着陆系统由机场地面导航台的航向信标、下滑信标、指点信标（见第６章）以及飞机上

的接收设备组成。飞机上的接收设备根据地面导航台的信息，在导航显示仪或平视显示仪上
显示飞机下滑航道信息，飞行员根据这些信息操纵飞机，调整飞机高度和航向，保持飞机在给
定的下滑道内，以一定的速度逐渐降低高度，直至在跑道上着陆。
机场地面导航台的航向信标和下滑信标形成了一条由无线电信号组成的下滑航道。飞机

在预定的下滑道下滑时，飞机上的着陆接收设备输出为零，显示设备的指示如图４ ５０（ａ）所
示。当飞机偏离下滑道时，接收机则输出相应极性和幅值的信号。例如：飞机向上、向右偏离
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下滑道，显示设备的指示如图４ ５０（ｂ）所示。

图４ ５０　着陆显示设备

当飞机经过指点信标上空时，接收系统收到指点信标的电码信号，机上显示设备以灯光信
号发出指示，同时配有声音信号输出。外指点信标显示灯光为蓝色，中指点信标显示为橙色，
内指点信标显示为白色。
如果把着陆接收设备的信息传输给自动驾驶仪，则组成了自动着陆系统。自动驾驶仪根

据着陆接收设备的信号，操纵飞机的气动舵面和发动机油门，保持飞机在下滑道上以给定的速
度下滑，实现自动着陆。

（２）微波着陆系统
相应于仪表着陆系统的航向信标、下滑信标和指点信标，微波着陆系统设置有方位台、仰

角台和拉平台。显示系统与仪表着陆系统的类似。微波着陆系统的测量精度高于仪表着陆系
统，也更适合于用自动驾驶仪进行自动精确着陆。

４．４　其他机载设备

４．４．１　雷达设备

雷达是无线电检测与定位的简称。随着电子技术的发展，雷达技术从开始单一的防空设

备迅速扩展到侦察、火力控制、空中交通管理、遥感、天文、地质等军用和民用领域。雷达在飞
行器上的应用也有很多种，如搜索警戒雷达、火控雷达、地形匹配雷达、气象雷达等。
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雷达的基本原理是：通过无线电设备向空间发射无线电波，无线电波在不同介质表面会向
各个方向散射一定的电波能量，其中一部分由目标反射回天线方向，成为目标回波。雷达接收
目标回波后检测出目标的空间位置。雷达仅接收自身发射电波的回波，称为无源回答雷达或
一次雷达（如无线电高度表）。如果目标接收电波后主动向雷达发射应答信号，这种称为有源
回答雷达，或二次雷达（如ＤＭＥ测距机）。
简单脉冲雷达由定时器、发射机、接收机、天线及馈电设备、显示器等基本设备组成，如图

４ ５１所示。其收发可以使用同一天线，由收发开关进行转换，某些小型雷达也可使用两副天
线，如无线电高度表。

图４ ５１　简单脉冲雷达的组成框图

雷达测量距离是通过测量天线至目标间无线电波往返的时间来确定的。当两个目标距离
很近时，电波返回的信号有可能出现重叠而难以区分，出现这一情况的距离称为雷达的距离分
辨力。分辨力的大小在简单脉冲雷达中取决于脉冲宽度。设脉冲宽度为１μｓ，当两个目标相
距１５０ｍ时即可能出现上述情况，因此距离分辨力为１５０ｍ。要提高距离分辨力可以减小脉
冲宽度或增加发射信号的频谱宽度（信号所包含的各频率分量在频率域中所占的范围），即可
利用脉冲压缩技术制成高距离分辨力的雷达。
雷达的角度分辨力是在一定距离内分辨物体大小的能力。角度分辨力取决于雷达发射波

束的尖锐程度。雷达波束的尖锐程度主要由天线直径与波长的比值决定。为了提高角度分辨
力，可以加大天线口径或减小波长。飞行器受到空间限制，加大天线口径比较困难。如果减小
波长，大气对电波的吸收和散射所引起的能量损失随波长的减小而加大。另外，波长越小天线
加工精度要求越高，这给生产加工带来困难。
要提高角度分辨力，除了加大天线或减小波长外，如果考虑到天线与被测物体间的相对运

动，可以通过合成孔径雷达技术来实现。如图４ ５２所示，在飞机从Ｂ点经Ｃ点飞到Ｄ点的
过程中，机载小口径雷达都可以对目标Ａ发射和接受电波，其效果相当于天线口径为ＢＤ＝ｄ
的窄波束雷达。只是这种雷达在由Ｂ到Ｄ的过程中，信号是在不同时刻发射和接收的，因此
需要进行相应的信号处理，将不同时刻同一目标的信号进行合成，因此称为合成孔径雷达。
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图４ ５２　合成孔径雷达示意图

早期的雷达扫描是利用天线的旋转进行

的，天线的旋转是依靠机械系统控制的。这
种雷达天线扫描速度慢、精度低。现代高速
飞行器要求雷达缩短反映时间，提高扫描和
跟踪速度，这些要求由机械操纵的天线转动
是很难完成的。随着电子技术的发展出现了
相控阵雷达。
相控阵雷达的天线是平板形的，其上分

布有许多个小天线。小天线按一定规则排
列，组成天线阵列，如图４ ５３所示。通过计
算机控制，每个小天线发射的无线电波的相

位可以各不相同，所有小天线发射的雷达波束在空间合成一个或多个波束。合成波束的形状
可以任意控制，并能够按照一定规律在空间进行扫描。相控阵雷达避免了机械扫描的慢速、滞
后和精度低的缺点，并且它所形成的多个波束，可以同时搜索和跟踪多个目标。

图４ ５３　相控阵雷达天线

４．４．２　近地警告系统

近地警告系统只是在起飞或进近着陆阶段、且无线电高度低于７５０ｍ时才起作用。在上
述条件下。根据飞机的飞行状态和地形条件，如果接近地面时出现不安全的情况，近地警告系
统就会在驾驶舱内发出目视和音响两种报警信号以提醒飞行员采取有效措施，改出当前飞行
状态。近地警告系统还具有风切变警告的能力，当飞机遇到风切变情况时，它能发出风切变警
告，及时提醒飞行员从风切变中解脱出来。
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近地警告系统的核心是近地警告计算机，它既不像无线电导航系统那样依靠地面导航台
才能完成任务，也不像惯性导航系统那样仅依靠自身就能完成任务。它需要从飞机的其他系
统接收飞机实际飞行状态的数据，如无线电高度、下降速度、襟翼位置、起落架位置和下滑道偏
离情况等信号。计算机将存储的极限数据与飞机实际状态的数据相比较，如果实际状态超越
了某种警告方式的极限，则输出相应的音响控制信号到驾驶舱中的警告扬声器，使之发出与警
告方式相关的音响警告，并输出相应的目视控制信号到相应的指示灯发出灯光报警，有些还会
传输到主飞行显示器上显示有关信息。如果将近地警告系统与自动驾驶系统联合，可使飞行
器在进入危险状态时自动改出。如图４ ５４所示表示近地警告系统与其他机载系统的关系。
应当指出，在某些情况下近地警告系统是不能提供警告的，如飞机飞向垂直陡峭的地形或

建筑物，以及慢慢下降至未经平整过的地面时等状况。

１—警告电子系统，控制主警告灯、语音信号放大；２—发动机指示和机组报警系统，显示系统故障信息；

３—故障概要显示（中央维护计算机）；４—电子姿态指示器或主飞行显示器，显示警告信息；

５—起落架手柄位置输入；６—襟翼位置输入；７—电源；８—失速信号（来自失速警告计算机）；

９—测试指令（中央维护计算机）；１０—经纬度和磁航迹（飞行管理计算机）；１１—航道偏离（仪表着陆系统或微波着陆系统）；

１２—磁航向、经纬度、惯性垂直速度（惯性基准系统）；１３—无线电高度输入；１４—大气数据计算机

图４ ５４　近地警告系统与其他机载系统的关系

４．４．３　防护和救生系统

１．座舱环境控制系统

在飞行器飞行的环境中，很大部分不适合人类生存，地球大气随高度增加而变得越来越稀
薄，空勤人员要经受气压下降，氧气减少，温度降低等恶劣环境。载人航天器更是在高度真空
和寒冷的条件下飞行。因此现代飞行器上都配有较好的座舱环境控制系统和气密座舱。环境
控制系统包括氧气供应系统、温度控制系统、气压控制系统等设备。
高空气压下降氧气含量也在减小，一般人在３０００ｍ高度时就有缺氧症状出现，在１００００ｍ

高空只要暴露１分钟便会丧失意识。采用座舱增压系统保证座舱环境的气压维持在一定的水
平，同时通过供氧系统增加氧气浓度，以便在周围大气压下降时，使吸入空气中保持必须的氧
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气含量。也可通过氧气面罩直接向飞行员提供适当压力和氧浓度的呼吸气体。

２．飞行员个体防护系统

个体防护系统包括飞行服、抗过载服、氧气面罩、头盔等设备。
座舱环境温度调节能力不足时，飞行员可穿着调温服来获得较舒适的温度环境。在海上

地区应急跳伞落水后体热散失很快，浸泡在５℃～１０℃的海水中，仅有５０％的人可存活１小
时。空勤人员的保暖和防水的抗浸服可保证人员在４℃水中浸泡１．５～２小时。
战斗机在作大机动飞行时产生的正过载（惯性力方向从头到脚）可达８～９，在这样的过载

情况下，人体的血液向脚部流动，造成脑部失血，而引发失明和意识丧失（一般飞行员可承受过
载为４．５～５）。现代高性能的战斗机采用抗荷服（飞行员腹部以下穿着可以加压的抗荷裤，阻
止血液向下身流动）、代偿加压呼吸系统（增加肺部压力）和后倾座椅（座椅倾斜可使过载在人
体从头到脚方向上的分量减小）等综合措施来解决抗过载问题。

３．弹射救生系统

飞行器在飞行过程中有可能会出现故障，军用飞机在作战时会被武器击中，甚至无法继续
飞行，因此必须有一套保证飞行员在起飞、飞行和着陆过程中出现紧急情况时能迅速离开飞行
器，安全降落到地面或水面的设备。
目前普遍采用的离机救生装置是弹射救生系统。弹射救生系统是由抛座舱盖装置、座椅

解锁装置、座椅弹射装置、自动开伞装置、程序控制器和瞬时供电系统等系统组成。
在高速飞行时飞行员从舱口上部离开飞机，首先要抛掉座舱盖，然后启动弹射火箭把座椅

连同飞行员一起发射出去的，这样才可避免与飞机其他部件（如尾翼）相撞。座椅弹出后打开
减速伞减速，然后解开飞行员与座椅的连接（安全带、脚扣等），人椅分离，打开降落伞，飞行员
靠降落伞返回地面，如图４ ５５所示。为避免被超音速气流吹伤，飞行员必须配戴头盔面具，
有些飞机采用分离式座舱，在紧急情况下分离装置使座舱与飞机其他部分脱离，并用减速伞减
速，待座舱减速到一定程度后，飞行员再弹射出座舱。现代战斗机的弹射系统要求做到在飞机
所有的飞行范围内均可以弹射救生，并且要具备零高度、零速度弹射后安全降落的性能。

４．航天救生设备

载人飞船、空间站和航天飞机等载人航天器，由于工作在非常严酷的环境中，本身就具备
完备的生命保障系统，以维持载人航天器密闭舱内空气环境、保障航天员安全、正常生活和工
作。航天员离开航天器密闭舱到舱外工作和活动时，需要穿着航天服。航天服是一套由头盔、
服装、手套、靴子等组成的装备，可以保护航天员不受外层空间微流星体、太阳辐射的侵害以及
空间环境因素（无氧、真空、低压、高低温）的危害。
航天救生则比较复杂，在不同的飞行阶段要采取不同的措施。
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图４ ５５　飞机弹射座椅的弹射过程

（１）在发射台上和低空状态时常用的救生方式有弹射座椅或逃逸塔。弹射座椅与飞机的
弹射座椅基本一样。逃逸塔是在紧急情况时利用逃逸火箭发动机将航天员座舱（返回舱）与运
载火箭分离，迅速脱离危险区域，然后分离发动机将座舱与塔架脱开，以便使用返回舱的回收
系统安全着陆。

（２）在轨道飞行阶段出现故障或危险情况，只能中断飞行计划，提前返回地面。一般情况
下航天站的轨道舱发生危险故障，可用指挥舱或服务舱营救轨道舱的航天员返回，若指挥舱和
服务舱丧失返回能力或人员无法进入，则必须发射营救飞船或航天飞机进行空间营救。

（３）返回阶段的救生在航天器设计时就进行了周密的考虑，如采用多个并联制动发动机、
多降落伞系统、弹射座椅等措施。一套系统出现故障，其余系统仍可保证航天员安全着陆。

思考题

１．飞行器机载设备的主要作用是什么？

２．飞行器飞行时需要测量哪些参数？

３．飞行高度分哪几种？它们分别在什么情况下使用？

４．叙述气压式空速表的测量原理。

５．气压式高度表、气压式空速表和气压式升降速度表在构造原理上的主要区别是什么？

６．陀螺地平仪如何测量俯仰角和滚转角？
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７．激光陀螺测量角度的原理是什么？

８．测量飞行器的航向有哪些方法？试比较它们的优缺点。

９．与机械仪表显示相比电子综合显示的优点是什么？

１０．自动测向器与全向信标系统有哪些相同和不同之处？

１１．测距系统与测距差系统在作用距离上有何不同？为什么？

１２．全球定位系统（ＧＰＳ）为什么要用四颗卫星的信号才能对飞行器定位？

１３．什么是地形匹配导航？什么是景像匹配导航？它们的区别是什么？

１４．什么是雷达的距离分辨力？距离分辨力受哪些因素影响？

１５．飞行员具有哪些保证安全的防护措施？
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第５章　飞行器的构造

本章介绍飞行器的构造，这里所说的飞行器构造不包括动力装置和机载设备，只是飞行器
机体结构。不同的飞行器机体的构成不同：对于飞机来说，机体包括机翼、机身、尾翼、起落架
等；对于导弹来说，包括弹翼、弹身、舵面等；对于人造地球卫星来说，包括壳体、太阳能电池
板等。

５．１　对飞行器结构的一般要求和常用的结构材料

５．１．１　对飞行器结构的一般要求

不同的飞行器根据使用要求的差别，在结构上也有较大的不同。但是飞行器结构的作用
是相同的，就像房屋的骨架一样，结构组成了飞行器的各个部分的支撑构架，又将飞行器各个
部分连成一个整体。所谓飞行器结构就是飞行器各受力部件和支撑构件的总称。结构要承受
内部载重、动力装置和外部空气动力引起的载荷，装载内部人员和设备，并提供人员和设备的
工作空间。
由于飞行器各部分的功用不同，因此对每个部分的要求也不同，其结构上也有各自的特

点，但它们又都是某一整体的组成部分，也有许多共同的地方。因此飞行器结构应满足以下共
同的基本要求。

１．空气动力要求

飞行器结构满足飞行性能所要求的气动外形和表面质量。飞行器的气动外形主要是根据
飞行性能要求和飞行品质要求决定的。如果飞行器结构达不到必要的空气动力要求，将导致
飞行阻力增加、升力减小、飞行品质变坏。不仅航空器要满足空气动力要求，而且穿过大气层
飞行的导弹和航天器（如弹道导弹、运载火箭、返回式卫星和航天飞机等）也要满足空气动力
要求。

２．重量和强度、刚度要求

在满足一定的强度、刚度和寿命的条件下，要求飞行器的结构重量越轻越好。强度是指结
构承受载荷时抵抗破坏的能力。刚度是指结构在载荷作用下抵抗变形的能力。强度不够会引
起结构破坏；刚度不足不仅会因变形过大，破坏气动外形的准确性，还会在一定速度条件下发



生危险的颤振现象。寿命是指从开始使用到报废的时间。增加强度、刚度和寿命都会增加结
构重量，在总重量不变的情况下，结构重量增加就意味着有效载重的减少，或飞行性能的下降。

３．使用维护要求

飞行器结构要求使用方便，便于检查、维护和修理，使用过程中要安全可靠，易于运输、储
存和保管。

４．工艺和经济性要求

在一定的生产条件下，飞行器结构要求工艺简单，制造方便，生产周期短、成本低。

５．１．２　飞行器结构采用的主要材料

飞行器设计过程中为了减轻结构重量，除了采用合理的结构形式之外，非常有效的方法是
选用强度、刚度大而重量轻的材料。通常用相对参数表示材料的强度和刚度，即比强度和比
刚度。

比强度 ＝ 抗拉强度（σｂ）／密度（ρ）
比刚度 ＝ 弹性模量（Ｅ）／密度（ρ）

　　在选用结构材料时，应尽量采用比强度和比刚度大的材料。其次，根据不同的飞行和环境
条件，要求材料具有一定的耐高温和耐低温性能，要具有良好的抗老化和耐腐蚀能力，要具有
足够的断裂韧性和良好的抗疲劳性能。另外材料还要具有良好的加工性能，资源丰富，价格低
廉。常用于航空航天领域的结构材料有如下几类。

１．铝镁合金类

有色金属中铝合金在航空航天中应用最为广泛，主要是铝合金有较高的比强度和比刚度
（密度约２．８ｇ／ｃｍ３约为钢的１／３，强度约为普通钢的１／２），具有良好的耐腐蚀性和低温性能，
并且价格低廉。镁合金密度更小（１．７５～１．９ｇ／ｃｍ３），其比强度和比刚度与铝合金和合金钢相
当。镁合金的机械加工性能优良，但耐腐蚀性较差，适合用于制造承力较小，壁厚较大的零件。

２．合金钢类

合金钢主要包括高强度的结构钢和耐高温耐腐蚀的不锈钢。高强度合金钢具有较高的比
强度、工艺简单、性能稳定、价格低廉，适合于制造承受大载荷的接头、起落架和机翼大梁等构
件。不锈钢具有良好的耐腐蚀性和耐低温性，可以制造存放液氢、液氧的容器。耐高温的不锈
钢还是制造发动机的主要材料。由于不锈钢中合金含量较高，因此价格也比结构钢高得多。
钛合金的密度较小（４．５ｇ／ｃｍ３）强度接近于合金钢，因此具有较高的比强度。钛合金具有

较高的耐热性，工作温度可达４００℃～５５０℃，在该温度下的比强度明显优于耐热不锈钢。另
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外它在潮湿的大气和海水中的耐腐蚀性也优于不锈钢。钛合金的主要问题是加工成型困难，
目前价格比较昂贵。

３．复合材料

复合材料是由两种或多种材料复合而成的多相材料。复合材料中起增强作用的材料称增
强体，起粘接作用的材料称为基体。一般增强体为高强度的纤维材料，主要有玻璃纤维、芳纶
纤维、硼纤维、碳纤维和石墨纤维等；基体材料则是具有一定韧性的树脂，主要有环氧树脂、聚
酰亚胺树脂以及铝合金和钛合金等。复合材料的密度低，比强度、比刚度很高，抗疲劳性能、减
震性能和工艺成型性能都很好。不同基体材料的复合材料耐热性能有所不同，采用钛合金基
体材料，使用温度可达５００℃～６００℃。
玻璃纤维增强塑料（俗称“玻璃钢”）是在民用方面使用较为普遍的复合材料，其比强度约

为铝合金的３倍，但相对刚度较低，约为铝合金的５０％，因此在航空航天领域的应用受到了限
制。凯芙拉（Ｋｅｖｌａｒ）－４９复合材料，是以凯芙拉－４９纤维（一种芳纶纤维）作为增强体，树脂
作为基体的复合材料，其比强度约为强度较高的Ｓ玻璃钢的１．８倍，刚度约为玻璃钢的２倍，
用它制造的固体火箭发动机壳体比Ｓ玻璃钢轻３５％以上。石墨 环氧复合材料，是以石墨纤
维作增强体以环氧树脂作基体的复合材料。它的比强度超过凯芙拉 ４９，刚度约为凯芙拉的２
倍，用它制造固体火箭发动机壳体又比凯芙拉－４９复合材料轻２０％～３０％。
陶瓷基复合材料是以陶瓷为基体的复合材料。常用的增强材料有碳化硅、氮化硅、氧化铝

纤维等。基体与增强材料均有低密度、高强度、高刚度、耐腐蚀、耐高温等特性。陶瓷基复合材
料在８００℃～１６５０℃有良好的力学性能。
碳－碳复合材料是以碳纤维增强碳基体的复合材料。将碳纤维预制件反复浸渍合成树脂

后，经高温碳化制成，或用碳氧化合物化学沉积制成。在１０００℃～２０００℃的高温下碳－碳复
合材料仍有相当高的强度和韧性，其耐热性远高与其他任何高温合金。此外，它的热膨胀系数
低（只有金属的１／１０～１／５），导热性能良好，摩擦特性优异。可用于制造再入大气层的头锥及
飞机刹车盘等，其寿命是钢烧结材料刹车盘的６～７倍。
由于复合材料有着非常优越的性能，航空、航天飞行器的结构将越来越多地采用复合材

料，２１世纪会是复合材料大显身手的时代。

５．２　航空器的构造

５．２．１　气球和飞艇的基本构造

气球和飞艇都属于轻于空气的飞行器，它们分为载人和不载人两种。从航空器的发展来
看，是先有气球、飞艇，而后出现了飞机。真正作为飞行器的气球，目前主要有两类：一是氢气
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球，它是不载人的，主要作为高空探测使用，如大气环境监测、γ射线探测等；另一种是热气球，
主要用于体育运动、广告庆典等活动，大多数热气球是载人的。另外还有少量的载人充氦动力
气球。飞艇是在气球的基础上增加了动力装置和气动舵面，可以进行有动力飞行和方向控制。
早期的飞艇采用氢气做为浮力气体，因为氢气具有易燃易爆的特点，非常危险，出于安全的原
因，现已被惰性气体———氦气所取代。氦气飞艇主要用于运输、吊装、观光、环境监测、空中预
警等用途。在运输方面它有运输成本低，安全可靠等优点。在军事应用方面，由于气囊材料是
非金属的，雷达反射很小，所以作为空中预警有其独到之处。与热气球类似也有采用热空气作
为浮力气体的飞艇———热气飞艇，主要用于飞行运动和广告宣传。

１．气球的构造

　　（１）氢气球的构造如图５ １所示。球面材料是由塑料薄膜制成，气球下面连有吊篮，用
于装载探测设备和仪器，吊篮内有压舱物，作为控制气球升降之用；气球顶部有放气装置。在
地面时由于大气的压力，气球体积较小，如图５ １（ａ）所示。随着高度的升高，大气压力逐渐
减小，气球的体积逐渐增大，如图５ １（ｂ）所示，当氢气体积膨胀到超过球体体积时，氢气从下
部放气口溢出，直至达到平衡高度。这种气球称为零压差式气球。氢气球一般飞行高度在３０

～４０ｋｍ，其升限体积可达１０５～３×１０５ｍ３，甚至更大。在某一高度上浮力和重力达到平衡，则
气球维持高度不变，并利用高空大气环流飞行。在高空不同的高度的大气风向是不同的，通过
放出氢气或抛掉压舱物使气球下降或上升，气球可按照预先计划的飞行路线飞行。任务完成
后，通过遥控装置将气球与吊篮的连接缆绳切断，气球上升后破裂，掉落地面。吊篮用降落伞
回收，取回实验探测设备和试验仪器。

图５ １　探空氢气球
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图５ ２　热气球

　　（２）热气球的构造如图５ ２所示。现代热气球球面
材料是由高强度尼龙绸经涂敷气密涂料制成。气球下面
系有吊篮，装载人员、加热燃料和加热设备。热气球顾名
思义是利用热空气比空气轻的原理，在大气中产生浮力飞
行的。热空气是通过装在吊篮上部的丙烷燃烧器加热产
生的。热气球的下部是敞开的，燃烧器打开空气被加热，
使热气球内平均温度增加，热气球上升。球内相对冷却的
空气和燃烧的废气由下部排出。在气球顶部有放气窗口，
可从由人力拉动操纵绳打开窗口，放出热气，使热气球下
降。由于气球要向外散热，因此要维持飞行高度，必须进
行间歇式加热。热气球飞行员利用不同高度风向的差别
或不同地形对气流的影响，操纵控制气球飞行，但总的飞
行方向是顺风飞行。

２．飞艇的构造

　　气球只能依靠自然界的风力顺风飞行，而飞艇是由发
动机提供前进动力的轻于空气的航空器。飞艇根据构形不同可分为：纯浮力式、浮力和气动升
力混合式以及浮力和旋翼混合式三种类型。
纯浮力式飞艇的全部浮力由其上部充入氦气的气囊产生。气囊下部带有吊舱，吊舱上装

有使飞艇前进的发动机。气囊尾部装有硬式的呈十字形分布的水平安定面和垂直安定面，安
定面后有升降舵和方向舵，如图５ ３所示。
浮力和气动升力混合式，是除了气囊产生浮力外，飞艇还带有类似飞机机翼的升力面，如

图５ ４所示。在飞行中依靠前进速度产生部分升力。通常这类飞艇可以在较大载荷下获得
较高的飞行高度。

图５ ３　纯浮力式飞艇 图５ ４　浮力和气动升力混合式飞艇

浮力和旋翼组合式飞艇，是将气囊和类似于直升机的旋翼组合起来产生升力，或直接在气
囊下装几架直升机，如图５ ５所示。这种飞艇有非常大的载重量，可以用来吊装重物，其起吊
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重量可达上百吨。

图５ ５　浮力和旋翼混合式飞艇

从结构形式上看，飞艇有软式、半硬式和硬式三种。
三种形式的差别主要在于气囊的构造。
硬式飞艇是在金属骨架上蒙以气密型的织物（如多

层涂胶尼龙绸）构成气囊。这种飞艇气囊外形维持好，头
部承压大，飞行速度较高，气囊重量大，体积大。例如

１９３１年９月２３日首飞的由美国海军建造的大型硬式飞
艇阿克伦号 （ＡＫＲｏｎ），其气囊长度 ２３９ ｍ，容积达

１８４０８０ｍ３。如图５ ６所示英国的“巨型起重机”混合式
氦气飞艇方案就是一个庞然大物，在载１８０ｔ货物后，能以３３０ｋｍ／ｈ的速度飞行１６０００ｋｍ。
图中表示了它与航天飞机大小的比较。

图５ ６　巨型飞艇和航天飞机

软式飞艇没有金属骨架，全部用织物制成气囊，用绳索连接吊舱。这种形式的飞艇一般体
积较小，飞行速度较高时需要有较大的内外压差。有些飞艇为提高气囊抗风能力，增加飞行速
度，在气囊头部装有锥形支撑件。有些软式飞艇的材料是透明的，在其内部安装灯光，夜间飞
行时色彩鲜艳，通体透亮，是很好的广告载体。
半硬式界于软式和硬式之间，在气囊头部气动载荷较大部位和气囊尾部安装舵面部位采

用硬式骨架，其余部分是软式气囊。
在氦气飞艇的气囊内，前后有两个充入空气的副气囊，如图５ ７所示，当改变前后副气囊

的体积时，浮力中心改变，就可以进行飞艇的俯仰姿态控制。将前副气囊中空气抽向后气囊
时，氦气被挤向前部，使前部浮力增加，飞艇抬头。反之将后副气囊的空气抽向前副气囊则飞
艇低头。同时增大或减小副气囊的体积可使氦气部分减小或增大，整个气囊的浮力就会减小
或增大，用以操纵飞艇升降。也有一些飞艇没有前后副气囊，升降操纵是利用升降舵操纵的。
当然也可以同时操纵副气囊和升降舵，操纵效果更好。副气囊操纵缓慢，设备复杂，但操纵力
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矩大，通常用于大型硬式飞艇。而升降舵操纵灵敏，但操纵力矩小，这种类型多用于小型飞艇。
氦气飞艇的航向操纵与飞机相同，是利用尾部的方向舵操纵的。

图５ ７　软式氦气飞艇构造

热气飞艇都是软式飞艇，气囊材料与热气球相同，加热系统也与热气球相同。由于热气飞
艇是软式飞艇，要维持气囊的流线型，必须有一定的内压。它不像热气球那样下部是开敞的，
吊舱与气囊的连接是密封的，吊舱顶部有增压风扇给气囊增压并补充新鲜空气。热气飞艇的
内压比软式氦气飞艇小，飞行速度也小，最大只有３０～４０ｋｍ／ｈ。一般热气飞艇的安定面和舵
面都是软式的，并且只有方向舵而没有升降舵。升降操纵是通过控制热空气的加热程度实现
的。加热多则上升，下降可以等待气体冷却或操纵顶部的放气口放气。
作为体育运动，目前每两年举办一届热气球和热气飞艇世界锦标赛。

５．２．２　飞机的基本构造

飞机是飞行器家族的大家庭，数量和种类都居首位。常规型飞机由机身、机翼、尾翼、起落
架、动力装置等五大部件组成，通过机载设备、燃油系统、电气系统、操纵系统等必要的系统构
成飞机的全部。对于一些特殊的飞机会省略某些部件，如滑翔机没有动力装置，无尾布局的歼
击机没有水平尾翼，一些无人驾驶飞机没有起落架等等。
动力装置在第３章已经介绍过了，本章介绍机翼、尾翼、机身和起落装置。

１．机翼和尾翼的基本构造

机翼的功用主要是提供升力，与尾翼一起形成良好的稳定性和操纵性。另外在机翼内部
可以装载燃油、设备、武器，在机翼上可以安装起落架、发动机、悬挂导弹、副油箱及其他外挂
设备。
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图５ ８　机翼上的外载荷

（１）飞行过程中作用在机翼上的外载荷

　　（ａ）分布载荷：它们包括空气动力和自身质量力（重力和惯性力）。如图５ ８所示，ｑ１为气

动力沿翼展方向的分布，ｑ２为质量力沿翼展方向的分布。
（ｂ）集中载荷：它们是由其他部件通过接头传给机翼结构的，因其一般集中作用在个别的

连接点上而称为集中载荷。如图５ ８所示，其中的发动机传给机翼的质量力Ｇ和拉力Ｐ。
以上这些载荷综合起来，使机翼结构上承受弯矩Ｍ、剪力Ｑ和扭距Ｔ三种形式的力，如图

５ ９所示。

图５ ９　机翼上弯矩Ｍ、剪力Ｑ和扭距Ｔ

（２）机翼的主要受力构件
机翼的基本受力构件包括纵向（沿翼展方向）骨架、横向（沿气流方向或垂直于翼梁方向）

骨架和蒙皮。纵向骨架有翼梁、纵墙和桁条，横向骨架有普通翼肋和加强翼肋，其整体布置如
图５ １７所示。

　　（ａ）翼梁：最强有力的纵向构件，它承受大部分弯矩和剪力，在机翼根部与机身用固定连
接接头连接。如图５ １０所示是一种组合式工字形翼梁，它由较大的上下凸缘和腹板三部分
组成，上下凸缘以拉压形式承受弯矩，机翼越厚上下凸缘的距离越远，凸缘中的轴向拉压力就
越小；腹板用来承受垂直于梁的剪力，为了提高承受载荷的能力，用一些立柱来加强腹板。也
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有用铝合金或合金钢整体锻造而成的整体翼梁，如图５ １１所示。

图５ １０　组合式翼梁 图５ １１　整体锻造式翼梁

（ｂ）纵墙：结构与翼梁差不多，它主要承受剪力，相对翼梁而言承受弯矩很小或根本不承
受弯矩。它的凸缘较小，在机翼根部与机身用较弱的固定接头或用铰链接头连接。

（ｃ）桁条：主要用于支撑蒙皮，提高蒙皮的承载能力，将蒙皮的气动力传递给翼肋。桁条
顺展向布置，固定在翼肋上。桁条用板材弯制或是用挤压型材。为了便于与蒙皮连接，而制成
所图５ １２所示各种剖面形状。

（ｄ）普通翼肋和加强翼肋。翼肋是横向受力骨架，用来支撑蒙皮，维持机翼的剖面形状。
在有集中载荷的地方（如安装发动机、起落架等），普通翼肋得到加强而成为加强翼肋。为了减
轻重量和内部零件通过，翼肋上开有减轻孔。为了与蒙皮连接及自身受力，翼肋上下有类似翼
梁的凸缘的缘边。翼肋可以是由板材弯制而成的腹板式，如图５ １３所示，也可以是组合式
的，如图５ １４所示。

图５ １２　各种桁条
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图５ １３　腹板式翼肋 图５ １４　桁架式翼肋

　　（ｅ）蒙皮：主要功用是承受局部气动载荷，形成和维持机翼的气动外形，同时参与承受机
翼的剪力、弯矩和扭距。蒙皮与翼梁及纵墙的腹板形成盒状封闭剖面，以承受扭矩。为了理解
封闭剖面为何可以承受扭矩，我们可以作一个简单的试验，取两个完全相同的硬纸筒，将其中
一个沿纵向剪开一个长缝，如图５ １５所示。用两手握住筒的两端，各施加方向相反的扭矩，
就会发现未开缝的纸筒扭不动，而开缝的纸筒很容易就可扭动，这说明封闭的剖面具有较大的
扭转刚度。同样，机翼也是利用上下蒙皮和翼梁及纵墙的腹板形成的封闭盒段，有着很大的扭
转刚度，来承受外载荷引起的扭矩，如图５ １６所示。

图５ １５　薄壁筒受扭 图５ １６　机翼受力盒段示意图

（３）机翼的典型构造形式
机翼构造形式很多，它的发展是随着飞行速度的提高而变化的，其主要有蒙皮骨架式、整

体壁板式和夹层式三种典型类型。实际飞机的机翼构造形式可以是以上三种典型形式，也可
以是几种类型的组合或介于典型形式之间的过渡形式。

（ａ）蒙皮骨架式机翼又称薄壁构造机翼，它可按翼梁的数目不同分为单梁式、双梁式和多梁
式机翼。如图５ １７所示是一个单梁式机翼，双梁式和多梁式机翼的构造与之类似。梁式机翼
的特点是蒙皮较薄，桁条较少，弯矩主要是由翼梁来承受。随着飞行速度的提高，局部气动载荷
加大，为保持蒙皮的强度和刚度，需要增加蒙皮厚度和桁条数量。由厚蒙皮和桁条组成的壁板已
经能够承担大部分弯矩，因而梁的凸缘可以减弱，直至变为纵墙，于是发展成单块式机翼。
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　　（ｂ）整体壁板式机翼是将蒙皮与纵向骨架、横向骨架合并成上下两块整体壁板如
图５ １８所示，然后用铆接或螺接连接起来。上下壁板一般是用整体材料，用锻造或化学加工
等方法制造而成的。这种机翼的特点是强度大、刚性好，接缝少，表面光滑，气动外形好，零件
少，装配容易。这种形式对使用机翼整体油箱有利，它能有效地利用机翼内部空间。整体壁板
结构除了用金属材料外，也很适合于用复合材料制造。

图５ １７　蒙皮骨架式机翼的构造 图５ １８　整体壁板式机翼

（ｃ）夹层式机翼主要是以夹层壁板做蒙皮，甚至纵墙和翼肋也是用夹层材料制造，如
图５ １９所示。夹层壁板依靠内外层面板承受载荷，很轻的夹芯对它们起支持作用。与同样
重量的单层蒙皮相比，夹芯蒙皮的强度大、刚度大，能承受较大的局部气动载荷，并有良好的气
动外形。上下面板可用金属材料，也可用复合材料制造。内部一般采用蜂窝夹层或泡沫塑料
夹层，如图５ １９（ａ）（ｂ）所示。夹层材料中充满空气和绝热材料，可以起到良好的隔热作用，
能较好地保护其内部设备。如图５ ２０所示为蜂窝夹层机翼的构造，它的纵墙和翼肋都是用
蜂窝夹芯板制成。当翼面高度较小时可采用全高度填充的实心夹层结构。如图５ ２１所示为
泡沫实心夹层机翼的构造，这种结构的受力构件少，构造简单，通常用在较小的机翼、尾翼或舵
面等部件上。
飞机的尾翼与舵面的构造与机翼相似，只是尺寸和受力都较小而已，这里不再叙述。某些

机翼和尾翼根据需要会采用两种结构形式。如美国的 Ｕ ２高空无人侦察机的机翼，该机翼
分内外两段，为了便于维修更换，内外段之间采用可拆卸方式连接；其内段采用蒙皮骨架式类
型中的单块式，并作为机翼整体油箱；外段由于厚度较小，而采用铝合金蜂窝实心夹层结构。
又如我国的歼８飞机的全动平尾，其前缘部分采用整体壁板式的结构，而后缘部分则是铝合金
蜂窝实心夹层结构。

２．机身的基本构造

机身的作用是装载人员、货物、设备、燃油等物品，同时固定机翼、尾翼、起落架等部件使之
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图５ １９　夹层式蒙皮

图５ ２０　蜂窝夹层机翼的构造

图５ ２１　实心夹层式机翼的构造

连成一个整体。机身横截面以圆形为最好。但为满足其他要求（如安装发动机、保证良好的视
界、隐身等），往往不得不采用椭圆形、卵形以及其他各种各样的形状。一架飞机的机身可分为
若干段，根据需要每段的横截面形状可以不相同，一段的形状逐渐过渡到另一段。

　　机身的结构形式与机翼类似，也可分为蒙皮骨架式、整体壁板式和夹层式，如图５ ２２，５
２３，５ ２４所示。与机翼对比，其区别是：梁式机身的梁本身没有腹板，它是利用机身蒙皮当作
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它的腹板来承受载荷的，因其又像桁条而称为桁梁，只是比桁条粗大许多；维持横截面形状的
称为隔框（机翼中称翼肋）；其他构件的名称和受力作用与机翼基本相同，这里不再重复。

图５ ２２　蒙皮骨架式机身 图５ ２３　整体壁板式机身

图５ ２４　夹层式机身

３．起落装置

飞机起落装置的功用是提供飞机起飞、着陆和地面停放之用。它可以吸收着陆冲击能量，
减小冲击载荷，改善滑行性能。
飞机的起落装置多种多样，如许多飞机使用的机轮式起落架如图５ ２５（ａ）所示，直升机

和供飞机在雪地起降用的滑撬式起落架如图５ ２５（ｂ）所示，水上飞机使用的浮筒式起落架如
图５ ２５（ｃ）所示，另外一些特殊飞机使用的起落装置，如无人驾驶飞机的滑轨弹射器等。某
些飞机带有两种起落装置，如水陆两用飞机既有在水上起降的浮筒，也有在陆地上使用的轮式
起落架。有些飞机的起飞装置和着陆装置是不同的，如有些无人驾驶飞机用滑轨弹射起飞，但
使用降落伞降落。本节介绍使用最广泛的轮式起落架。

（１）典型的起落架组成
典型的起落架由减震器、支柱、机轮和刹车装置以及收放机构等部件组成，如图５ ２６

所示。
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图５ ２５　起落架的种类

图５ ２６　起落架的组成

　　（ａ）减震器：作用是吸收着陆和滑跑时的冲击
能量，减小冲击载荷。减小载荷有利于减轻结构
重量，改善乘坐品质。

　　（ｂ）支柱：用来承受地面各个方向的载荷并
作为安装机轮的支撑部件。为了充分利用构件，
减轻重量，减震器和支柱可以合二为一。

　　（ｃ）机轮：用于满足地面运动，并有一定的减
震作用。刹车装置安装在机轮上，以减小着陆滑
跑距离，同时利用左右机轮不同的刹车力可以使
飞机在地面转弯，提高地面机动性。
现代大型飞机的起飞质量达３００ｔ以上，为减

小机轮对跑道的压力，也为了减小收藏起落架的
空间，在一个起落架上安装两个以上的机轮，超大
型飞机甚至采用四到八个机轮。

　　（ｄ）收放机构：用于起落架的收起和放下。飞行时收起起落架以减小阻力，着陆前放下起
落架，收放机构同时用于固定支柱，使支柱与机体成为一个整体受力的构件，而不是一个可改
变形状的机构。

（２）起落架在飞机上的布置形式
起落架在飞机上的布置一般为三点方式，根据主轮相对重心的位置不同起落架有三种布

置型式。
（ａ）后三点式：在飞机重心前并排安置两个主轮，在飞机尾部有一个较小的尾轮，如

图５ ２７（ａ）所示。
（ｂ）前三点式：在飞机重心后并排安置两个主轮，在飞机前部有一个前轮，如图５ ２７（ｂ）

所示。
（ｃ）自行车式：两个主轮分别布置在机身下重心前后，为防止地面停放时倾倒，另有两个

辅助小轮对称安装在机翼下面，如图５ ２７（ｃ）所示。

２０世纪４０年代中叶以前，后三点式起落架在装有活塞发动机的飞机上曾得到广泛应用。
２４２



图５ ２７　飞机起落架的布置形式

它的优点是：在飞机上易于安装尾轮，结构简单，尺寸、重量都较小；着陆滑跑时迎角大，可利用
较大的阻力来进行减速，缩短滑跑距离。其缺点是在大速度滑跑时，遇到前方撞击或强力刹车
时，容易发生倒立；速度较大时着陆容易跳起，造成低空失速；滑跑过程中方向稳定性差；起飞
滑跑时机身仰起，飞行员视界不好。

２０世纪４０年代后，前三点式起落架得到广泛应用。它的主要优点是：前轮远离飞机重
心，允许强力制动而无倒立危险，因此能有效地缩短着陆滑跑距离；飞机滑跑方向稳定性好，起
飞着陆容易操纵；机身轴线与地面基本水平，可避免喷气发动机的燃气烧坏跑道；飞行员视界
好。其缺点是：前起落架承受的载荷大，构造复杂，尺寸大，重量大；前轮会产生摆振现象，因此
要有防止摆振的措施。
自行车式起落架主要用于不宜布置三点式起落架的飞机上，如上单翼的轰炸机，起落架无

法安装在机翼上，而机身中部有炸弹舱口，起落架不能布置在重心附近，因而采用自行车式。
自行车式由于没有左右主轮，因此不能采用主轮刹车方式转弯，在前轮需加装转弯操纵装置，
使得结构重量加大。由于前轮离重心相对较近，承受载荷较大，起飞时不易离地，常采用伸长
前起落架支柱或缩短后起落架支柱的方法来增大迎角帮助起飞。
对于重型飞机，为了减小对跑道的压力，同时也为了分散对机体过大的集中载荷，在前三

点式的基础上采用多轮多支柱式起落架，如图５ ２８所示为美国Ｃ ５Ａ运输机的支柱布置和
机轮安排方式，它共有四个主起落架，每个主起落架上有６个机轮如图５ ２９所示，与前起落
架一起共有２８个机轮。

（３）改善起降性能的装置
对于战斗机或特殊需要的飞机，需要采用辅助装置帮助飞机起飞和着陆。帮助起飞的装
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置有以下几种。

图５ ２８　起落架布置 图５ ２９　Ｃ５ Ａ主起落架

（ａ）起飞火箭加速器：其本身是一个或几个固体火箭发动机（又称助推火箭），它通常挂在
机翼或机身下面，如图５ ３０所示。它能产生较大的推力，大大缩短飞机起飞距离。有些无人
驾驶飞机没有起落架，就是靠火箭助推起飞，然后使用机上发动机继续飞行。助推火箭工作时
间很短，工作完毕后即可抛掉。

图５ ３０　起飞加速器

（ｂ）起飞弹射器：在长约３００ｍ的航空母舰
甲板上，一般的舰载飞机是很难靠自身的发动机
起飞的，常用蒸汽弹射装置帮助起飞。该装置主
要是利用船上的高压蒸汽推动蒸汽动作筒的活

塞，活塞上的牵引钩牵引飞机，加大飞机的起飞
推力，使飞机迅速达到起飞速度离开甲板而起
飞，牵引钩随后自动脱离。
除了尽可能地使用飞机的刹车以外，还可以

使用有助于缩短着陆距离的装置。

　　（ａ）减速伞（阻力伞），如图５ ３１所示：它是用增大空气阻力的方法使飞机减速的。减速
伞由主伞、引导伞、挂扣、钢索和伞袋等组成，主伞通过钢索、挂扣与机身尾部专用挂钩连接，并
收入尾部伞舱内。飞机着陆后，飞行员打开伞舱门，引导伞弹出，在空气阻力作用下打开并拉
出主伞，主伞打开产生很大的空气阻力，使飞机减速。飞机滑跑的后段，速度降低，减速伞的作
用不大，即可抛掉，这样可避免在地面拖坏减速伞。

图５ ３１　减速伞４４２



（ｂ）钢索减速装置：它是在航空母舰上使用的着陆减速装置。舰载飞机在航空母舰的斜
甲板上着陆，其长度仅１５０～２００ｍ，必须采用辅助装置有效地减速才行。通常在着陆区有几
条拦截钢索，如图５ ３２所示，它的两端通过滑轮连接到阻尼作动筒上，飞机着陆时放下尾钩，
只要挂住其中一根钢索，阻尼作动筒就能产生很大拉力，使飞机减速直至停下来，如图５ ３３
所示。

１—拦截索；２—升降机；３—应急拦网；４—弹射装置

图５ ３２　航空母舰的飞行甲板 图５ ３３　钢索减速装置

５．３　航天器的构造

由于航天器的使用环境和飞行方式与航空器有很大不同，所以航天器的构造与航空器也
有较大的不同。航天器主要从功能的角度划分为若干个分系统，一般可分为两大类：专用系统
和保障系统。前者用于直接执行特定的航天任务，后者则用于保障专用系统的正常工作。
专用系统随航天器的任务而异，例如通讯卫星的通信天线和转发器；侦察卫星的可见光照

相机和电视摄像机；天文卫星的天文望远镜、光谱仪；遥感卫星的微波发射和接受设备；空间站
上供宇航员进行各种试验和观测用的各种专用设备等都属于航天器专用系统。
保障系统在一般航天器上是类似的，通常包括如下几个分系统。
（１）结构系统：即航天器的骨架结构和外壳，用于支撑、固定和保护各种仪器和设备，使航

天器构成一个密封、屏蔽和保温的整体，承受地面运输、发射和空间运行时的各种载荷，为宇航
员提供必要的工作生活空间。

（２）温度控制系统：保证各种仪器、设备处于允许的温度环境中。由于宇宙空间没有空
气，所以温度控制主要是以热传导和辐射方式，而无对流方式传热。

（３）生命保障系统：载人航天器上维持宇航员正常工作和生活所必须的设备和条件，其中
包括温度、湿度调节，供水、供氧和空气净化，废物处理，食品制作、保管和水的再生，人员生理
状态的监测等。

（４）电源系统：为航天器上所有仪器设备提供电能。人造地球卫星多采用蓄电池和太阳
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能电池阵组合电源系统，空间探测器采用太阳能电池阵电源或空间核电源系统，载人航天器大
多采用氢氧燃料电池和太阳能电池阵组合电源系统。

（５）姿态稳定控制系统：用来保持和改变航天器的运行姿态。如通讯卫星要求转发天线
指向地面，需要姿态稳定系统保持其指向；经过一定时间的运行卫星的姿态会受到各种干扰而
发生变化，用姿态控制系统来进行调整。

（６）轨道控制系统：用来保持和改变航天器的运行轨道。由发动机提供动力，通过程序控
制或地面测控站遥控控制。如高轨道的地球同步卫星，先由运载火箭发射到低轨道上，然后由
轨道控制系统向高轨道转移。

（７）返回着陆系统：对于可返回的航天器，需要返回着陆系统保障返回部分可以安全着
陆。它一般由制动火箭、降落伞、着陆装置、标位装置和控制装置等组成。

５．３．１　卫星的基本结构

卫星的结构形式因其具体用途而有较大差别，但从功能上看主要都是由承力结构、外壳、
安装部件、天线结构、太阳能电池阵结构、防热结构、分离连接装置等组成。

（１）承力结构。承力结构与运载火箭相连接，承受发射时火箭的推力，因而需要有很高的
强度和刚度，一般由铝合金、钛合金或纤维增强复合材料的薄壁结构或蜂窝夹层结构制成的壳
体或杆件组成。

（２）外壳。外壳构成卫星本体的外形，也承受一部分外力，起承力构件的作用。外壳的形
状可以是球形、多面柱形、锥形或不规则多面体等。除维持外形外，外壳还应满足容积、热控
制、防辐射等功能要求。其结构形式有半硬壳式、蜂窝结构和夹层结构、整体结构和柔性张力
表面结构等。

（３）安装部件。安装部件是安装仪器设备，并保证安装精度和防震、防磁、密封等要求的
结构，它可以是仪器舱式或安装盘式。

（４）天线结构。天线结构为抛物面形或平板形，有固定式和展开式。由于发射的要求，大
的天线在发射时是折叠起来的，进入太空后再展开。为防止热变形影响天线的电性能，通常用
线膨胀系数很小的石墨纤维复合材料制成。可展开式天线有伞式、花瓣式、鱼网式和桁架式。

（５）太阳能电池阵。它可以是一组粘贴在外壳表面的太阳能电池片，为了增大太阳能电
池的面积，也可以是太阳能电池帆板。电池帆板是在进入太空后展开成翼状，所以也称太阳能
电池翼。在空间不必考虑空气阻力的问题，因此太阳能电池帆板可以是非对称的。

（６）卫星稳定结构。卫星功能的实现对其姿态都有一定的要求，如通讯卫星要求转发天
线始终朝向地面的接收地点，太阳观测卫星要求其射线探测仪始终对准太阳等。卫星通过姿
态控制系统稳定自己的姿态。卫星的姿态稳定控制有自旋稳定、重力梯度稳定和三轴稳定控
制等方式。
自旋稳定方式的卫星要求构形是轴对称结构，这类卫星的形状一般是圆柱形、球形或椭球

６４２



形。卫星通过绕对称轴的转动，利用陀螺的定轴性进行稳定控制。如图５ ３４（ａ）所示是我国
的“实践”１号实验卫星，是典型的球形对称结构。如图５ ３４（ｂ）所示是“东方红”２号通信卫
星，它是圆柱形结构，并且圆柱的直径大于高度，这是为了使自旋轴与最大转动惯量轴重合，有
利于稳定。卫星本体绕圆柱轴线旋转，天线部分则反向等速旋转，构成双自旋稳定结构。

图５ ３４　具有轴对称结构的自旋稳定卫星

重力梯度稳定方式的卫星有一根顶端装有一定质量的重力杆，利用卫星各部分质量受到
的不相等引力产生的重力梯度力矩来稳定卫星的姿态。为了获得足够的控制力矩，重力杆一
般大于卫星高度，为使发射时能装入运载火箭整流罩内，重力杆做成可伸缩机构，发射时重力杆
收拢在卫星体内，入轨后再伸展到需要的长度。如图５ ３５（ａ）所示是美国“探险者”２９号卫星。

图５ ３５　重力梯度稳定卫星 ７４２



三轴稳定控制对外形的要求比较自由，它是通过姿态敏感器、姿态控制器和姿态控制发动
机组成的姿态控制系统控制姿态。另外还有以三轴惯性飞轮为主，姿态控制发动机为辅的三
轴姿态控制方式。对于用三轴控制稳定方式的卫星，其结构不需要是对称的，如中国和巴西合
作的中巴资源卫星，由于其冷却系统要求一面不能朝向太阳，而设计成单太阳能电池帆板式结
构如图５ ３６所示。如图５ ３７所示为日本地球资源卫星，它除了有单太阳能电池帆板的特
点外，还有很大的合成孔径雷达天线。

图５ ３６　中巴地球资源卫星 图５ ３７　日本地球资源卫星

５．３．２　载人飞船的基本构造

载人飞船是用于提供宇航员在外层空间生活、工作以及执行预定的航天任务并返回地面

１—仪器舱；２—轨道舱；３—会合雷达；４—服务舱；５—太阳能电池翼；

６—通用天线；７—返回舱；８—出口舱门；９—对接装置

图５ ３８　“联盟”号宇宙飞船

的航天器。
载人飞船一般由轨道舱（又称指挥

舱）、服务舱、对接舱、应急舱和乘员返回舱
等组成。乘员返回舱是飞船的核心部分，
是整个飞船的控制中心，供宇航员在上升
和返回时乘坐。轨道舱是宇航员在轨道上
的工作场所，里面有各种实验仪器设备。
服务舱通常安装推进系统、电源、气源等设
备，对飞船起服务保障作用。对接舱是用
来与航天站或其他航天器对接的舱段。应
急舱（或称逃逸舱）是保障宇航员在发生紧
急情况时，能安全返回地面或转移到其他
航天器上。如图５ ３８所示是前苏联的

８４２



“联盟”号卫星式载人飞船的基本组成。如图５ ３９所示是美国“阿波罗”登月飞船的组成部分。

１—登月舱；２—登月舱的过渡段；３—服务舱主发动机；４—服务舱；５—姿态控制和稳定系统的发动机组；６—指挥舱；

７—发射逃逸系统；８—防热罩；９—发射逃逸塔；１０—逃逸发动机；１１—分离用火箭发动机；１２—空气舵；１３—辅助发动机

图５ ３９　“阿波罗”登月飞船

５．３．３　航天飞机的基本构造

１．航天飞机的功用

航天飞机是可以重复使用的、往返于地球表面和近地轨道之间运送有效载荷的航天运载
器，又是可以进入近地轨道完成多种任务的航天器。航天飞机进入近地轨道的部分称为轨道
器，它能完成包括人造地球卫星、货运飞船、载人飞船甚至小型空间站的许多功能，例如向近地
轨道释放卫星、从轨道上捕捉、维修和回收卫星、向空间站运送人员和物资等。
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２．航天飞机的构造

目前世界上只有美国和苏联有航天飞机，美国共制造了五架航天飞机，有两架已先后失事
（“挑战者”号和“哥伦比亚”号）。苏联的航天飞机名为“暴风雪”号，至今仅进行过一次不载人
的试验飞行，而没有正式投入使用。如图５ ４０所示是美国和苏联航天飞机的比较图。

图５ ４０　美国航天飞机和苏联的航天飞机
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两种航天飞机的外形尺寸相当，美国的“挑战者”号机长５６ｍ、翼展２３．８ｍ、机高２３．２ｍ；
“暴风雪”号比前者稍大，机长５８．７６ｍ、翼展２３．９ｍ、机高２４．５２ｍ。从结构上看两种航天飞
机有许多相同之处：它们都是由轨道器、外挂燃料储箱和火箭助推器组成；其中轨道器均为无
尾曲边三角翼布局。飞行方式上也都采用垂直发射，水平滑翔着陆。它们的主要差别有三点：
第一，美国采用固体火箭作为第一级，轨道器充当第二级；而“暴风雪”号采用的是“能源”号运
载火箭作为第一、二级，轨道器是挂接在第二级上的，进入轨道后第二级运载火箭脱落坠入海
洋。第二，“能源”号运载火箭的第一级采用液体燃料，在任何一个主发动机失灵的情况下，航
天飞机仍能继续飞行，而采用固体火箭的美国航天飞机却不能做到这一点。第三，“暴风雪”号
采用自动着陆系统，实现无人驾驶飞行，而美国航天飞机虽然有类似的着陆系统，但迄今为止
均采用有人驾驶的半自动返航着陆。
以美国航天飞机为例，它起飞是垂直发射，轨道器上的主发动机与助推器一起工作，到达

一定高度后助推器熄火并分离，由降落伞在海上回收，以便再次使用。当飞行接近入轨速度
时，主发动机关闭，外挂储箱与轨道器分离。外挂储箱重返大气层烧毁，是一次性使用的。之
后轨道器利用主发动机调整飞行速度和轨道参数，它可在轨道上工作３０天左右。轨道器返回
进入大气层后，依靠大迎角飞行（３０°～４０°），并利用大迎角降低下降速度，这样可以降低过载
和气动加热。因轨道器是无动力滑翔水平着陆，因此只能一次成功。
轨道器的结构与飞机类似，包括机身、机翼、垂直尾翼、起落架等，结构形式大多采用铝合

金蒙皮骨架组成的薄壁结构，升降副翼采用铝合金蜂窝结构。机身中段的有效载荷舱有近

３００ｍ３的容积，为便于大型的卫星或航天站组件出入，在背部布置有两个很大的有效载荷舱
门，它采用石墨 环氧非金属蜂窝夹层结构。为了在轨道上布放和回收有效载荷，舱内设有可
遥控的机械臂。它是总长１５ ｍ 多的三节细长杆，在地面上几乎不能承受自身的质量
（４１０ｋｇ），但在太空失重条件下，却可以迅速而灵活地装卸１０ｔ多的有效载荷。

　　航天飞机在重返大气层时，由于高速摩擦轨道器的表面温度很高（见第２章），并且
因航天飞机是多次重复使用，要求防热材料也能够多次重复使用，因此不能用烧蚀法来
防热。目前美国航天飞机根据表面温度的不同，采用四种防热材料：温度大于１２６０℃的
部分采用增强碳－碳复合材料；温度在６５０℃～１２６０℃之间的区域采用高温防热 隔热
陶瓷瓦，其外表面有黑色玻璃固化涂层，以增加向外辐射热量的能力；温度在３７０℃～
６５０℃的部分采用低温防热 隔热陶瓷瓦其外表面有白色玻璃固化涂层，白色有利于反射
外来的辐射热；温度低于３７０℃的区域采用硅橡胶浸渍的尼龙纤维毡垫。陶瓷材料很脆，
如果直接粘接到蒙皮上，在受热和受力情况下，陶瓷瓦会破裂，为避免这种现象，陶瓷瓦
和铝合金蒙皮之间胶有一层厚度为４ｍｍ的变形隔离垫，如图５ ４１所示，它是由尼龙纤
维粘垫缝合而成。
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图５ ４１　陶瓷瓦热防护系统结构示意图

３．轨道机动系统和姿态控制系统

轨道机动系统主要是为航天飞机提供入轨机动、轨道修正、变轨、与其他航天器交会和脱
离轨道所需的推力。该系统有两台液体火箭发动机，分别装在后机身两侧的两个外吊舱内，如
图５ ４０所示，其所用推进剂为Ｎ２Ｏ４和一甲基肼，属于可存储的自燃推进剂，以便长期在空间
多次启动。两台发动机共可提供３０５ｍ／ｓ的速度增量。
姿态控制系统的功用是为轨道器精确的姿态控制和３个轴向移动及转动提供所需的推

力。该系统共有３８个推力室（每个推力为３８８５Ｎ）和６个游动推力室（每个推力１０８Ｎ）。前
舱有１４个主推力室和两个游动推力室，布置在机头上部。尾部布置在轨道机动发动机旁，左
右外吊舱各有１２个主推力室和两个游动推力室，如图５ ４０所示。游动推力室的作用是更精
确的姿态控制。一般说来控制航天器的３个姿态角和３个轴向移动而不发生干扰，仅需１２个
推力室，而采用３８个推力室主要是为了提高控制灵活性和备份可靠性。

５．３．４　空天飞机的组成和飞行方式

　　航天飞机的转场运输方式给今后的空天飞机的发射飞行方式提供了有益的启发。目前正
在研究的空天飞机是一种能在普通跑道上起飞和降落的飞行器，它既能在大气层中飞行也能
在外层空间轨道上飞行。如图５ ４２所示为前苏联空天飞机的飞行方案构想。该方案主要是
利用高超音速载机背驮着轨道器和燃料储箱，从普通机场起飞，达到一定高度后再起动轨道器
的主发动机，带着储箱与载机分离，继续飞向太空。载机则飞回机场降落。轨道器完成任务
后，与现在航天飞机一样自行滑翔降落。这里用高超音速载机代替了助推火箭，可重复使用，
并且载机只需将现有的超音速飞机稍加改动即可实现，其发展风险小，周期快，而载机平时仍
可完成它原有的任务，一机两用，节约使用成本。

　　如图５ ４３所示为德国的“桑格尔”空天飞机方案图，该方案甚至不用燃料储箱。它的初
步数据为：有效载荷２～４人加上２．４ｔ，起飞总质量４２５ｔ，空质量１６５ｔ；轨道器长３２．８ｍ，翼
展１７ｍ。
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图５ ４２　空天飞机飞行示意图

图５ ４３　德国“桑格尔”空天飞机

５．３．５　空间站功用和组成

载人飞船、航天飞机在轨运行时间一般较短，通常仅１～２个星期。对于需要在空间做长
时间逗留的工作任务，则需要载人空间站来完成。空间站的用途主要有以下几个方面。

（１）对地观测：通过长焦距可见光相机、微波综合雷达等探测设备可以对大气、地面、海洋
和地下进行资源调查、污染检测、灾害预测等工作。

（２）科学研究：在微重力和空间辐射条件下进行生命科学和生物科学研究。空间条件与
地面有很大差别，在微重力和辐射条件下动植物的生长出现许多变化，在空间实验室培育的种
子可以大幅度提高产量。失重条件下人的新陈代谢发生变化，对空间人体科学和空间医学的
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研究，为今后人类在宇宙空间长期生活提供依据。
（３）微重力材料加工及药品制造：在地面重力的作用下，流体中密度不同的成分会产生沉

淀和对流，阻碍了精确的分离和充分的混合，晶体的结晶会产生缺陷。在空间失重条件下，可
以大大提高电泳法制造生物药品的效率和纯度，可生产出组织和成分非常均匀的合金和复合
材料。液态金属在失重条件下的表面张力能使金属自然形成圆球，制造出理想的球形滚珠。
在空间冶炼金属不必使用容器，用很微弱的静电力或电磁力即可左右它的位置。冶炼材料可
以加热到极高的温度，而不受容器的耐热能力限制。对于高熔点金属，由于冶炼材料不与任何
容器接触，可以做到一尘不染，具有极高的纯度。

（４）天文观测：与地面天文台相比空间站不受大气的影响，能够观测到非常清晰的图像、
精确测定天体的运动和方位。太阳的辐射、离子流、太阳风等对地球环境、通信等有很大影响，
因此在空间站上对太阳的研究具有十分重要的意义。

（５）在轨服务基地：空间站可以作为维修生产基地，为各种航天器提供更换仪器设备、加
注推进剂、定期维修，建造空间工厂和大型空间设施等服务。实际上目前的大型空间站也是分
别发射，在空间组合建造的。
空间站可以作为其他小型航天器的停泊和起飞基地，比起从地面发射可以节省许多能量，

也没有空气动力载荷，可大大减小航天器的结构质量。
空间站的结构一般是积木式的，分成若干个功能舱，分别发射升空，在空间组装。其基本

组成有能源舱、太阳能电池阵、工作舱、生活舱和过渡舱、姿态控制系统、通讯系统以及对接系
统等主要系统。空间站可以通过过渡舱进行改建和扩建，并通过过渡舱与载人飞船、货运飞船
等其他航天器进行对接。如图５ ４４所示为“和平”号空间站的组成图。

图５ ４４　“和平”号空间站
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５．４　火箭和导弹的构造

火箭是依靠火箭发动机推进的飞行器，它的应用范围十分广泛，从节日焰火用的小火箭到将
人运上月球的巨型运载火箭；从火箭炮到洲际弹道导弹等都是以火箭作为动力。而这里所说的
火箭是指探空火箭和运载火箭，而其他以火箭发动机为动力飞行的飞行器往往不用火箭命名。

５．４．１　火箭的基本构造

１．探空火箭

探空火箭是对近地空间进行环境探测、科学研究和技术试验的火箭，按研究对象的不同可
分为气象火箭、地球物理火箭、生物火箭和防冰雹火箭等。它一般是无控制的，具有结构简单、
成本低、发射灵活方便等优点。探空火箭比探空气球飞得高，比低轨道运行的人造卫星飞得
低，其飞行高度在３０～２００ｋｍ，是目前这一高度范围惟一的探测工具。

２．运载火箭

运载火箭是把人造地球卫星、载人宇宙飞船、航天站、空间探测器或航天飞机等有效载荷
送入预定轨道的火箭。运载火箭是在洲际弹道导弹的基础上发展起来的，运载火箭的要求与
弹道导弹不同，它更强调可靠性、各轨道的运载能力、通用性和经济性。它可以采用储存性差、
能量高的冷冻推进剂（如液氢和液氧等）和廉价的烃类燃烧剂（如煤油、甲烷和丙烷等）。目前
用单级火箭很难使航天器入轨，一般采用多级火箭，但级数多，结构就复杂、可靠性降低，同时
级数过多对减小火箭的起飞质量并不显著。因此，当速度能满足要求时，应尽量减少级数。目
前，很少采用多于四级的火箭。

３．运载火箭的组合方式和级间分离

多级火箭一般有串联型、并联型和混合型三种组合方式。
（１）串联型是火箭各子级之间依次同轴相连，如图５ ４５（ａ）所示，各子级发动机顺序工

作。其优点是气动阻力小；级间连接简单，分离时干扰小，分离故障少；发射装置比较简单。缺
点是：火箭长度大，弯曲刚度差；火箭的运输、储存和发射前起竖等不便。

（２）并联型在中间有一个芯级，各子级（助推级）围绕芯级周围，捆绑式连接，子级的轴线
与芯级平行或有一小的夹角，子级与芯级发动机同时开始工作，如图５ ４５（ｂ）所示。这种多级
火箭可以利用已有的单级火箭组合在一起，因而加快了研制过程；火箭的长度短，在发射台上稳定
性好。缺点是：横截面大，飞行阻力大；级间连接较复杂，分离时干扰大。目前较少采用并联型火箭。

（３）混合型是具有串联型的芯级，并且在芯级周围还捆绑有助推子级，如图５ ４５（ｃ）所示。
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对于不同的组合方式，火箭的级间分离会有所不同。串联式火箭的分离主要有冷分离和
热分离两种。

（１）热分离是指在下面级发动机推力尚未消失，上面级的发动机即点火工作，连接解锁装
置解锁，上面级依靠发动机推力加速，下面级在上面级发动机燃气推力和空气阻力作用下减
速，两级分离。

　　（２）冷分离是相对热分离而言。它是在下面级推力已基本消失，上面级发动机尚未启动
时，连接解锁装置解锁，依靠分离冲量装置（如弹簧分离装置）使两级分离。对于大型并联火
箭，一般采用专门的分离固体火箭，将子级推离芯级。

４．运载火箭的构造

如图５ ４６所示为典型的液体运载火箭第一级结构示意图，其他各级的构造与其类似。
其中的储箱除储存推进剂外也是火箭的承力结构。箭体主要承受轴向载荷、弯矩和内压。轴

图５ ４５　运载火箭的组合方式 图５ ４６　火箭结构示意图
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向载荷使储箱筒壁受压，而内压在筒壁内产生轴向拉力，两者有互相抵消作用。储箱筒壁一般
用化学铣切方法加工成网格状加筋结构，如图５ ４７所示。为提高储箱承受内压的能力，一般
将储箱底做成外凸形状，有半球形、椭球形和环锥底等。两个储箱间是一个短筒，它没有内压，
但要承受全部的轴向力，通常也制成网格状加筋结构。
箭体的其他部分，如级间段，后过渡段、尾段和仪器舱等，都没有内压，但同样要承受较大

的轴向压力，一般将它们设计成半硬壳式结构。对于采用级间热分离的火箭，级间段设计成杆
系结构，如图５ ４８所示，这样便于分离时燃气排出。运载火箭大部分在稠密大气层之外飞
行，因此对气动外形要求不很严格，为了生产工艺上的方便，有时将上述各段的桁条安排在外
表面。

图５ ４７　网格结构筒壁 图５ ４８　级间段杆系结构

５．４．２　导弹的基本构造

　　导弹是依靠制导系统来控制飞行轨迹的飞行武器，它的任务是把炸药弹头或核弹头运送

到目标附近引爆并摧毁目标。导弹有很多分类方法：从气动外形和飞行弹道方式可分为有翼
导弹和弹道导弹，有翼导弹又可分为巡航导弹和高机动飞行导弹；按发射地点和目标所在地可
分为地对地导弹、地对空导弹、空对空导弹和空对地导弹等；按作战使命分为战略导弹（打击大
型、固定的目标）和战术导弹（打击小型、运动的目标）；按发射地分为岸基导弹、舰基导弹和潜
射导弹等；按目标类型分反舰导弹、反坦克导弹、反辐射导弹和反弹道导弹等。

１．有翼导弹

（１）有翼导弹的特点
与炮弹相比导弹的射程远，威力大，准确度高，对目标的摧毁概率高得多。飞行原理和构

造形式都与飞机接近，某些巡航导弹与飞机相差无几，不同之处在于导弹是一次性使用、无人
驾驶的飞行武器。有翼导弹有以下四个特点。

（ａ）有复杂的制导系统，而气动外形和构造比较简单。由于弹上无人，就不需要生命保障
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和服务等设施。又是一次性使用，它也不要降落装置。
（ｂ）导弹作为一种武器，其系统概念较强，必须在一个完整的系统下，才能很好地工作和

发挥战斗威力。如需要发射系统帮助发射，外部制导引导等。
（ｃ）可以发挥飞行器大速度、大迎角和大机动性的潜力。目前的战斗机最大Ｍａ约为２．５

～３０，使用过载不大于１０（飞行员限制）；而导弹无此限制，格斗导弹的法向过载可达３０～５０。
（ｄ）导弹是一次性使用的武器，但要长期保存；保存期间不像飞机那样可以开车检查，所

以对保存环境和监测手段有特殊要求。
（２）有翼导弹的基本组成及各部分的功用
如图５ ４９所示，有翼导弹有战斗部系统、动力系统、制导系统和弹体几部分组成。
（ａ）战斗部系统：由战斗部、引信和保险装置组成。战斗部的功用是摧毁目标；引信的功

用是保证在恰当的时机引爆战斗部；保险装置是防止保存、运输和装卸过程中爆炸。
（ｂ）动力系统：为导弹提供飞行动力。它由发动机、燃料储存和输送装置组成。在导弹上

使用最多的是固体火箭发动机，巡航导弹上一般采用涡轮喷气发动机或冲压发动机。
（ｃ）制导系统：引导控制导弹以一定的准确度飞向目标。巡航导弹多用惯性导航、卫星导

航和图象匹配导航系统或者它们的组合，高机动性导弹常使用无线电制导和红外制导，射程较
大的地空导弹常由其他地面引导系统提供无线电制导指令。

　　（ｄ）弹体：包括弹身、弹翼和操纵面三部分。它们的功用与飞机类似，结构形式比较简单，
一般为圆形截面。但在飞行过程中弹身提供升力的比例比飞机机身大。

图５ ４９　有翼导弹的组成

（３）导弹的气动外形
导弹的气动布局与飞机类似，分为正常式、鸭式、无尾式和可偏弹翼式四种，如图５ ５０

所示。
（ａ）正常式布局：弹翼在前，操纵面在尾部。除有方向舵和升降舵外，它们的差动可进行

滚转操纵，如图５ ５０（ａ）所示。
（ｂ）鸭式布局：弹翼在后，操纵面在前。通常不能靠鸭翼差动进行滚转操纵，因为差动时

鸭翼的尾迹在弹翼上的作用会降低差动效果，甚至会反向操纵。可在弹翼后面安装副翼进行
滚转操纵与稳定，如图５ ５０（ｂ）所示。
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（ｃ）无尾式：弹翼在后部，操纵面在弹翼后缘，如图５ ５０（ｃ）所示。
（ｄ）可偏弹翼式：弹翼在前，它同时又是操纵面；固定尾翼在后，起稳定作用，如图５ ５０

（ｄ）所示。
大多数导弹是细长的圆形截面，弹翼是对称布置。按照弹翼在圆周方向的布置可分为平

面型（多为巡航导弹），Χ型和十字型，如图５ ５１所示。平面形用于巡航导弹，弹翼有较好的
升力。后两种形式用于高机动型导弹，它们在转弯时都不必像飞机那样倾斜，只是正常飞行时
的姿态是Χ形或十字形的差别。
各种方式各有优缺点，主要从部位安排、发动机进气、操纵性和稳定性等因素考虑。

图５ ５０　有翼导弹的气动布局形式

图５ ５１　弹翼沿弹身周向布置

（４）现代巡航导弹
大部分航迹处于“巡航”状态的导弹称为巡航导弹。它的外形与飞机相近，一般采用空气

喷气发动机。这里介绍的巡航导弹主要是指战略巡航导弹。
如图５ ５２所示为美国的“战斧”巡航导弹的部位安排示意图。该导弹的弹体为模块式设

计，除其战斗部、发动机和制导系统可按作战任务不同而改变外，其余部分如动力系统、弹翼、
尾翼等的内部尺寸和部位安排均相同。该弹是圆柱形弹身，在尾段串接一个固体助推器，弹身
中部装有一对窄梯形可折叠直弹翼，弹身腹部装有一台涡轮风扇发动机和收放式进气口，尾部
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装有十字形可折叠尾翼。平时，弹翼顺航向向后折叠在弹身纵向储翼槽中，尾翼从跟部沿周向
折叠，进气口收在弹身内。这样不仅便于收藏在轰炸机的炸弹舱内或放入舰艇的发射管内，还
减小了助推器工作时的阻力。导弹发射后尾翼靠弹簧机构展开并进行滚动控制；助推器熄火
后抛掉，弹翼由作动器打开，进气口也放出，涡扇发动机启动并开始工作。
现代巡航导弹的特点如下。
（ａ）起飞质量小。由于采用新型发动机、高能燃料、小型增强型弹头，以及采用复合材料

等新技术，大大减轻了结构重量。
（ｂ）一般采用ＧＰＳ定位导航，并结合雷达或红外成像以及景象匹配末制导，具有很高的

命中精度。
（ｃ）突防能力强。导弹尺寸小，采用复合材料和吸波材料等隐身技术，缩小了雷达反射面

积；采用地形跟踪和地形回避，进行超低空飞行，避开防空武器的拦截。
（ｄ）通用性好，能选择不同的战斗部，能攻击不同的目标。
（ｅ）成本低廉，能大量使用。

　　目前巡航导弹的弱点是飞行速度低，如射程２０００～３０００ｋｍ的导弹要飞行几个小时；数
字式景象匹配导航需要大量前期的制图工作，并受到气象条件的限制；重新装定临时发现目标
并予以攻击的能力较差。

图５ ５２　“战斧”式巡航导弹
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２．弹道导弹

（１）飞行方式

　　弹道导弹的飞行开始阶段靠发动机推力前进，此阶段称为主动段。发动机停止工作后，靠
惯性飞行（此阶段称为被动段），其飞行轨迹像炮弹一样，因此得名弹道式导弹，如图５ ５３所
示。弹道导弹一般以射程远近区分，小于１０００ｋｍ的为战术弹道导弹；大于１０００ｋｍ的称战
略弹道导弹。战略弹道导弹又分为近程（１０００～２０００ｋｍ）、中程（２０００～５０００ｋｍ）、远程
（５０００～８０００ｋｍ）和洲际（８０００～１６０００ｋｍ）弹道导弹四类。

图５ ５３　弹道导弹飞行方式 图５ ５４　射程与主动终点速度的关系

弹道导弹为了能飞得更远，发射后很快就离开稠密大气层，因此弹道导弹都是使用火箭发
动机，其射程由火箭发动机停止工作点（主动段终点）的速度决定。如图５ ５４表示射程Ｌ与
主动段终点速度Ｖｂ的关系曲线。可以看出，Ｌ与Ｖｂ并非线形关系。由火箭理论可知，Ｖｂ的理

论速度（即不考虑克服空气阻力所作的功和重力势能变化）可表示为

Ｖｂ ＝Ｉｓｌｎ１
μｂ

式中，Ｉｓ为火箭发动机的比冲，μｂ为导弹的质量比（导弹空载质量／充满推进剂时的质量）。由
上式可知，要增大射程只有增大火箭发动机的比冲或减小导弹的质量比，但两者都是有限度
的。所以用单级火箭推进的弹道导弹的射程是较小的，难以达到洲际导弹的要求，目前主要是
采用多级火箭推进的方法。前级工作完成后，抛掉发动机和空燃料箱，减小导弹的质量，使剩
余部分具有更高的质量比，进而增加射程。

（２）弹头和级间分离方式
弹道导弹采用弹头可分离技术，在主动段终点时弹头与弹体自动分离，再入大气层时弹头

上有安定翼，可保证稳定飞行。弹体在重入大气层时烧毁。因为再入大气层时的载荷很大并
且温度很高，弹头分离就使弹体不必考虑再入大气层的问题，使结构重量减轻，增加了导弹的
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质量比，进而增加射程。

图５ ５５　级间热分离

多级之间的分离与运载火箭相同，有热分离和冷分离两种
方式。热分离是在下一级火箭将要关闭前，先启动上一级发动
机，随后解脱级间连接件，再关闭下一级发动机；上一级喷出的
燃气流将下一级弹体推开，在级间段上设有排气口，保证分离
前热气流能排除，如图５ ５５所示。这种分离方式的分离机构
简单，分离速度快，上一级发动机启动可靠。但对上一级的扰
动较大，增加了上一级燃料的消耗。冷分离是先将级间连接脱
开，上一级发动机再点火启动。为避免在脱开时发生碰撞，可
以采用下一级制动或利用空气阻力减速使上下级间分开一定

距离。这种分离方式干扰小，但分离的控制程序比较复杂。固
体火箭一般等前级推进剂燃尽后再启动后级发动机，因此往往
采用冷分离方式。

（３）弹道导弹的控制方式
由于弹道导弹是要离开稠密大气层飞行的，因此它不能像有翼导弹那样使用气动舵面来

操纵和稳定导弹姿态。必须利用发动机的燃气来进行操纵。操纵的方法有以下几种。
（ａ）燃气舵：将舵面置于燃气喷流内，它的作用与舵面在空气中的作用相同。一般燃气舵

用耐高温的石墨材料制成。这种控制方式结构简单，操纵方便，但会造成推力损失。
（ｂ）摆动发动机：将液体火箭主发动机安装在万向轴承上，可以在俯仰和偏航进行控制。

另外两个小的辅助发动机的差动控制导弹的滚转运动，如图５ ５６所示。对于由四个液体火
箭发动机并联组成的主发动机，只要每个发动机绕一个轴切向摆动，就可以对导弹进行三轴姿
态控制，如图５ ５７所示。

１，３—控制俯仰；２，４—控制偏航；５，７；６，８—控制滚转

图５ ５６　单个主发动机摆动

１，６；２，５—控制俯仰；３，８；４，７—控制偏航；

３，７；４，８—控制滚转

图５ ５７　四个发动机切向摆动
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　　（ｃ）摆动喷管：固体火箭发动机不能整个摆动，可将发动机的喷管装在球形关节上，通过
作动筒操纵偏转，使推力产生俯仰和偏航力矩分量，如图５ ５８所示。但对滚转的控制，还要
增加另外的控制措施。对于具有四个喷管的发动机组，可以像摆动发动机那样对导弹进行三
轴姿态控制。

图５ ５８　摆动喷管 图５ ５９　固定姿态控制发动机

（ｄ）固定式姿态控制发动机
将推力室固定在弹体上，每个推力室可以根据需要断续工作，产生推力，对导弹的三个姿

态进行控制，如图５ ５９所示。为了能不断的多次快速点火，采用氧化剂和燃烧剂相遇即可自
燃的推进剂，如Ｎ２Ｏ４和一甲基肼和偏二甲肼。这种控制方式结构简单，不需要转动机构和作
动器，仅需要对推进剂的喷和停进行控制。但由于控制推力较小，适用于大推力的主发动机停
车后，对导弹的被动段进行控制，或对分离后的弹头进行控制。

（ｅ）二次喷射技术
二次喷射技术如图５ ６０所示，利用另外储存的气体或液体向喷管内喷射，或从燃烧室引

出一股燃气到喷管，使喷管喷出的燃气流的方向发生改变，产生控制力矩。这种操纵方式所产
生的控制力矩比较小，所以实际应用较少。

图５ ６０　二次喷射技术

（４）多弹头弹道导弹的弹头控制方式
采用多弹头技术可以提高弹道导弹的

攻击效率和命中率，是突防的有效措施。
多弹头可以采用真假混装，而减小被拦截
的概率。多弹头是由母弹头（既母弹舱）和
其内部的多个子弹头组成，根据弹头的控
制方式的不同，多弹头可分为三种形式：

　　（ａ）集束式多弹头
集束式多弹头又称“霰弹式”多弹头，一个母弹头内集中捆绑几个子弹头，当它们与弹体分

离后，抛掉母弹头上的整流罩，将子弹头释放出来。子弹头按惯性飞行，它们的轨迹比较接近，
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弹着点形成一个几公里到几十公里的散布面，如图５ ６１所示。集束式多弹头的命中精度差，
只适合打击大城市那样的面目标，对于摧毁导弹发射井一类的单点硬目标却无能为力。

图５ ６１　集束式多弹头飞行弹道

　　（ｂ）分导式多弹头
分导式多弹头是集束式多弹头的发展，其

母弹头装有推进系统和制导系统，而子弹头上
没有。如图５ ６２所示为母弹头的结构示意
图。母弹头与弹体分离后，可以作机动飞行，
在不同的速度、高度和方向上逐个释放子弹
头。各子弹头可以分别攻击不同的目标，也可
以沿不同方向攻击同一目标如图５ ６３所示。
分导式多弹头的特点是：子弹头分布面积大，

两个弹头间的距离可达几百公里甚至上千公里，同时可以释放诱饵弹头，突防能力较强；由于
每次投放子弹头都要进行速度和方向的调整，可以修正误差，因此命中精度较高。但是，子弹
头被释放后仍按惯性弹道飞向目标，易被敌方拦截。

图５ ６２　分导式多弹头结构示意 图５ ６３　分导式多弹头飞行弹道

　　（ｃ）机动式多弹头
机动式多弹头又称全导式多弹头，它的母弹头和子弹头都装有推进系统和制导系统，都可

以进行机动飞行。子弹头可以像分导式多弹头那样，在不同的时间分别发射出去，也可以同时
发射。子弹头机动飞行的轨迹可以是弹道式，也可以是平飞攻击，还可以是突然跃起再俯冲飞
行目标，如图５ ６４所示。在多个子弹头中间可以有假弹头，这种突防方式使敌方的反导系统
很难对它进行拦截；此外由于子弹头上加上了精确的末制导系统，能够自动寻找和瞄准目标，
使命中精度大大提高。

４６２



图５ ６４　机动式多弹头飞行弹道

思考题

１．对飞行器结构的一般要求是什么？

２．什么是复合材料？它们有哪些特点？

３．飞艇在飞行操纵上与飞机有什么不同？

４．飞机的组成有哪几大部件和哪些系统？

５．飞机结构中翼梁、翼肋、桁条和蒙皮分别起什么作用？

６．前三点式起落架与后三点式起落架相比有哪些优缺点？

７．举例说明什么是航天器的专用系统。航天器的保障系统包括哪些分系统？

８．航天飞机的飞行方式与普通飞机有什么不同？

９．运载火箭的组合方式有哪几种？各有什么优缺点？

１０．有翼导弹由哪些部分组成？各部分的功用是什么？

１１．空间站的主要用途有哪些？

１２．弹道导弹的多弹头控制方式有哪几种？它们的特点是什么？
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第６章　地面设施和保障系统

６．１　飞机地面设施与保障系统

除少数小型无人机可通过弹射装置弹射起飞和伞降着陆、直升机应急情况下的着陆与起
飞外，大部分航空器的起飞与着陆都需要专门的机场、着陆引导系统和其他保障设施。飞机飞
行过程中也需要地面引导并进行空中交通管制。

６．１．１　机　场

机场是供飞机起飞、着陆、停放、维护，并有专门设施保障飞机飞行活动的场所。根据机场
的用途可分为军用机场、民用机场和专用机场；按照跑道和其他设施条件及使用特点，机场可
分为永久性机场和临时机场；根据机场所在的海拔高度，还有平原机场和高原机场之分；按照
机场跑道的长度和承载能力、地面设施的完善程度以及机场区域的大小等特点，还可将机场分
为若干个等级。比如我国将机场分为一、二、三和四级，其中四级机场只供初级教练机和小型
通用运输机等轻型飞机使用。
机场区域由地面和空中两部分组成，地面部分包括飞行场地、技术和生活服务区；空中部

分包括起落航线和其他飞行空域。
飞行场地通常包括跑道、滑行道、保险道、迫降场和停机坪等。跑道直接供飞机起飞滑跑

和着陆滑跑用。机场一般应至少有一条跑道，保证飞机可以从两个相反的方向起飞和降落，主
跑道通常沿机场所在地区的常年风向修建。根据机场的用途和机场所在地区的海拔高度不
同，跑道长度也不一样，但大多在１０００～５０００ｍ范围内，宽度从４５～１００ｍ不等。跑道道面
分为土质、草皮、碎石、沥青和水泥等类别。水泥跑道为硬式道面，供大、中型飞机使用，它将飞
机的载荷分布到一个较大的面积上去。其他道面抗弯曲能力差，一般为小型和轻型飞机使用。
在跑道的两端和两侧都有安全地带，分别称为端保险道和侧保险道。保险道为坚实土质道面，
其作用为防止或减缓飞机在起飞、着陆时因中断起飞等原因冲出跑道，提前接地，或偏离跑道
造成的事故。停机坪是为停放、维护飞机和进行飞行准备而铺筑的场地。滑行道连接跑道与
停机坪，供飞机滑行或牵引之用，一般把与主跑道平行的滑行道叫主滑行道，其他的叫联络道。
机场还设有迫降场，位于主跑道一侧，一般为经过平整和碾压的土质场地，长度与跑道相同，供
飞机在放不下起落架或其他紧急情况下强迫着陆用。滑行道、停机坪的道面要求与跑道相同。
为保障飞机在夜间和白天能见度低的条件下安全起飞和着陆，机场的飞行场地设置有各种灯



标和灯光。如图６ １所示为建设中的大型国际机场。

图６ １　建设中的国际机场

技术和生活服务区包括为保证飞机持续和安全飞行而必须的各种设施和建筑物，如维修
厂房、机库、油库、航空器材库、气象台、塔台及其相应的通信、导航、雷达设施，还有为旅客服务
的候机楼、登机廊或登机车、行李分检和传送系统以及保证机场工作人员和旅客的日常生活所
需的各种设施。如图６ ２所示为民用机场的平面示意图。

图６ ２　机场平面示意图

机场起落航线的空中进入区是沿起飞、着陆方向紧靠跑道两侧的空域。为保证飞机在复
杂气象条件下安全准确地进场着陆，现在的民用机场广泛使用自动着陆系统。机场飞行空域
包括机场地面向上垂直延伸的空域和只有一定空中范围的空域。在机场两端宽度在一定范围
内规定高度上无障碍的空间叫做机场净空。
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１．军用机场

专门供军用飞机使用的机场称为军用机场。按照机场设备的齐全程度和不同用途，可分
为永备机场和野战机场；根据所处的战略位置，军用机场又分为一线机场、二线机场和纵深机
场，一线机场也称前沿机场。军用机场的配置应符合国家的战略方针和作战意图，以便形成机
场网。
机场网是空军战场准备的主体，是航空兵部署和执行作战任务的依托，对于提高空军部队

的机动作战能力和生存能力具有重要作用。根据国家军事战略及航空兵作战任务、兵力构成、
飞机作战性能和地理条件，在保证集中于主要方向使用兵力和发挥航空兵高速机动能力的前
提下，进行军用机场布局或配置机场网。通常前沿机场供歼击机和强击机使用，其他机场供轰
炸机和运输机使用。在现代高技术战争条件下，野战机场、公路跑道、直升机用垂直起降机场
以及具备多功能保障能力的大型机场，在机场网中的地位将日益提高。
军用机场一般由飞行区、保障设施、办公居住区和交通网线组成。军用机场的保障设施包

括指挥塔、导航台、雷达站、气象站、各种机库、靶场、航空器材库、通信设施、军械设备、油料设
施和乘务设施等。交通网线包括铁路支线、场外公路和场内道路网等。
一些军用机场是军民合用的。如图６ ３所示为卫星拍摄的某军用机场照片，该机场的主

跑道长度为３６００ｍ。

图６ ３　军用机场的卫星照片

２．民用机场

民航机场有国际机场、干线机场和支线机场之分，其中国际机场设有海关、边防检查、卫生
检疫、动植物检疫和商品检验等联检机构。民用机场通常由飞行区、候机楼、货运站和交通网
组成。有些民用机场设有为航空公司服务的地面设施和维修基地。设在机场区的空中交通管
制、航空公司业务机构等一般不归机场管辖。大型民用机场也称“航空港”，过去把小型机场称
为“航站”。如图６ ４所示为阿拉伯联合酋长国迪拜国际机场的鸟瞰图。
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图６ ４　阿联酋迪拜国际机场

３．专用机场

专用机场是指军民用飞机制造厂、科研机构、专门的飞行试验研究机构和有关院校等单位
专属的机场。为某种特殊需要而专门设立的机场也属于专门机场，如体育俱乐部、农业、森林
防火和航空救护等专用机场。

４．机场地面保障设备

机场地面保障设备是保障飞行用的各种机场设备。根据飞行需要，机场的地面设备包括
机械、电气、液压和特种气体设备。为给飞机加油，机场有固定加油装置和机动加油车。机场
停机坪一般都设有交、直流电源，不同功率的电源车供飞机通电检查和发动机启动用，还设有
充电站。液压油车用于给飞机液压系统加油或进行地面检查，如收放起落架、襟翼和减速板
等。从机场的制冷站和制氧站出来的冷气（压缩空气）和氧气由冷气车和氧气车向飞机填充。
为处理可能发生的飞行事故，机场配有消防车、抢救车、救护车和各种便携式消防器材。如
图６ ５所示为大型民航客机所需的地面保障设备。
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图６ ５　机场地面保障设备

６．１．２　自动着陆系统

飞机的自动飞行控制系统和仪表着陆系统耦合，借助自动着陆系统的方位引导和垂直引
导使飞机自动地完成进场和着陆的过程称为自动着陆。自动着陆的实现需要飞机上的自动飞
行控制系统不仅控制飞机的三轴运动，还要包括对飞机推力的控制。一般在机场跑道的两端
都安装有自动着陆系统的地面设备，供飞机在不同风向时着陆使用。仪表着陆系统和微波着
陆系统是两种主要的自动着陆系统。

１ 仪表着陆系统

仪表着陆系统由飞机上的航向、下滑、指点信标接收机和指示器以及地面航向台、下滑台
和指点信标台组成，如图６ ６所示，它为飞机提供航向道、下滑道和距跑道着陆端的距离信
息，用于在复杂气象条件下引导飞机进场着陆。
航向台的天线通常设置在跑道中心线的延长线上，距离跑道端头２５０～４００ｍ；航向台的

机房一般位于天线侧面７５ｍ左右的地方。航向台的任务是提供与跑道中心线相垂直的无线
电航道信号。航向台的覆盖区要求在航向道左右１０°的扇形范围内有效导航距离达到４５ｋｍ，
在航向道左右３５°的扇形范围内达到３０ｋｍ。
航向台沿跑道中心线两侧发射两束水平交叉的辐射波瓣，跑道左边的辐射波瓣被９０Ｈｚ

的低频信号调幅，右边的被１５０Ｈｚ的低频信号调幅，如图６ ７所示。当飞机飞行在跑道中心
线所在的垂直平面内时，这两种信号的调制系数相同，飞机上的仪表指示在中心位置，即飞机
在一条“等信号区”内飞行。当飞机偏离航向时，一边的调制系数将大于另一边的调制系数，飞
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图６ ６　仪表着陆系统的地面设施

机上的仪表指针偏离中心位置，这就要求飞行员操纵飞机，使其在正确的航道上飞行。

图６ ７　航向台的辐射波束

下滑台通常设置在跑道着陆端内的一侧，距离跑道中
心线１２０ｍ左右，距跑道入口的纵向距离３００ｍ左右，功用
是为飞机提供一个倾斜度在２°～４°之间适当的着陆下滑
道。下滑台的覆盖区为下滑道左右８°以内、仰角１°～７°之
间的有效导航距离不小于１８ｋｍ。
下滑台辐射上下两个交叉的波瓣，上波瓣的载波被

９０Ｈｚ的低频信号调幅，下波瓣被１５０Ｈｚ的低频信号调幅，
两者调制系数相等的区域即为下滑“等信号区”，飞机应该
沿此下滑道下滑。当飞机偏离（高于或底于）下滑道时，飞
机上的接收机收到两个低频信号不同的调制系数，并在指
示器上给出相应的指示，飞行员根据下滑指示，操纵飞机来
调整下滑角。
指点信标分内、中、外三个信标台，均架设在跑道中心

线的延长线上。内指点信标台在离跑道端头７５～４５０ｍ的
范围内架设，中指点信标台架设位置离跑道端头１０５０ｍ
左右，外指点信标台则在离跑道端６５００～１１１００ｍ之间架
设，最佳位置为７２００ｍ处。
所有指点信标台均向上辐射一个锥形波束，发射功率为１２Ｗ。由于发射功率小，只有当

飞机在信标台上空一定的范围内飞行时，机上的接收机才能接收到信号。三个信标台的发射
频率均为７５ＭＨｚ，但不同信标台发射的载波受到不同频率的信号调幅，这样接收机收到信号
后就可以分辨出是哪个信标台发出的，并通过指示和音响信号告知飞行员，使他知道飞机离跑
道端头的距离还有多远。
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２ 微波着陆系统

微波着陆系统是一种为飞机在进近（进场）和着陆阶段提供位置信息的微波引导系统。与
仪表着陆系统对应，微波着陆系统在地面设置了方位台、反方位台和仰角台。这些导航台都发
射同一频率的信号，频率在Ｃ波段的５０３１．０～５０９０．７ＭＨｚ范围内，共有２００个频道，可选范
围远大于仪表着陆系统。为了区分同一频率上发射的不同信息，微波着陆系统采用时分多路
体制，即每个导航台在规定的不同时间发射信号。为保证飞机拉平阶段的飞行和使飞机实现
软着陆，微波着陆系统还设置了拉平台，提供飞机在跑道上空的高度信息。
微波着陆系统还可装备数据分析系统，实现地面和空中的数据传输，传送当地气象条件、

跑道长度等信息。
方位台及其天线安装在跑道端头外的中心线延长线上，沿跑道中心线向飞机进近的扇区

内发射左右扫描的窄波束，为飞机提供航向引导。仰角台及其天线装在跑道侧面飞机接地点
附近，在进近扇区内发射上下扫描的窄波束，为飞机提供下滑引导。
飞机上的电子设备从接收信号中分解并计算出飞机的方位角和仰角信息以及其他数据，

实现对飞机的复杂气象着陆引导。
国际民航组织曾经推荐用微波着陆系统取代仪表着陆系统，但由于微波着陆系统的设备

价格较高而没能实现。目前已有一种名为“差分全球定位系统”的自动着陆设备，将和微波着
陆系统形成竞争。

６．１．３　空中交通管理

空中交通管理主要是针对民用航空器的空中交通管制和空中交通服务，其目的是为所有
用户提供空域利用上的最大灵活性，组织不同用户之间分享空域，在最小限制和不危及安全的
条件下，尽可能使用户自己选择飞行剖面，从而实现最有效地利用空域和组织空中交通活动。
空中交通管理任务包括空域管理、空中交通流量管理和空中交通管制。
空域管理指的是根据空域内大多数用户的合理要求最有效地开发空域资源，保证总的交

通在任何给定区域都能和空中交通管制系统的容量相适应而进行的计划和组织工作。这些工
作包括合理划分空域，明确危险区、管制区和禁航区的区域限制，提出保留区域和特定区域的
时分制使用方法，建立和调整空中交通服务航路网及其运行要求，协调各类用户在利用空域资
源时可能发生的矛盾等。
空中交通流量管理是在空中交通超出或可能超出空中交通管制系统可利用的容量时，为

保持到达或通过该空域的空中交通为最佳容量所进行的管理工作。
空中交通管制是利用各种技术手段对飞行活动进行监视和控制，保证安全而有序的飞行。

空中交通管制的主要任务包括：监督飞机严格按照批准的计划飞行，禁止未经批准的飞机擅自
飞行，维护飞行秩序；禁止未经批准的飞机飞进空中禁区、临时禁飞区或飞出、飞入国境或边
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境；防止飞机之间、飞机与地面障碍物之间相撞；防止地面对空兵器或者对空装置误射空中正
常飞行的飞机。
空中交通管制利用航路监视雷达、二次监视雷达、机场面监视雷达和精密进场雷达，各种

导航设备和各种通信设备，以及地面指挥组成空中交管系统，完成对飞机的监视、识别和引导，
并提供安全保障。作为空中交通管制依据的飞行信息来自三个方面：第一，不断监视本区飞机
飞行航迹的雷达和二次雷达（接收目标上发射机转发的辐射信号）所监测到的信息；第二，本区
域气象部门发布的气象信息；第三，飞机起飞进入航路、飞机从其他区域管制中心进入本区的
飞行计划信息。这些信息经计算机处理后通过显示器显示，管制人员依此对飞行进行管制。
为实行空中交通管制，需要在飞行航线上划定不同的管制区域，如航路、空中走廊、航站管

制区、塔台管制区和等待空域管制区等。
航路：航路是可航行空域中的标志性通道，连接机场与空中交通管制交点。航路通常在飞

行频繁的大城市之间划设。沿航路一定距离及转弯点都有导航设施，连接各个导航设施的直
线就构成航路中心线。航路规定有上限高度、下限高度和宽度，宽度取决于导航设施配置的间
距和性能，一般不是固定的，我国除沈阳到长春和无锡到合肥等少数航路较窄外，其余航路的
宽度均为距中心线两侧各１０ｋｍ。沿航线飞行的飞机都要在航路内飞行，并接受管制。
空中走廊：空中走廊是为飞机进出某地区而划定的具有一定宽度的空中通道，通常设在飞

行频繁的城市附近上空以及国际航线通过的边境地带上空，与航路相连接。走廊宽度一般为

８～１０ｋｍ，长度离机场１００ｋｍ左右。飞机在走廊内飞行必须保持规定的航向和高度，严格遵
守管理员的指挥。
管制区：为确定各空中交通管制中心管辖的范围，将航路通过的区域又划分管制区。在管

制区飞行的飞机，必须服从这一区域空中交通管制中心的管制。管制区的下限高度一般高于
地面２００ｍ。
航站管制区：航站管制区通常为以机场为中心、半径５０～１００ｋｍ范围内的空域，但不包

括机场塔台所管的范围。该管制区主要对进场和离场的飞机进行管制。
塔台管制区：塔台管制区是以机场为中心、半径９ｋｍ左右由地面向上延伸的圆柱形空

间。该管制区的职能是维持机场秩序，指挥飞机滑行、起飞和着陆，防止飞机发生碰撞。
等待空域管制区：由于机场起降航线拥挤或气象原因，飞机不能立即着陆时，为这些飞机

划定的一个飞行区域叫等待空域。等待着陆的飞机可在该空域内盘旋飞行，然后按由低到高
的顺序逐层下降着陆。等待空域一般设在全向信标台附近。
如图６ ８所示为空中交通管制体系中的飞机飞行示意图。
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图６ ８　空中交通管制体系中的飞机飞行示意图

６．２　航天器地面设施与保障系统

６．２．１　航天发射场

航天发射场是发射运载火箭将各种航天器送入太空的地方。它的别名很多，如航天中心、
卫星发射场、卫星发射基地、卫星发射中心和火箭发射场等。虽然目前世界上有超过６０个国
家从事航天活动，但建有航天发射场的国家只有美国、俄罗斯、法国、中国、日本、印度、意大利
和以色列。以前的航天发射场都是极其保密的，随着航天活动与经济发展之间关系的日益密
切以及航天技术国际交流与合作的日益频繁，加上天上的侦察卫星能将宽阔的发射场一览无
余，航天发射场的神秘面纱已经被揭开。

１ 航天发射场概况

航天发射场的功能主要是为了保证把航天器成功地送入预定的轨道，要对运载工具和航
天器进行发射前的各种准备，并实施发射。另外，还要对火箭发动机等系统进行单项试验、对
各种设备进行检验和培训科技人员等，航天发射场也是一个科学试验中心。
选择航天发射场的场址，要综合考虑多方面的因素。
首先要根据本国所在的地域，尽可能把发射场建在低纬度地区，越接近赤道越好，这样可
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以充分利用地球自转的附加速度（赤道为４６５ｍ／ｓ），降低运载工具的能量消耗，同时还有利于
地球静止轨道航天器入轨。如法国的库鲁航天发射场就建在南美洲地处赤道的法属圭亚那
境内。
其次应该有良好的自然条件。发射区和回收区均应该是人烟稀少的地方，地势平坦，地质

结构稳定，具有较好的气象条件，有良好的水质、供水条件和丰富的水源。
另外，要有良好的航区。“航区”是指航天器起飞至入轨这一段的飞行路线以下的地面区

域。航区应避开人口稠密区、重要工业区和军事区，应具备布设测控站的有利地理位置和工作
环境、方便的交通运输条件、良好的供电和通信设施等。航天发射场场址的选择还应有利于环
境保护和具备未来发展的适应性，同时还不能因航天发射带来外交问题。

２ 航天发射场的组成

由于所承担的发射任务不同，地理和环境条件也有区别，所以航天发射场没有一个最佳的
典型方案。不过，一个航天发射场应该由技术区、发射区、测控系统和其他保障系统等四部分
组成，如图６ ９所示。航天器的回收区和着陆场一般不属于航天发射场。

图６ ９　航天发射场的典型组成

（１）技术区
技术区是航天发射场的重要组成部分，建筑设施配有各种通用和专用设备，可对运载火箭

和航天器进行验收、存放、组装、测试和定期检查。一个发射场可设一个或几个技术区，如可分
运载工具和航天器两个技术区。在确保安全的条件下，技术区与发射区之间相隔的距离要尽
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可能短，以节省修路和运输费用。
影响技术区组成和结构的主要因素是运载工具和航天器的类型、组装和发射准备方式。

俄罗斯采用水平组装、对接、测试和水平状态整体运往发射区的方案，这种方案不需要高大厂
房，可在室内进行作业，有利于提高工作质量，还可提高发射台的利用率；但必须在发射台上进
行垂直综合测试，起竖比较困难，容易受到气候的影响。
美国、欧洲空间局和日本均采用垂直组装、对接、测试和垂直整体运往发射区的方案，采用

这种方案可以在技术区完成发射前的技术准备工作，到发射区后只进行推进剂的加注和实施
发射；但需要建造高大厂房，需要专用运输车辆和专用运输道路，建设成本高。为最大限度地
保证发射成功率，美国采用了技术区和发射区合二为一的发射前准备工艺技术方案，该方案在
发射区建一个可移动的垂直测试厂房，工作时，厂房沿铁道线移动，将发射台围在里面，把运载
工具和航天器的组件、部件直接运到发射区，在发射台上进行垂直组装、对接和测试，发射前将
厂房移开。如图６ １０所示。

图６ １０　垂直测试厂房

（２）发射区
发射区是对航天器实施发射的场所，配备有一

整套为发射服务的专用和通用设备和建筑。发射
区接纳来自技术区的运载工具和航天器，并将它们
起竖到发射台上，进行发射前的最后测试（垂直组
装和运输的不需要测试），然后加注推进剂和充填
压缩气体，最后完成发射。一个发射场也可设置多
个发射区，发射区之间有一定的间距要求。
发射区的发射设施根据其结构可分为地面、半

地下和高台式三种。地面发射区的发射台和发动
机喷焰导流槽等主要设备布置在地面，用于发射
中、小型运载火箭。半地下和高台式发射设施则用
于大型和超大型运载工具的发射。如图６ １１所示为美国“大力神”运载火箭发射区的布
局图。

（３）测控系统
测控系统是设置在发射区和航区上的一系列地面测控站和海上专用测量船，用来测量航

迹、发送指令、接收和处理运载工具和航天器发出的遥测信息等。位于发射区的测控系统除了
对运载工具起飞和飞行的初始阶段跟踪测量外，更重要的是为了确保发射区安全，提供安全控
制信息。

（４）其他保障系统
技术保障系统是为进行技术准备和事后处理服务的，它是发射场开展工作的神经中枢。

后勤保障系统通常包括供水、供电和通信系统，机场、码头、铁路和公路交通运输系统，推进剂
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图６ １１　“大力神”运载火箭的发射区布局

的生产和贮存区，物质和生活用品的供应集散区以及工作人员的居住区等。气象保障是航天
发射场的一个关键，所以气象台、站也是重要的保障设施。

３ 世界主要航天发射场

肯尼迪航天中心是美国最大的航天器发射基地，占地面积５６０ｋｍ２，成立于１９６２年７月，
位于美国佛罗里达州东海岸的梅里特岛上，南与卡纳维拉尔角毗邻，中心坐标为西经８０°２０′，
北纬２８°３０′。美国的“阿波罗”登月飞船就是用“土星”５号运载火箭从该中心发射成功的。在
肯尼迪航天中心成立前，美国第一颗人造地球卫星也是从这里发射成功的。现在该中心主要
是航天飞机的发射和着陆场。
拜科努尔航天发射场是俄罗斯最大的航天器发射基地，东西长约８０ｋｍ，南北长约３０ｋｍ，

苏联于１９５５年开始建造，坐落在哈萨克斯坦境内的锡尔河畔，中心坐标是东经６３°２０′，北纬

４６°。该发射场可发射各种用途的卫星、载人和不载人飞船、月球探测器、星际探测器和空间站
等航天器和进行运载火箭飞行试验。前苏联的第一颗人造地球卫星、第一艘载人飞船和第一
个女航天员所乘坐的飞船都是从这里发射上天的。该发射场还可进行洲际导弹的各种试验。
库鲁航天中心是在法国国家航天研究中心的领导下，于１９６６年开工修建的。库鲁航天中

心位于南美洲北部的圭亚那，中心纬度为北纬５°１４′，地理位置非常好，１９６８年４月起用，主要
用于发射欧洲的“阿丽亚娜”运载火箭。
日本种子岛航天中心位于日本南部，由竹崎、大崎和吉信三个发射场组成。这些发射场均

处于北纬３０°以北附近。１９７５年，日本第一枚Ｎ １火箭从这里发射升空，并把日本的第一颗
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卫星送人轨道。日本的 Ｈ系列运载火箭也在该中心发射。

４ 我国的航天发射场

从１９５６年开始，经过４０多年的建设，我国已经建成酒泉、西昌和太原三个卫星发射中心。
这三座洋溢着中华民族豪气的航天城，使我国各种用途、各种轨道和各种重量的卫星发射各得
其所，各种运载火箭有其优良可靠的腾飞之地。

（１）酒泉卫星发射中心
酒泉卫星发射中心位于我国甘肃省境内，中心纬度为北纬４１°。北面是居延海盆地、东边

东南部是巴丹吉林沙漠，西临马宗山脉，南面即为酒泉地区。酒泉卫星发射中心是我国建立最
早，试验次数最多的发射场。１９５８年动工兴建，１９６０年交付使用。整个发射场东西长

３００ｋｍ，南北宽５０ｋｍ，海拔在１０００ｍ左右，绝大部分是罕见人烟的戈壁滩。这里具有丰富
的地下水资源，全年大部分时间的气候都满足航天发射要求。早期的酒泉卫星发射中心主要
用于导弹的综合试验，１９７０年开始，已经完成了几十次卫星发射。
该中心主要承担大倾角、中低轨道的各种试验卫星和应用卫星的发射任务，还可进行中、

远程导弹的发射试验。这里发射使用的运载火箭主要是“长征”１号和“长征”２号系列。该中
心已完成的主要任务有：我国第一颗近程导弹发射试验，我国第一颗人造地球卫星“东方红”１
号，我国首先从这里向太平洋发射远程运载火箭，首先从这里发射一箭三星，从１９７５年开始的
所有返回式卫星全部在此发射，以及所有“神舟”号试验和载人飞船。
为实施载人航天工程，酒泉卫星发射中心专门建设了垂直总装发射工位。
（２）西昌卫星发射中心
西昌卫星发射中心位于四川省西南部的凉山彝族自治州境内，中心纬度为北纬２８°，周围

青山环抱，景色优美，气候宜人，平均海拔１５００ｍ，距西昌市约６０ｋｍ。该中心于１９７０年开始
建设，１９８３年竣工交付使用，并于１９９０年新建了发射功能更加齐全的发射台。
该卫星发射中心拥有两个自成系统的发射工位，一个主要利用“长征”３号运载火箭发射

地球同步轨道通信卫星和气象卫星；另一个主要使用“长二捆”和大推力的“长征”３号系列火
箭，将重量更大的有效载荷送入地球轨道。该中心发射了我国第一颗试验通信卫星、实用通信广
播卫星和实用通信卫星。而且首次将美国制造的“亚洲”１号通信卫星送入地球同步转移轨道。

（３）太原卫星发射中心
太原卫星发射中心位于我国山西省太原市西北的高原地区，北纬３９°，海拔１５００ｍ，这里

群山环绕，气候干燥。该中心１９６６年３月动工兴建，两年后建成并投入使用，１９６８年１２月８
日，我国第一代中程火箭的全程飞行试验在这里成功进行。
太原卫星发射中心具有多轨道、多射向和远射程发射能力，担负太阳同步轨道气象和资源

卫星以及运载火箭的发射任务，这里使用的运载火箭为“长征”２号丙改进型和“长征”４号系
列。我国的“风云”系列太阳同步轨道气象卫星从这里发射升空。从１９９７年到１９９８年，４次
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一箭二星发射了国外的８颗“铱”星。

６．２．２　航天器回收区和着陆场

航天器的回收区可设在陆上，也可设在海上。陆上回收区应选择地势平坦、开阔、视野好、
人烟稀少、交通较方便并且位于现有测控站附近的地方；海上回收区应选择海况较好，在附近
岛屿上有测控站的海域。美国载人飞船回收区设在太平洋夏威夷群岛的南北两侧海域，航天
飞机助推火箭的回收区设在离发射场２６０ｋｍ的大西洋海面上。俄罗斯的回收区设在陆地
上。我国“神舟”系列飞船的回收区设在内蒙古中部的草原上。
美国航天飞机返回地面时需要着陆场。美国肯尼迪航天中心有专门的航天飞机着陆场，

着陆跑道长４８００ｍ、宽９１ｍ、两端各有３０５ｍ的安全超越滑行道。美国爱德华空军基地是航
天飞机的紧急着陆场。

６．２．３　航天测控网

航天测控网是“航天测量控制与数据采集网”的简称，其主要任务包括跟踪测量和监视航
天器的飞行轨道及工作状态、实时完成对航天器轨道和姿态的控制、接收和处理航天器发送的
各种信息、对出现故障并可能造成危害的航天器实施安全的自毁控制、向航天器用户提供航天
器的相关信息。航天测控网利用测量跟踪技术、遥测遥控技术、通信技术和计算机技术，完成
对航天器的轨道测量和控制。
航天测控网由测控中心和测控站组成。航天测控中心是信息收集、交换、处理和控制的中

枢，任务是实时指挥和控制测控站，收集、处理和发送各种测量数据，确定航天器的轨道要素，
发布轨道预报，监视航天器的轨道、姿态和工作状态等。测控站的分布较广，有陆上测控站、海
上测量船、空中测量飞机和数据中继卫星四大类，任务是根据测控中心的指示与航天器通信，
直接接收测量信息和向航天器发送控制指令，可配合或单独对航天器进行控制。
我国除了在酒泉、西昌和太原三大卫星发射中心的场区建立了完善的测控系统外，还在全

国各地建立了若干个固定的航天测控战，形成了广阔的测控网络。

４０年前创立的西安卫星测控中心以数据处理系统为主体，装备有性能优良的测控、通信
和数据处理设备，采用先进的通信和指挥控制手段，逐步完善了轨道确定、数据处理和卫星控
制方案，还开发了许多实用的软件系统。西安卫星测控中心先后完成了对中国所有运载火箭
和卫星发射过程的跟踪测量和监视控制，对在轨卫星进行长期的管理，还承担大型火箭飞行试
验任务中的信息交换和测控，以及外国卫星发射任务的测控支持。
我国的海上测控设施主要是“远望”号测量船，船长１９０ｍ，宽２３ｍ，排水量超过２００００ｔ，

续航能力大于３００００ｋｍ，具有很强的适航性，部署在太平洋上，由西安卫星测控中心指挥。
船上装有单脉冲雷达、微波统一测控系统、双频测控设备、船载遥测系统、激光电影经纬仪、综
合船姿船位系统、变形测量设备和中心计算机等设备。从１９８０年开始，两艘“远望”号测量船
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多次完成了航天测量任务。１９９５年，新一代的第三艘“远望”号测量船建成，使我国的航天海
上测量技术跃上了一个新的台阶。

１９７８年１月，在北京建立了航天试验指挥所，该试验指挥所是执行航天发射任务的最高
指挥机构，对相关部门实施统一指挥和协调。在北京，可以通过试验指挥所的大屏幕看到和指
挥千里之外的火箭准备、发射、升空和飞行的全过程。

６．２．４　发射窗口

发射窗口是一个时间概念，是允许运载火箭发射航天器的时间范围，故又称发射时机。准
确选择发射窗口是保证航天器发射成功的重要条件之一。
决定发射窗口需要考虑许多方面的因素，如天体运行的轨道条件、航天器的轨道要求和工

作条件、地面跟踪测控和气象条件等。所要发射的航天器要进入什么样的轨道，是最重要的考
虑因素。航天器的轨道有四种形式：极轨道是通过地球南北极的轨道；顺行轨道是利用地球自转
的速度分量的轨道；逆行轨道与顺行轨道相反，是太阳同步轨道卫星必须用的轨道；赤道轨道是
环绕地球赤道的轨道，离地面３５７８６ｋｍ高的赤道轨道称为地球静止轨道或地球同步轨道。
运载火箭的发射窗口有以下三种。
年计发射窗口：在指定的年份内连续几个月份中发射，适用星际探测器发射任务，如哈雷

彗星探测器，应在哈雷彗星回归的年份发射。
月计发射窗口：在指定的某个月份内连续几天中发射，适用于月球探测器发射任务。
日计发射窗口：在指定的某一天内某时刻到另一时刻发射。所有航天器的最终发射时机，

都要用日计发射窗口的形式确定下来。

６．３　导弹发射装置和地面设备

导弹发射装置是用来支承导弹、进行发射前准备、测试、瞄准并发射导弹的专用设备。为
提高导弹武器系统的机动化，许多现代导弹的发射装置同时也是导弹的运输装备。地面设备
是指发射装置之外的其他辅助设备，其主要任务是完成导弹贮存、防护、运输、转载、弹头弹体
对接、起竖、供气、供电、液体推进剂加注、测试、瞄准、发射、发射控制等各项作业。
导弹的种类很多，其发射装置和地面设备的差异也很大。一般地讲，战术导弹的发射装置和地

面设备要简单一些，战略弹道导弹的发射则比较复杂，本节重点介绍战略弹道导弹的发射设施。

６．３．１　战略弹道导弹的发射方式

导弹的发射方式实际上是指与导弹发射相关的诸要素的组合方式。这些要素包括发射地
点、发射动力、发射姿态和发射装置等。战略弹道导弹通常从其发射装置上垂直发射。发射动
力有热发射和冷发射之分，热发射就是直接利用导弹主发动机点火发射；冷发射则是借助辅助
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动力把导弹从发射筒内弹射出去，在导弹到达一定高度时再点燃导弹的主发动机。发射地点
有陆基和海基两种形式，陆基又有固定发射和机动发射之分，海基主要是在导弹核潜艇上发
射。美国的所谓“三位一体”核威慑战略既包含了陆基和海基的战略弹道导弹，还包括空基的
核力量，但空中发射的不是弹道导弹。空基核力量主要包括利用战略轰炸机投放核装置和从
空中发射战略巡航导弹，即带有核弹头的巡航导弹。
弹道导弹发射方式的演变主要取决于不断提高的战略武器系统的生存力要求。过去绝大

多数弹道导弹部署在地下发射井和核潜艇上，少数部署在陆地发射车和铁路列车上。
地下井发射方式的发射点固定，具有较好的发射环境，导弹的安全性好，有一定的抗核打

击能力，具有较高的命中精度。随着战略武器精度的不断提高和核打击能力的增强，地下发射

图６ １２　美国洲际导弹发射井的玻璃顶盖

井也不断地进行加固，使其具有抗超压的能力。
冷战结束后，东西方两大阵营的对抗已不复存
在，美俄开始了艰苦的核裁军谈判，并取得重大
成果，双方的战略核弹头均已经削减了一半左
右，并将继续削减到双方各保留２０００枚左右。
到现在，美国和俄罗斯的第一、二代战略弹道导
弹均已销毁，但双方仍保留突防能力更强、命中
精度更高、毁伤力更大的先进战略弹道导弹。如
图６ １２所示为美国“民兵”２号洲际导弹发射井
的玻璃顶盖，如图６ １３所示为地下发射井中的
“民兵”２号洲际导弹，如图６ １４所示为核导弹
发射按钮。

图６ １３　地下发射井的“民兵”２号洲际导弹 图６ １４　战略弹道导弹的发射按钮
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随着侦察和探测手段的日益改善，地下井很容易被敌方发现并被摧毁，而且从地下井发射
的导弹也容易被对方的弹道导弹防御系统拦截。为保持一定的核报复能力，各国在不断对地
下发射井进行加固的同时，都着力发展和部署陆基机动发射的固体战略弹道导弹和加强海基
导弹的部署，以提高导弹的隐蔽性、机动性和灵活性。

６．３．２　陆基战略导弹发射装置和地面设备

陆基发射方式主要有三种：导弹可转移的地下井发射、多掩体多发射点公路机动发射和不
定点的铁路列车机动发射。

１．地下井发射

高抗力隐蔽式地下井发射方式适用于大型液体推进剂导弹。如图６ １５所示为美国“大
力神”２号导弹的发射井，该导弹采用井下热发射方式，发动机工作时产生的燃气由排气道排出。
地下发射井发射方式的弱点是井的位置是固定不变的，一旦发射导弹后，发射井就暴露了。

图６ １５　“大力神”２号导弹发射井

提高导弹的生存力和作战效能，除对地下井进行抗核加固外，还可采用冷发射技术和导弹
快速转移技术。冷发射时，井体不受导弹发动机高温燃气的热冲击，发射井不需要设置排气通
道，井的尺寸可以缩小，发射后不需要修复井体，可迅速实现再装弹发射；即使核打击造成井体
倾斜和移位，但由于导弹不与井体接触，仍然可从冷发射的发射筒中弹射出去。利用“运输—
起竖—装弹”多用车，可实现导弹在地下井之间的转移，快速地从地下发射井取出或装入。
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２．公路机动发射

实际上简单的区域公路机动发射方式是战略弹道导弹最初的发射方式，不过现在的公路
机动发射具有多掩体、多发射点、公路网快速机动等特征。
为了扩大车载机动导弹的机动范围和缩短机动过程中对空暴露时间，导弹的尺寸和质量

应越小越好，所以采用这种发射方式的只能是固体推进剂导弹。另外还要在机动地区设置大
量的掩体，作为待机隐蔽点，并利用掩体进行发射前准备，以实现可靠的快速发射。公路机动
的发射装置要求较高，一般采用多用途运输车，即除了具备运输、起竖和发射导弹的功能外，还
要具有保温、调温、发射筒调直与万向回转，水平装填和贮存导弹等多种功能。
公路机动一般分三种发射方式。第一种发射方式是在一定的区域建立掩体群，掩体之间

用公路相连，导弹装于发射车内，平时在掩体内待机或不定期转移，接到命令即迅速驶向应急
发射点起竖发射，这种方式适用于重型的固体洲际导弹。第二种是掩体式公路机动发射，加固
的掩体比较分散，相互之间公路相连，发射车在掩体间作较长距离的机动转移，运输车可装假
弹机动，真弹在掩体隐藏，这种方式适合于中型固体导弹。第三种方式是越野机动不定点发
射，导弹发射车可在各种等级的公路上机动作战，在临时选定的发射点发射导弹，小型弹道导
弹一般采用这种机动方式。

３．铁路机动发射

由于铁路的承载能力比公路高，这种方式对导弹的尺寸和质量限制较小。列车在机动过
程中，比较容易解决导弹的保温和检测问题。但一旦铁路被破坏，就很难实现机动。

６．３．３　海基战略弹道导弹的发射装置

海基导弹的发射方式包括潜艇发射和水下发射阵地发射，潜艇水下发射受到更广泛的重

图６ １６　潜艇发射管结构示意图

视，因为这种方式的隐蔽性好，导弹生存
力强。
如图６ １６所示为潜艇发射管的结构示

意图。发射筒内壁装有泡沫塑料衬垫，用以
减轻导弹在潜艇运动时所受的横向过载，并
支撑导弹。发射时，在打开发射筒筒盖之前，
需要先向导弹外壳与发射筒壁之间的空隙充

灌压缩空气，使这里的压力与潜艇外面的水
压相等，然后打开发射筒盖进行发射。潜艇
发射也分冷、热两种方式，冷发射方式可采用
辅助动力系统或助推发动机完成。
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巡航导弹也可在潜艇上发射，早期的潜射巡航导弹直接利用鱼雷发射管发射，后来发展了
技术性很强的核潜艇巡航导弹垂直发射装置。

思考题

１ 简述机场的功用和组成。

２ 机场地面保障设施一般包括哪些内容？

３ 仪表着陆系统由哪几部分组成？各自的作用是什么？

４ 什么是空中交通管理？空中交通管制的空域是如何划分的？

５ 选择航天发射场的场址一般要考虑哪些因素？

６ 简述航天发射场的组成。

７ 我国有哪几个卫星发射中心？它们分别用什么运载工具发射什么样的航天器？

８ 航天测控网由哪几部分组成？功用是什么？

９ 简要说明战略弹道导弹的发射方式。

１０陆基战略弹道导弹有哪几种发射方式？各有什么特点？
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