
第一章 导弹飞行的力学环境 

目的要求: 
1、掌握描述作用在导弹上的空气动力和空气动力矩的坐标系定义； 
2、掌握作用在导弹上的空气动力和力矩的物理成因、计算公式； 
3、掌握攻角、侧滑角压力中心和焦点的定义及其确定方法。 
重点、难点： 
作用在导弹上的空气动力及其力矩的物理成因。 
教学方法： 
在已学过“空气动力学”、“气动力计算”两门课的基础上，结合多媒体演示和课堂分析讲解，
以及飞行器吹风和气动力计算网格图等，完成教学内容的讲授。 
授课时数：6个课时。 
 
在飞行过程中，作用在导弹上的力主要有：空气动力、发动机推力和重力。本章将扼要介绍

作用在导弹上的空气动力、空气动力矩、推力和重力的有关特性。 

§1–1  空气动力 

一、 两个坐标系 

空气动力的大小与气流相对于弹体的方位有关。其相对方位可用速度坐标系和弹体坐标

系之间的两个角度来确定。习惯上常把作用在导弹上的空气动力 R 沿速度坐标系的轴分解
成三个分量来进行研究。 

二、 空气动力的表达式   

空气动力 R沿速度坐标系分解为三个分量，

分别称之为阻力 X（沿 ox 轴负向定义为

正）、升力 Y（沿 轴正向定义为正）和侧

向力 Z（沿 轴正向定义为正）。实验分析

表明：空气动力的大小与来流的动压头 和

导弹的特征面积(又称参考面积)S 成正比，
即 
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式中  , ,x yC C Cz——无量纲比例系数，分别称为阻力系数、升力系数和侧向力系数(总称为

气动力系数)； 

  ρ——空气密度； 
  V ——导弹飞行速度； 
  ——参考面积，通常取弹翼面积或弹身最大横截面积。 S
 

三、 升力   

全弹升力 Y的计算公式如下： 

21
2yY C V Sρ=      

在导弹气动布局和外形尺寸给定的条件下，升力系数 基本上取决于马赫数yC Ma、攻角α 和

升降舵的舵面偏转角 zδ （简称为舵偏角，按照通常的符号规则，升降舵的后缘相对于中立

位置向下偏转时，舵偏角定义为正），即 

                ( ), ,y zC f Ma α δ=                            (1–2) 

在攻角和舵偏角不大的情况下，升力系数可以表示为α 和 zδ 的线性函数，即 

                  0
z

y y y yC C C Cδα
zα δ= + +                         (1–3) 

式中  ——攻角和升降舵偏角均为零时的升力系数，简称零升力系数，主要是由导弹气

动外形不对称产生的。 

0yC

对于气动外形轴对称的导弹而言， 0 0yC = ，于是有 

                 z
y y yC C Cδα

zα δ= +                            (1–4) 

当马赫数Ma固定时，升力系数 随着攻角yC α 的增大而呈线性增大，但升力曲线的线性关

系只能保持在攻角不大的范围内，而且，随着攻角的继续增大，升力线斜率可能还会下降。

当攻角增至一定程度时，升力系数将达到其极值。与极值相对应的攻角，称为临界攻角。超

过临界攻角以后，由于气流分离迅速加剧，升力急剧下降，这种现象称为失速(图 1.3)。 



当已知系数 yCα和 z
yCδ ，飞行高度 H（用于确定空气密度 ρ）和速度 V，以及导弹的飞行攻

角α 和舵偏角 zδ 之后，就可以确定升力的大小，即 
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或写成 
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因此，对于给定的导弹气动布局和外形尺寸，升力可以看作是四个参数：导弹速度、飞行高

度、飞行攻角和升降舵偏角的函数。 
 

四、 侧向力 

侧向力（简称侧力）Z与升力 Y类似，在导弹气动布局和外形尺寸给定的情况下，侧向力系

数基本上取决于马赫数Ma、侧滑角 β 和方向舵的偏转角 yδ （后缘向右偏转为正）。当 β 、

yδ 较小时，侧向力系数 zC 可以表示为： 

y
z z zC C Cδβ

yβ δ= +                           (1–6) 

根据所采用的符号规则，正的 β 值对应于负的 zC 值，正的 yδ 值也对应于负的 zC 值，因此，

系数 zC β 和 y
zCδ
永远是负值。 

对于气动轴对称的导弹，侧向力的求法和升力是相同的。如果将导弹看作是绕 ox 轴转过了

，这时侧滑角将起攻角的作用，方向舵偏角

3

90o
yδ 起升降舵偏角 zδ 的作用，而侧向力则起

升力的作用(如图 l.4所示)。于是对气动轴对称的导弹，有 



z yC Cβ α= −  

y z
z yC Cδ δ= −  

五、 阻力 

 
导弹的空气阻力通常分成两部分来进行研究。与升力无关的部分称为零升阻力(即升力为零
时的阻力)；另一部分取决于升力的大小，称为诱导阻力。即导弹的空气阻力为 

0 iX X X= +  

式中  0X ——零升阻力； 

iX ——诱导阻力。 

零升阻力包括摩擦阻力和压差阻力，是由于气体的粘性引起的。在超音速情况下，空气还会

产生另一种形式的压差阻力——波阻。大部分诱导阻力是由弹翼产生的，弹身和舵面产生的

诱导阻力较小。 
定义阻力系数 
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相应地，阻力系数也可表示成两部分，即 

0x xC C Cxi= +                            (1–6) 

式中  0xC ——零升阻力系数； 

xiC ——诱导阻力系数。 



阻力系数 xC 可通过理论计算或实验确定。在导

弹气动布局和外形尺寸给定的条件下， xC 主要

取决于马赫数Ma，雷诺数 ，攻角Re α 和侧滑

角 β ，在给定α 和 β 的情况下， xC ～Ma的关

系曲线如图 l.5 所示。当Ma接近于 l 时，阻力
系数急剧增大。这种现象可由在导弹的局部地方

和头部形成的激波来解释，即这些激波产生了波

阻。随着马赫数的增加，阻力系数 xC 逐渐减小。 

因此，在导弹气动布局和外形尺寸给定的情况下，阻力随着导弹的速度、攻角和侧滑角的 
增大而增大。但是，随着飞行高度的增加，阻力将减小。 

§1–2  气动力矩、压力中心和焦点 

六、 气动力矩的表达式   

为了便于分析导弹的旋转运动，把总的气动力矩 M 沿弹体坐标系 分解为三个分量，

分别称为滚转力矩

1 1 1ox y z

1xM （与 轴的正向一致时定义为正） 、偏航力矩1ox 1yM （与 轴的正

向一致时定义为正）和俯仰力矩 1

1oy

zM （与 轴的正向一致时定义为正）。与研究气动力时一

样，用对气动力矩系数的研究来取代对气动力矩的研究。气动力矩表达式为 
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式中 、 、 为无量纲的比例系数，分别称为滚转力矩系数、偏航力矩系数和俯仰

力矩系数(统称为气动力矩系数)；L为特征长度。工程应用通常选用弹身长度为特征长度，

也有将弹翼的翼展长度或平均气动力弦长作为特征长度的。 

1xm 1ym 1zm

七、 压力中心和焦点 

空气动力的作用线与导弹纵轴的交点称为全弹的压力中心（简称压心）。 
升力可按下式计算： 

0
z

zY Y Y Y δαα δ= + +  

由攻角所引起的那部分升力 的作用点，称为导弹的焦点。由升降舵偏转所引起的那部

分升力

ααY

z
zY δ δ 作用在舵面的压力中心上。 



对于有翼导弹，弹翼是产生升力的主要部件，因此，这类导弹的压心位置在很大程度上取决

于弹翼相对于弹身的安装位置。此外，压心位置还与飞行马赫数Ma、攻角α 、舵偏角 zδ 等

参数有关，这是因为这些参数变化时，改变了导

弹上的压力分布的缘故。 
压心位置常用压力中心至导弹头部顶点的距离

px 来表示。压心位置 px 与飞行马赫数和攻角的

关系如图 1.6所示。由图看出，当飞行速度接近
于音速 a时，压心位置的变化幅度较大。 
一般情况下，焦点一般并不与压力中心重合，仅

当 0zδ = 且导弹相对于 1 1x oz 平面完全对称(即

)时，焦点才与压力中心重合。 0 0yC =

根据上述焦点的概念，还可以这样来定义焦点：该点位于纵向对称平面之内，升力对该点的

力矩与攻角无关。 

§1–3  俯仰力矩 

俯仰力矩 zM 又称纵向力矩，它的作用是使导弹绕横轴 作抬头或低头的转动。在气动布

局和外形参数给定的情况下，俯仰力矩的大小不仅与飞行马赫数

1oz

Ma、飞行高度 H有关，还

与飞行攻角α 、升降舵偏转角 zδ 、导弹绕 轴的旋转角速度1oz zω  (下标“l”也省略，以下

同)、攻角的变化率α& 以及升降舵的偏转角速度 zδ& 等有关。因此，俯仰力矩可表示成如下的

函数形式： 

( ), , , , , ,z a z zM f M H zα δ ω α δ= &&  

当 , , ,z zα δ α δ&& 和 zω 较小时，俯仰力矩与这些量的关系是近似线性的，其一般表达式为 

    0
z z z

z z z z z z z z zM M M M M M Mδ ω δα
z

αα δ ω α= + + + + +
&& && δ          (1–9) 

严格地说，俯仰力矩还取决于其它一些参数，例如侧滑角 β ，副翼偏转角 xδ ，导弹绕ox 轴

的旋转角速度

1

xω 等，通常这些参数的影响不大，一般予以忽略。 

由攻角α 引起的力矩 zM αα是俯仰力矩中最重要的一项，是作用在焦点的导弹升力Yz
αα 对重

心的力矩，即 

( ) ( )z z g F y g FM Y x x C qS x xα α αα α α= − = −  



式中  Fx 、 gx ——导弹的焦点、重心至头部顶点的距离。 
又因为 

z zM m qSLα αα α=  

于是有 

( ) ( )/z y g F y g Fm C x x L C x xα α α= − = −  

式中  Fx 、 gx ——导弹的焦点、重心位置对应的无量纲值。 

为方便起见，先讨论定常飞行情况下（此时 0z zω α δ= = =&& ）的俯仰力矩，然后再研究由

, ,z zω α δ&& 所引起的附加俯仰力矩。 

八、 定常直线飞行时的俯仰力矩  

所谓定常飞行，是指导弹的飞行速度 V、攻角α 、

舵偏角 zδ 等不随时间变化的飞行状态。若导弹作定

常直线飞行，即 0z zω α δ= = =&& ，则俯仰力矩系数的

表达式变为 

           0
z

z z z zm m m mδα
zα δ= + +      (1–11) 

对于外形为轴对称的导弹， ，则有 0 0zm =

z
z z zm m mδα

zα δ= +                               (1–12) 

实验表明：只有在小攻角和小舵偏角的情况下，上述线性关系才成立。随着 , zα δ 增大，线

性关系将被破坏（见图 1.7）。 
 

九、 纵向平衡状态  

( )zm f α= 曲线与横坐标轴的交点称为静平衡点，对应于 0zm = ，即作用在导弹上的升力对

重心的力矩为零，亦即导弹处于力矩平衡状态。这种俯仰力矩的平衡又称为导弹的纵向静平

衡。 
平衡舵偏角与平衡攻角的关系可令(1–12)式的右端为零求得，即 
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平衡升力系数的计算方法如下： 
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在进行弹道计算时，若假设每一瞬时导弹都处于上述平衡状态，则可用(1–14)式来计算导弹
在弹道各点上的平衡升力。这种假设，通常称为“瞬时平衡”假设，即认为导弹从某一平衡

状态改变到另一平衡状态是瞬时完成的，也就是忽略了导弹绕质心的旋转运动。此时作用在

导弹上的俯仰力矩只有 zmαα和 z
z zmδ δ ，而且此两力矩总是处于平衡状态，即 

0z
z b z zbm mδαα δ+ =                       (1–15) 

导弹初步设计阶段采用瞬时平衡假设，可大大减少计算工作量（将在第二章中详述）。 

十、 纵向静稳定性 

导弹的平衡有稳定平衡和不稳定平衡。在稳定平衡中，导弹由于某一小扰动的瞬时作用而破

坏了它的平衡之后，经过某—过渡过程仍能恢复到原来的平衡状态。在不稳定平衡中，即便

是很小的扰动瞬时作用于导弹，使其偏离平衡位置，也没有恢复到原来平衡位置的能力。判

别导弹纵向静稳定性的方法是看导数 zmα 的性质，即 

当 0
bzmα

α α= < 时，为纵向静稳定； 

当 0
bzmα

α α= > 时，为纵向静不稳定； 

当 0
bzmα

α α= = 时，是纵向静中立稳定，因为当α 稍离开 bα 时，它不会产生附加力矩。 

图 1.8 给出了 ( )zm f α= 的三种典型情况，它们分别对应于静稳定、静不稳定和静中立稳定

的三种气动特性。 

 

 
导弹的静稳定度与飞行性能有关。为了保证导弹具有适当的静稳定度，设计过程中常采用两

种办法：一是改变导弹的气动布局，从而改变焦点的位置，如改变弹翼的外形、面积以及相

对弹身的安装位置，改变尾翼面积，添置小前翼，等等；二是改变导弹内部器件的部位安排，

以调整重心的位置。 



十一、 俯仰操纵力矩   

对于采用正常式气动布局(舵面安装在弹身尾部)，且具有静稳定性的导弹来说，当舵面向上

偏转一个角度 0zδ < 时，舵面上会产生向下的操纵力，并形成相对于导弹重心的抬头力矩

，从而使攻角增大，则对应的升力对重心形成一低头力矩(图 1.9)。当达到力矩

平衡时，

( ) 0z zM δ >

α 与 zδ 应满足平衡关系式(1–13)。舵面偏转形成的气动力对重心的力矩称为操纵力

矩。其值为 
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由此得     

( )z z
z y g rm C x xδ δ= −                         (1–18) 

式中  /r rx x L= ——舵面压力中心至弹身头部顶点距离的无量纲值； 
z

zmδ ——舵面偏转单位角度时所引起的操纵力矩系数，称为舵面效率； 

z
yCδ ——舵面偏转单位角度时所引起的升力系数，它随马赫数的变化规律如图 1.10

所示。 

对于正常式导弹，重心总是在舵面之前，故 0z
zmδ < ；而对于鸭式导弹，则 。 0z

zmδ >

十二、 俯仰阻尼力矩   

俯仰阻尼力矩常用无量纲俯仰阻尼力矩系数来表示，即有 

( ) z
z z z zM m qSLωω ω=                        (1–19) 

式中， z
zmω 总是一个负值，它的大小主要取决于飞行马赫数、导弹的几何外形和质心位置。

通常为书写方便，将 z
zmω 简记作 z

zmω ，但它的原意并不因此而改变。 

十三、 下洗延迟俯仰力矩   

对于正常式布局的导弹，流经弹翼和弹身的气流，受到弹翼、弹身的反作用力作用，导致气

流速度方向发生偏斜，这种现象称为“下洗”。 
由于下洗，尾翼处的实际攻角将小于导弹的飞行攻角。 

同样，若导弹的气动布局为鸭式或旋转弹翼式，当舵面或旋转弹翼的偏转角速度 时，0zδ ≠&



也存在“下洗延迟”现象。同理，由 zδ& 引起的附加气动力矩也是一种阻尼力矩。 

当 0α ≠& 和 时，由下洗延迟引起的两个附加俯仰力矩系数分别写成0zδ ≠& zmαα& & 和 z
z zmδ δ& & ，为

书写方便，简记作 zmαα& &和 z
z zmδ δ& & ，它们都是无量纲量。 

在分析了俯仰力矩的各项组成以后，必须强调指出，尽管影响俯仰力矩的因素很多，但通常

情况下，起主要作用的是由攻角引起的 zmαα和由舵偏角引起的 z
z zmδ δ 。 

§1–4  偏航力矩 

偏航力矩 yM 是空气动力矩在弹体坐标系 轴上的分量，它将使导弹绕 轴转动。偏航力

矩与俯仰力矩产生的物理成因是相同的。 

1oy 1oy

对于轴对称导弹而言，偏航力矩特性与俯仰力矩类似。偏航力矩系数的表达式可仿照式(1–10)
写成如下形式； 

y y y
y y y y y y y ym m m m m mδ ω δβ

y
ββ δ ω β= + + + +

&& & δ&            (1–20) 

式中， /y y L Vω ω= ， /L Vβ β=& ， /y y L Vδ δ=& & 是无量纲参数； , , , ,y y y
y y y y ym m m m mδ ωβ β &&

ymδ
是 关

于 , ,y yβ δ ω ， , yβ δ& & 的偏导数。 

由于所有有翼导弹外形相对于 1 1x oy 平面都是对称的，故在偏航力矩系数中不存在 这一

项。 

0ym

ymβ 表征着导弹航向静稳定性，若 0ymβ < ，则是航向静稳定的。对于正常式导弹， ；

而对于鸭式导弹，则 。 

0y
ymδ <

0y
ymδ >

对于面对称（飞机型）导弹，当存在绕ox 轴的滚动角速度1 xω 时，安装在弹身上方的垂直尾

翼的各个剖面上将产生附加的侧滑角 β∆  (见图 l.12)，且 

x
ty

V
ωβ∆ =   

式中  ——由弹身纵轴到垂直尾翼所选剖面的距离。 ty
由于附加侧滑角 β∆ 的存在，垂直尾翼将产生侧向

力，从而产生相对于oy 轴的偏航力矩。这个力矩对

于面对称的导弹是不可忽视的，因为它的力臂大。

该力矩有使导弹作螺旋运动的趋势，故称之为螺旋

偏航力矩（又称交叉导数，其值总为负）。因此，对

于面对称导弹，(1–20)式右端必须加上一项

1

x
y xmω ω 。

即 



y y x y
y y y y y y y x y ym m m m m m mδ ω δωβ β

yβ δ ω ω β= + + + + +
&& & &δ  (1–21) 

式中， /y y L Vω ω= ； /x
y ym mω

xω= ∂ ∂ ，是无量纲的旋转导数。 

§1–5  滚转力矩 

滚转力矩(又称滚动力矩或倾斜力矩) xM 是绕导弹纵轴 的气动力矩，它是由于迎面气流

不对称地流过导弹所产生的。当存在侧滑角，操纵机构的偏转，或导弹绕 及 轴旋转时，

均会使气流流动的对称性受到破坏。此外，因生产工艺误差造成的弹翼(或安定面)不对称安
装或尺寸大小的不一致，也会破坏气流流动的对称性。因此，滚动力矩的大小取决于导弹的

形状和尺寸、飞行速度和高度、攻角、侧滑角、舵面偏转角、角速度及制造误差等多种因素。 

1ox

1ox 1oy

略去一些次要因素，则滚动力矩系数可用如下线性关系近似地表示：    

0
y yx x

x x x x x x y x x xm m m m m m mδδ ωβ
y

ωβ δ δ ω= + + + + + ω           (1–23) 

式中， 0xm 是由制造误差引起的外形不对称产生的； , , yx
x x xm m mδδβ ， , yx

x xm mωω 是滚转力矩

系数 xm 关于 , , , ,x y x yβ δ δ ω ω 的偏导数，主要与导弹的几何参数和马赫数有关。 

十四、 横向静稳定性   

偏导数 xmβ 表征导弹的横向静稳定性，它对面对称导弹来说具有重要意义。为了说明这一概

念，以导弹作水平直线飞行为例，假定由于某种原因导弹突然向右倾斜了某一角度γ (见图
1.13)，因升力 Y 总在纵向对称平面内，故当导弹倾斜时，会产生水平分量Y sinγ ，它使飞

机作侧滑飞行，产生正的侧滑角。若m 0x
β < ，则 0xmβ β < ，于是该力矩使导弹具有消除由

于某种原因所产生的向右倾斜运动的趋势，因此，若 0xmβ < ，则导弹具有横向静稳定性；

若 ，则导弹是横向静不稳定的。 0xmβ >

十五、 滚动阻尼力矩   

当导弹绕纵轴 旋转时，将产生滚动阻尼力

矩

1ox

x
x xM ω ω ，该力矩产生的物理成因与俯仰阻

尼力矩类似。滚动阻尼力矩主要是由弹翼产

生。从图 1.16可以看出，导弹绕 轴的旋转

使得弹翼的每个剖面均获得相应的附加速度 

1ox

y xV zω= −

1

       (1–25) 

式中  z——弹翼所选剖面至导弹纵轴 的

垂直距离。 

ox



当 0xω > 时，左翼（前视）每个剖面的附加速度方向是向下的，而右翼与之相反。所以，

左翼任一剖面上的攻角增量为 

               x z
V
ωα∆ =         (1–26) 

而右翼对称剖面上的攻角则减小了同样的数值。 

左、右翼攻角的差别将引起两侧升力的不同，从而产生滚转力矩，该力矩总是阻止导弹绕纵

轴 转动，故称该力矩为滚动阻尼力矩。不难证明，滚动阻尼力矩系数与无量纲角速度1ox xω

成正比，即 

          ( ) x
x x xm mω

xω ω=                           (1–27) 

十六、 交叉导数 y
xmω    

我们以无后掠弹翼为例，解释 y
xmω
产生的物理成因。当导弹绕 轴转动时，弹翼的每一个

剖面将获得沿 轴方向的附加速度(图 1.17)

为 

1oy

1ox

yV zω∆ =             (1–28) 

如果 0yω > ，则附加速度在右翼上是正的，而

在左翼上是负的。这就导致右翼的绕流速度大

于左翼的绕流速度，使左、右弹翼对称剖面的

攻角发生变化，即右翼的攻角减小了 α∆ ，而

左翼则增加了一个 α∆ 角。但更主要的还是由

于左、右翼动压头的改变引起左、右翼面的升

力差，综合效应是：右翼面升力大于左翼面升

力，形成了负的滚动力矩；当 0yω < 时，将产

生正的滚动力矩。因此， 0y
xmω < 。滚动力矩系数与无量纲角速度 yω 成正比，即 

( ) y
x y xm mω

yω ω=                           (1–29) 

十七、 滚动操纵力矩   

面对称导弹绕纵轴 ox 转动或保持倾斜稳定，主要是由一对副翼产生滚动操纵力矩实现的。

副翼一般安装在弹翼后缘的翼梢处，两边副翼的偏转角方向相反。 

1

轴对称导弹则利用升降舵和方向舵的差动实现副翼的功能。如果升降舵的一对舵面上下对称

偏转（同时向上或向下），那么，它将产生俯仰力矩；如果方向舵的一对舵面左右对称偏转

（同时向左或向右），那么，它将产生偏航力矩；如果升降舵或方向舵不对称偏转（方向相

反或大小不同），那么，它们将产生滚转力矩。 



现以副翼偏转一个 xδ 角后产生的滚动操纵力矩为例，由图 1.18看出，后缘向下偏转的右副

翼产生正的升力增量 ，而后缘向上偏转的左

副翼则使升力减小了 ，由此产生了负的滚动

操纵力矩 。该力矩一般与副翼的偏转角

Y∆
Y∆

0xm < xδ

成正比，即 

( ) x
x x x xm mδδ δ=         (1–30) 

式中  x
xmδ ——副翼的操纵效率。通常定义右副

翼下偏、左副翼上偏时 xδ 为正，因此 0x
xmδ < 。 

对于面对称导弹，垂直尾翼相对于 1 1x oz 平面是非

对称的。如果在垂直尾翼后缘安装有方向舵，那么，当舵面偏转 yδ 角时，作用于舵面上的

侧向力不仅使导弹绕 轴转动，还将产生一个与舵偏角1oy yδ 成比例的滚动力矩，即 

( ) y
x y xm mδ

yδ δ=                            (1–31) 

式中  y
xmδ
——滚转力矩 xm 对 yδ 的偏导数，m 0y

x
δ < 。 

§1–6  铰链力矩 

当操纵面偏转某一个角度时，除了产生相对于导弹质心的力矩之外，还会产生相对于操纵面

铰链轴(即转轴)的力矩，称之为铰链力矩，其表达式为 

h h t t tM m q S b=                            (1–32) 

式中  ——铰链力矩系数； hm

tq  ——流经舵面气流的动压头； 

tS ——舵面面积； 

tb ——舵面弦长。 
对于导弹而言，驱动操纵面偏转的舵机所需的

功率取决于铰链力矩的大小。以升降舵为例，

当舵面处的攻角为 α ，舵偏角为 zδ 时 (图

1.19)，铰链力矩主要是由舵面上的升力Y 产生

的。若忽略舵面阻力对铰链力矩的影响，则铰链力矩的表达式为 

t

            ( )cosh t zM Y h α δ= − +                        (1–33) 

式中  h——舵面压心至铰链轴的距离。 

相应的铰链力矩系数也可写成 

            z
h h hm m mδα

zα δ= +                           (1–35) 



铰链力矩系数 主要取决于操纵面的类型及形状、马赫数、攻角(对于垂直安装的操纵面则

取决于侧滑角)、操纵面的偏转角、以及铰链轴的位置等因素。 

hm

§1–7  推力 

推力是导弹飞行的动力。有翼导弹常采用固体火箭发动机或空气喷气发动机。发动机的类型

不同，推力特性也不一样。 
固体火箭发动机的推力可在地面试验台上测定，推力的表达式为 

               ( )s e a a HP m S p pµ= + −                      (1–36) 

式中  sm ——单位时间内的燃料消耗量； 

eµ ——燃气介质相对弹体的喷出速度； 

aS ——发动机喷管出口处的横截面积； 

ap ——发功机喷管出口处燃气流的压强； 

Hp ——导弹所处高度的大气压强。 

推力矢量 P在弹体坐标系 各轴上的投影分量可写成： 1 1xox y z

                                            (1–37) 

1
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⎛ ⎞ ⎛ ⎞⎜ ⎟ ⎜ ⎟=⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎜ ⎟ ⎜ ⎟⎜ ⎟ ⎝ ⎠⎝ ⎠

如果推力矢量 P 不通过导弹质心，且与弹体纵轴构成某夹角，设推力作用线至质心的偏心

矢径为 pR ，它在弹体坐标系中的投影分量分别为 ( )1 1 1

T

p p px y z ，那么，推力产生的力矩

pM 可表示成： 

                      ˆ
p p pM R P R P= × =                         (1–38) 

式中， 
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是矢量 pR 的反对称阵。所以 
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           (1–39) 



§1–8  重力 

导弹在空间飞行将会受到地球、太阳、月球等星球的引力。对于有翼导弹而言，由于它

是在近地球的大气层内飞行，所以只需考虑地球对导弹的引力。在考虑地球自转的情况下，

导弹除受地心的引力 外，还要受到因地球自转所产生的离心惯性力1G eF 。因而作用于导弹

上的重力就是地心引力和离心惯性力的矢量和： 

                 1 eG G F= +                           (1–40) 

重力 G的大小和方向与导弹所处的地理位置有关。根据牛顿万有引力定律，引力 与

地心至导弹的距离的平方成反比。而离心惯性力

1G

eF 则与导弹至地球极轴的距离有关。 

重力的作用方向与悬锤线的方向一致，即与物体所在处的地面法线 n共线，方向相反。
如图 1.20所示。 

计算表明，离心惯性力 eF 比地心引力 的量值小得多，因此，通常把引力 就视为重

力，即 

1G 1G

1G G mg= =                            (1–42) 

这时，作用在物体上的重力总是指向地心，事实上也就是把地球看作是圆球形状(圆球
模型)，如图 1.21所示。 

 
重力加速度 g的大小与导弹的飞行高度有关，即 

                          
( )

2

0 2
e

e

Rg g
R H

=
+

                        (1–43) 

式中  0g ——地球表面处的重力加速度，一般取值为 ； 29.81 /m s

eR ——地球半径，一般取值为 6371km； 
H ——导弹离地球表面的高度。 

 
 


