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亚音速飞行器往复式滑翔增程弹道设计
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(北京理工大学 宇航学院ꎬ北京 １０００８１)

摘要:为增加亚音速巡航导弹的有效航程ꎬ提出一种往复式滑翔增程弹道方案ꎮ 基于已有的气动参数建立水平直

飞巡航弹道与往复式滑翔巡航弹道模型ꎬ对比分析 ２ 种弹道方案的有效航程及其特性ꎬ从能量守恒角度出发研究

往复式滑翔的增程原理ꎮ 进一步研究初始飞行马赫数、初始弹道倾角以及初始飞行高度对往复式滑翔弹道增程特

性的影响ꎮ 研究结果表明:往复式滑翔弹道能够有效增加导弹航程ꎬ相比于常规水平直飞弹道的最大飞行距离ꎬ往
复式滑翔弹道的增程效率达到 １００.４２％ꎻ在往复式滑翔弹道能够成功的前提下ꎬ初始飞行马赫数越大ꎬ初始弹道倾

角越小ꎬ初始飞行高度越低ꎬ往复式滑翔弹道的增程效率越明显ꎮ
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　 　 射程是巡航导弹有效攻击目标的关键因素ꎬ是
衡量巡航导弹系统作战能力的一个重要指标ꎮ 为满

足当前远距离、精确化、大威力的现代战争作战要

求ꎬ增程技术是巡航导弹技术重点发展方向之

一[１]ꎮ 决定射程的因素有动力系统、飞行器外形、
飞行姿态控制、飞行弹道设计等几方面ꎮ 目前各国

采用的增程方法主要有优化外形减阻增程、发动机

助推增程、滑翔增程以及复合增程等[２]ꎮ
针对亚音速巡航导弹的增程问题ꎬ国外学者致力

于通过提高发动机工作效率、优化导弹外形结构等方

式来提高巡航导弹射程ꎮ 美国在亚音速隐身巡航导

弹“联合空地防区外导弹”(ＪＡＳＳＭ)基础上ꎬ通过换

装涡扇发动机增大推力ꎬ降低油耗实现武器增程ꎬ同
时研发新型弹翼ꎬ实现导弹射程的大幅提升ꎬ研制了

“增程型联合空地防区外导弹”(ＪＡＳＳＭ￣ＥＲ) [３]ꎮ 俄

罗斯采用核动力取代常规动力形式ꎬ发展新型核动

力巡航导弹ꎬ拥有无限续航能力ꎬ提高其远程精确打

击能力[４]ꎮ 然而ꎬ考虑弹体结构及发动机制造工艺

水平等因素限制ꎬ通过这 ２ 种方法增加射程仍存在

一定局限性ꎮ 基于已有学者提出的新型亚音速往复

式滑翔盘旋延时弹道方案[５]ꎬ本文提出一种针对亚

音速巡航导弹的往复式滑翔增程弹道方案ꎬ导弹在

竖直平面内做下降、上升的往复运动ꎬ整个过程中其

速度、高度、推力等不断发生变化ꎬ发动机仅在上升

阶段工作ꎮ
飞行器滑翔飞行最大的优势是可以不依靠自身

动力而借助气动力实现自身的运动ꎮ 对于飞行器滑

翔弹道的研究ꎬＳＡＮＧＥＲ 提出一种名为“Ｓｉｌｖｅｒｂｉｒｄ”
的助推－跳跃式概念飞行器[６]ꎻ钱学森提出一种利

用空气动力进行滑翔增程的“钱学森弹道” [７]ꎮ 滑

翔增程弹道方案通过调整舵翼偏转来控制飞行器升

力ꎬ使飞行器缓慢下降ꎬ延长飞行时间进而达到增程

目的ꎮ 在利用滑翔方式实现增程的研究方面ꎬ符蓓

蓓等[８]研究滑翔增程的原理及弹道特性ꎬ建立超远

程制导炮弹滑翔增程外弹道数学模型ꎬ对最大升阻

比弹道进行仿真ꎻ修观等[９] 研究在给定射程条件下

的火箭助推滑翔增程弹最短飞行时间弹道优化问

题ꎻ张斌等[１０]针对火箭弹增程问题ꎬ提出以攻角为

优化变量ꎬ利用改进单纯形优化算法最优控制理论

对滑翔增程进行分析ꎻ史金光等[１１]研究对比俯仰滑

翔飞行与旋转滑翔飞行 ２ 种运动模式对弹箭增程效

率的影响ꎻ此外ꎬ史金光[１２] 还对鸭式舵面进行气动

设计以保证有效增程ꎻ凌王辉等[１３]针对弹道导弹进

行减阻设计实现增程ꎮ 综上所述ꎬ对于亚音速巡航

导弹增程问题的研究主要在提高发动机工作效率、
优化导弹外形结构ꎬ这 ２ 种方法研制周期长ꎬ技术方

案存在一定局限性ꎻ对于滑翔增程弹道方案的研究

主要集中在火箭弹、炮弹等领域ꎬ将滑翔方式应用于

亚音速巡航导弹增程问题的研究相对较少ꎮ 因此ꎬ
对于利用滑翔方式提高亚音速巡航导弹航程的研究

十分必要ꎮ
为提高亚音速巡航导弹的航程ꎬ本文提出一种

往复式滑翔的巡航弹道方案ꎬ建立水平直飞巡航弹

道与往复式滑翔巡航弹道模型ꎬ对比 ２ 种弹道方案

的有效航程ꎬ分析往复式滑翔巡航弹道的增程效率

与弹道特性ꎬ在此基础上研究初始飞行马赫数、初始

弹道倾角和初始飞行高度对增程效率的影响ꎬ为增

大亚音速巡航导弹航程的相关研究和工程应用提供

一定的理论指导ꎮ

１　 模型建立

１.１　 计算流体模型

本文的研究对象参考美国 “战斧” 巡航导

弹[１４]ꎮ 图 １ 为“战斧”巡航导弹ꎬ图 ２ 为本研究中使

用的三维模型示意图ꎮ

图 １　 “战斧”巡航导弹

Ｆｉｇ １　 “Ｔｏｍａｈａｗｋ”ｃｒｕｉｓｅ ｍｉｓｓｉｌｅ

图 ２　 三维模型示意图

Ｆｉｇ ２　 ３Ｄ ｍｏｄｅｌ ｄｉａｇｒａｍ

杨昌志等[５] 通过对比三维翼型 ＲＡＥ２８２２ 气动

参数的数值计算结果与风洞试验结果ꎬ验证了数值

风洞仿真方法的有效性与可靠性ꎮ 基于数值风洞仿

真方法ꎬ求解了飞行器升力系数和阻力系数等气动

参数ꎮ 上述飞行器模型的气动参数表如下ꎬ表 １ 为

升力系数(ＣＬ)表ꎬ表 ２ 为阻力系数(ＣＤ)表ꎮ 表中ꎬ
α 为攻角ꎬＭａ 为马赫数ꎮ 基于二维插值方法ꎬ可以

得到不同马赫数和不同攻角下飞行器的升力系数和

阻力系数ꎮ

２
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表 １　 升力系数表
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０.６ ０.６４４ ０９６ ０.８５４ ７３９ １.０３２ ５２９ １.１５８ ２２３ １.１８７ ７５４
０.７ ０.６７８ ５６２ ０.８９８ ４１７ １.０８５ ４２３ １.２２２ ９０６ １.２７２ ７５０
０.８ ０.７５０ ７２８ １.００２ １８８ １.２１２ ７６２ １.３６６ ９３５ １.４６１ ２７０

表 ２　 阻力系数表

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｔａｂｌｅ

Ｍａ
ＣＤ

α＝ ４° α＝ ６° α＝ ８° α＝ １０° α＝ １２°

０.１ ０.０７２ ０１５ ０.１０７ ９５８ ０.１４５ ８０２ ０.１８１ ８００ ０.２２７ ３５３
０.２ ０.０７４ １３３ ０.１０９ ２８１ ０.１４０ １１５ ０.１７９ ３４３ ０.２２６ ６２０
０.３ ０.０８４ ７５９ ０.１０８ ９２５ ０.１４０ ６７４ ０.１８０ ８６４ ０.２２９ ２８１
０.４ ０.０８６ ４１９ ０.１１０ ８７１ ０.１４４ ０４３ ０.１８５ ８６２ ０.２３６ １５５
０.５ ０.０８８ ９６１ ０.１１５ ２１８ ０.１５０ ６１８ ０.１９４ ８９０ ０.２４７ ８６５
０.６ ０.０９３ ８４７ ０.１２３ ０４１ ０.１６２ ３５７ ０.２１０ ６８９ ０.２６６ ０４６
０.７ ０.１０３ ４５３ ０.１３７ ８６８ ０.１８５ ４１１ ０.２４２ ９９５ ０.３０２ ５４６
０.８ ０.１２６ ３２６ ０.１５６ ７８８ ０.２０５ ６４４ ０.２６３ ０５８ ０.３２７ ２６９

１.２　 弹道模型

为研究往复式滑翔弹道的增程效率ꎬ本文基于

导弹模型与其气动数据ꎬ构建导弹巡航阶段常规的

水平直飞弹道与借助滑翔的往复式滑翔增程弹道 ２
种飞行弹道模型ꎮ 为抓住问题的主要方面ꎬ本文假

定导弹的纵向对称面始终与飞行平面重合ꎬ探测系

统和控制系统的作用是理想的ꎬ地球表面为平面ꎮ
本研究中飞行距离指飞行平面内导弹从初始位置到

燃油耗尽位置的水平位移ꎮ 一定条件下导弹的弹道

设计相关参数[１４]如表 ３ 所示ꎮ
表 ３　 弹道设计相关参数

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｒｅｌａｔｅｄ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｄｅｓｉｇｎ

导弹总

质量

/ ｋｇ

发动机

燃料质

量 / ｋｇ

发动机

耗油率

/ (ｋｇＮ－１ｈ－１)

特征

面积

/ ｍ２

当地大气

密度

/ (ｋｇｍ－３)

当地

声速

/ (ｍｓ－１)
１ １５０ ３００ ０.６１１ ０.９４２ ６５７ １.２２５ ３４０

１.２.１　 水平直飞弹道

水平直飞弹道为巡航导弹的常规巡航弹道ꎬ其
弹道特点是导弹不做大的机动飞行ꎬ为等高等速飞

行[１５]ꎮ 要使得该过程中导弹的速度与高度保持不

变ꎬ导弹自身重力、发动机推力、气动升力与气动阻

力必须始终平衡ꎮ 由于这一过程发动机一直处于工

作状态ꎬ导弹总质量不断变化ꎮ 为保证等高等速飞

行ꎬ导弹攻角及推力会发生相应改变ꎮ 水平直飞弹

道方程[１５]为

ＦＰｃｏｓα＝ＦＤ

ＦＰｓｉｎα＋ＦＬ ＝ｍｇ
ＦＤ ＝ＣＤｑＳ
ＦＬ ＝ＣＬｑＳ

ｑ＝ １
２
ρｖ２

ｇ＝ｇ０Ｒ２ / (Ｒ＋Ｈ) ２

ｄｍ
ｄｔ

＝ －ＦＰＳｆｃ

ｄＸ
ｄｔ

＝ ｖ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

式中:ＦＰ 为导弹推力ꎻα 为攻角ꎻＦＬ、ＦＤ 分别为导弹

受到的气动升力和气动阻力ꎻｍ 为导弹质量ꎻＣＤꎬＣＬ

分别为飞行器的阻力系数、升力系数ꎬ基于表 １、表 ２
的气动数据ꎬ由导弹不同速度和攻角插值得到ꎻｑ 为

动压ꎻＳ 为飞行器特征面积ꎻρ 为当地大气密度ꎻｖ 为

飞行器速度ꎻｇ 为导弹所在高度重力加速度ꎻ地表重

力加速度 ｇ０ ＝ ９.８１ ｍ / ｓ２ꎻ地球半径 Ｒ ＝ ６ ３７１ ｋｍꎻ
Ｈ 为飞行器距地表高度ꎻＳｆｃ为发动机耗油率ꎻＸ 为导

弹的二维平面水平位移ꎮ
１.２.２　 往复式滑翔增程弹道

图 ３　 往复式滑翔弹道示意图

Ｆｉｇ ３　 Ｒｅｃｉｐｒｏｃａｔｉｎｇ ｇｌｉｄｅ￣ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

往复式滑翔增程弹道的特点是导弹在竖直平面

内做下降、上升的往复运动ꎬ在整个过程中其速度、高
度、推力等不断发生变化ꎮ 每一次往复运动分为 ４ 个

阶段ꎬ依次分别为:①无动力滑翔下降阶段ꎬ②无动力

下降－上升转弯阶段ꎬ③动力助推上升阶段ꎬ④无动力

上升－下降转弯阶段ꎮ 这 ４ 个阶段为１ 个飞行周期ꎮ
往复式滑翔弹道示意图如图 ３ 所示ꎮ

３
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往复式滑翔增程弹道的具体飞行过程如下:导
弹爬升至某一高度进入巡航阶段时ꎬ具有一定的初

始速度与弹道倾角ꎬ之后导弹开始进入无动力滑翔

下降阶段ꎮ 该过程中导弹发动机处于关机状态ꎬ仅
依靠飞行器所受气动力和自身重力的调节来实现无

动力滑翔下降过程ꎮ 依据导弹气动力参数ꎬ拟合最

大升阻比下的攻角随马赫数的变化曲线ꎬ采用最大

升阻比攻角方案实现无动力滑翔下降阶段的滑翔增

程[１６]ꎮ 当导弹无动力滑翔下降至临界高度后进入

无动力下降－上升转弯阶段ꎮ 在无动力下降－上升

转弯阶段发动机仍处于关机状态ꎬ导弹通过调整气

动舵翼改变飞行姿态使导弹产生向上的加速度ꎬ实
现下降－爬升的转弯效果ꎮ 当导弹转弯上升到距地

面 ２００ ｍ 的临界高度后进入动力助推上升阶段ꎬ该
过程中为保证导弹继续上升ꎬ发动机开始工作ꎮ 为

提高发动机的使用效率ꎬ发动机推力大小由当前时

刻导弹的速度、弹道倾角以及飞行高度等参数共同

调节ꎬ当导弹需加速爬升时ꎬ发动机推力增大ꎬ当速

度足够大时ꎬ发动机推力减小ꎬ此过程中发动机推力

最大值为 １０ ｋＮꎮ 当导弹上升至进入巡航段的初始

高度后ꎬ发动机关闭进入无动力上升－下降转弯阶

段ꎮ 该阶段与无动力下降－上升转弯阶段类似ꎬ导
弹通过调整气动舵翼改变飞行姿态ꎬ使导弹产生向

下的加速度ꎬ使弹体实现爬升－下降的转弯ꎬ当导弹

的纵向速度变为 ０ 时ꎬ则进入下一次往复运动的无

动力滑翔下降阶段ꎮ 如此往复运动直至导弹巡航段

结束ꎮ
往复式滑翔弹道方程为

ｍ
ｄｖｘ
ｄｔ

＝ ＦＰｃｏｓ(α ＋ θ) － ＦＬｓｉｎθ － ＦＤｃｏｓθ

ｍ
ｄｖｙ
ｄｔ

＝ ＦＰｓｉｎ(α ＋ θ) － ＦＤｓｉｎθ ＋ ＦＬｃｏｓθ － ｍｇ

ｖｘ ＝ ｖｃｏｓθ
ｖｙ ＝ ｖｓｉｎθ

ｔａｎθ ＝
ｖｙ
ｖｘ

ｄＸ
ｄｔ

＝ ｖｘ

ｄＹ
ｄｔ
ｖｙ

ｄｍ
ｄｔ

＝ － ＦＰＳｆｃ

ｇ ＝ ｇ０Ｒ２ / (Ｒ ＋ Ｈ) ２

�

�

ＦＤ ＝ ＣＤｑＳ
ＦＬ ＝ ＣＬｑＳ

ｑ ＝ １
２
ρｖ２

ｄＦＰ

ｄｔ
０ 其他无动力阶段

ＦＰ(ｖꎬＹꎬθ) 动力助推阶段{

�

�

式中:ｖｘꎬｖｙ 分别为导弹的水平分速度和竖直分速

度ꎻθ 为弹道倾角ꎻＸꎬＹ 分别为导弹的水平位移和竖

直位移ꎮ
水平直飞弹道的特点是导弹飞行高度与速度保

持不变ꎬ发动机一直处于工作状态ꎻ往复式滑翔增程

弹道的特点是导弹做滑翔下降、助推上升的周期性

往复运动ꎬ发动机仅在助推爬升段工作ꎮ 图 ４ 为

２ 种飞行弹道的轨迹对比示意图ꎮ

图 ４　 两种飞行弹道轨迹对比示意图

Ｆｉｇ ４　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｔｗｏ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

１.３　 数值方法

弹道微分方程的求解采用 ４ 阶精度的 Ａｄａｍｓ
预估－校正法[１５]ꎬ该方法迭代计算量少ꎬ计算速度

快ꎬ效果较为理想ꎮ 具体算法如下ꎮ
设有一阶微分方程

ｄｘ
ｄｔ

＝ ｆ( ｔꎬｘ)

Ａｄａｍｓ 预估－校正法的递推计算公式为

预估公式:

ｘｋ＋１ ＝ ｘｋ＋
Δｔ
２４

(５５ｆｋ－５９ｆｋ－１＋３７ｆｋ－２－９ｆｋ－３)

校正公式:

ｘｋ＋１ ＝ ｘｋ＋
Δｔ
２４

(９ｆｋ＋１＋１９ｆｋ－５ｆｋ－１＋ｆｋ－２)

利用 Ａｄａｍｓ 预估－校正方法进行数值积分ꎬ求
解 ｘｋ＋１时要求已知 ｔｋꎬｔｋ－１ꎬｔｋ－２ꎬｔｋ－３时刻的 ｆ( ｔꎬｘ)值ꎮ
因此一般采用 Ｒｕｎｇｅ￣Ｋｕｔｔａ 方法启动ꎬ算出前四步的

积分结果ꎬ再利用 Ａｄａｍｓ 预估－校正方法进行迭代

计算ꎮ 相比于 Ｒｕｎｇｅ￣Ｋｕｔｔａ 法每积分一步需要计算

４ 次函数值ꎬＡｄａｍｓ 预估－校正法启动后每积分一步

只需要计算两次函数值ꎬ计算量更少ꎮ

４
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以上文中建立的弹道模型为基础ꎬ结合一定条

件下导弹的弹道设计相关参数ꎬ可以计算得到不同

工况下水平直飞弹道与往复式滑翔弹道的飞行距

离ꎬ对比研究往复式滑翔弹道的增程效率以及导弹

初始飞行马赫数、初始弹道倾角、初始飞行高度对往

复式滑翔弹道增程效果的影响ꎮ
２.１　 往复式滑翔弹道增程效率研究

通过对比分析不同工况下导弹水平直飞弹道和

往复式滑翔弹道的飞行距离ꎬ研究往复式滑翔弹道

的增程效率ꎬ计算工况如表 ４ 所示ꎮ 对于往复式滑

翔弹道ꎬ选择初始飞行马赫数作为变量ꎬ分别为

０.５５ꎬ０.６ꎬ０.６５ꎬ０.７ꎬ０.８ꎬ０.９ꎬ初始弹道倾角均为－２°ꎻ
对于水平直飞弹道ꎬ初始飞行马赫数为 ０.５５ꎬ初始弹

道倾角为 ０°ꎮ 两种弹道的初始飞行高度均为

１ ０００ ｍꎮ 通过数值求解得到两种弹道的飞行距离ꎮ
表 ５ 为导弹不同工况下两种弹道的有效航程对比ꎮ

表 ４　 两种弹道的计算工况

Ｔａｂｌｅ ４　 Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｔｗｏ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

工况
初始飞行马赫数

平飞式 往复式

初始弹道倾角 / (°)

平飞式 往复式

初始飞行

高度 / ｍ

１ ０.５５ ０.５５ ０ －２ １ ０００

２ ０.５５ ０.６０ ０ －２ １ ０００

３ ０.５５ ０.６５ ０ －２ １ ０００

４ ０.５５ ０.７０ ０ －２ １ ０００

５ ０.５５ ０.８０ ０ －２ １ ０００

６ ０.５５ ０.９０ ０ －２ １ ０００

表 ５　 不同工况下两种弹道有效航程对比

Ｔａｂｌｅ ５　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ ｒａｎｇｅ ｏｆ ｔｗｏ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ
ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

工况 水平盘旋弹道 / ｋｍ 往复式滑翔弹道 / ｋｍ 增程效率 / ％

１ ２９８.０７８ ５５２.６２４ ９ ８５.４０

２ ２９８.０７８ ５７２.６５０ １ ９２.１１

３ ２９８.０７８ ５７９.８１０ ３ ９４.５２

４ ２９８.０７８ ５９０.２４０ ３ ９８.０２

５ ２９８.０７８ ５９２.０９８ ６ ９８.７４

６ ２９８.０７８ ５９９.７７２ ０ １０１.２１

　 　 从表 ５ 中可以看到水平直飞弹道和往复式滑翔

弹道的飞行距离差异ꎮ 在初始飞行高度为 １ ０００ ｍꎬ
初始飞行马赫数为 ０.５５ 时的水平直飞弹道飞行距

离为 ２９８.０７８ ｋｍꎬ本文提出的往复式滑翔弹道在计

算工况中飞行距离为 ５５２~６００ ｋｍꎬ增程效率最大可

达 １０１.２１％ꎮ 说明往复式滑翔弹道能有效增加导弹

飞行距离ꎮ 为降低计算工况局限性的影响ꎬ通过对

比不同计算工况下往复式滑翔弹道的飞行距离与水

平直飞弹道的最优飞行距离ꎬ进一步研究往复式滑

翔弹道的增程效果ꎮ 下面研究水平直飞弹道的最优

飞行距离ꎮ
导弹受飞行稳定性及舵机等装置限制ꎬ求解飞

行距离最大问题的本质为寻优问题ꎮ 求解导弹飞行

距离的最大值等价于求解飞行距离负值的最小值ꎮ
该问题最优解的求解过程为一维优化问题ꎮ 一维搜

索优化计算方法是指在确定的搜索方向上按步长因

子迭代ꎬ使得目标函数在该方向上达到极小值的过

程ꎮ 本文使用格点法[１８] 求解水平直飞弹道最大飞

行距离ꎮ 格点法的求解思路如下ꎮ
在设计变量 ｖ∈[ａꎬｂ]区间内部取 ｎ 个等分点:

ｖ１ꎬｖ２ꎬꎬｖｎꎮ 各点坐标为

ｖｉ ＝ａ＋
ｂ－ａ
ｎ＋１

ｉꎬ ｉ＝ １ꎬ２ꎬꎬｎ

对应各点函数值 Ｘ１ꎬＸ２ꎬꎬＸｎꎮ 其中ꎬ最小值

为 Ｘｍ ＝ｍｉｎ{ Ｘ１ꎬＸ２ꎬꎬＸｎ}ꎬ则区间[ｖｍ－１ꎬｖｍ＋１]内必

包含极小值ꎬ取[ ｖｍ－１ꎬｖｍ＋１]为新区间ꎮ 满足收敛条

件 ｖｍ＋１－ｖｍ＋１≤ε 时ꎬ最优解 ｖｍ→ｖ∗ꎬＸｍ→Ｘ∗ꎮ 若达

不到精度要求ꎬ则重复上述步骤ꎬ把当前区间作为初

始搜索区间ꎬ直至满足精度要求为止ꎮ
基于 １.２.１ 节中水平直飞弹道公式ꎬ本文以飞行

速度 ｖ 作为设计变量ꎬ其变化区间 Ｍａ∈[０.５ꎬ０.８]ꎬ以
飞行距离 Ｘ 最大建立目标函数 ｍｉｎ(－Ｘ(ｖ))ꎮ

求 Ｘ(ｖ)的最大值即为求－Ｘ(ｖ)的最小值ꎬ可建

立目标函数 ｍｉｎ( －Ｘ( ｖ))利用上述格点法进行求

解ꎮ 取 ｎ＝ １０ꎬε＝ ０.０００ １ꎬ当 ｖｍ＋１－ｖｍ＋１≤０.０００ １ꎬ计
算终止ꎮ

攻角的取值取决于导弹物理参数及舵机的修正

能力ꎬ为保证导弹飞行稳定性ꎬ约束攻角的变化范围

为 αｍｉｎ≤α≤αｍａｘꎮ 攻角最小值 αｍｉｎ ＝ １°ꎬ攻角最大

值[１９]αｍａｘ ＝ ８°ꎮ
经迭代计算得到水平直飞弹道中飞行距离最大

为 ２９９.２５５ ９ ｋｍꎬ此时飞行马赫数为 ０.５７０１ １ꎮ 对比

往复式滑翔弹道的飞行距离与水平直飞弹道的最大

距离ꎬ发现往复式滑翔弹道依然能够实现增程ꎬ增程

效率为 ８４.６７~１００.４２％ꎮ 水平直飞弹道飞行距离随

飞行速度变化的曲线如图 ５ 所示ꎮ 从图 ５ 中可以看

５
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出ꎬ水平直飞弹道的飞行距离随着飞行速度的增大

先增大后减小ꎬ这是由飞行速度与飞行时间共同决

定的ꎮ 随着飞行速度的增大ꎬ飞行器单位时间位移

增加ꎬ但同时飞行器所受阻力也增加ꎬ为抵抗阻力ꎬ
飞行器在单位时间燃油消耗增加ꎬ将会导致总体飞

行时间变短ꎬ因此在飞行速度与飞行时间的共同影

响下ꎬ飞行距离必然存在极值ꎮ

图 ５　 水平直飞飞行距离随速度变化

Ｆｉｇ ５　 Ｃｈａｎｇｅ ｉｎ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｗｉｔｈ ｓｐｅｅｄ ｏｆ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

为分析往复式滑翔弹道对增程效果的贡献原

理ꎬ从能量守恒角度出发ꎬ通过对比两种飞行弹道在

相同导弹参数与初始参数条件下发动机推力做功ꎬ
进一步研究往复式滑翔弹道的增程原理ꎮ

设置两种弹道的初始飞行马赫数均为 ０.６ꎬ初始

飞行高度均为 １ ０００ ｍꎮ 求解得到两种弹道的有效

航程ꎬ水平直飞弹道有效航程为 ２９７.４６２ ６ ｋｍꎬ往复

式滑翔弹道有效航程为 ５７２.６５０ １ ｋｍꎮ 相比于水平

直飞弹道ꎬ往复式滑翔弹道的增程效率为 ９２.５１％ꎮ
往复式滑翔弹道飞行过程的能量守恒方程为

１
２
ｍ０ｖ２０＋ｍ０ｇＨ０＋ＷＰ－ＷＤ ＝

１
２
ｍｆｖ２ｆ ＋ｍｆｇＨｆ

式中:ｖ０ 为飞行器初速ꎬｖｆ 为飞行器末速ꎬｍ０ 为飞行

器初始质量ꎬｍｆ 为飞行器最终质量ꎬＨ０ 为飞行器初

始高度ꎬＨｆ 为飞行器最终高度ꎬＷＰ 为推力做功ꎬ
ＷＤ 为气动阻力做功ꎮ

水平直飞弹道整个过程中能量守恒方程为

１
２
ｍ０ｖ２０＋ｍ０ｇＨ０＋ＷＰ－ＷＤ ＝

１
２
ｍｆｖ２０＋ｍｆｇＨ０

比较两种弹道在飞行相同的水平距离时发动机

推力做功ꎮ 图 ６ 为两种飞行弹道推力做功对比ꎬ图
７ 为两种飞行弹道燃油质量消耗对比ꎮ

对比图 ６ꎬ由于水平直飞弹道发动机一直处于

工作状态ꎬ往复式滑翔增程弹道发动机仅在助推爬

升段工作ꎬ在飞行相同的水平距离时ꎬ水平直飞弹道

推力做功大于往复式滑翔弹道推力做功ꎮ 由图 ７ 可

以看出ꎬ在相同飞行距离时ꎬ相比于往复式滑翔弹

道ꎬ水平直飞弹道消耗燃料质量更多ꎮ 综上ꎬ飞行器

飞行相同的水平距离时ꎬ水平弹道发动机推力做功

更多ꎬ燃料消耗更多ꎮ 因此在相同燃料的条件下ꎬ水
平直飞弹道的有效航程更小ꎮ

图 ６　 两种飞行弹道推力做功对比

Ｆｉｇ ６　 Ｔｈｒｕｓｔ ｐｏｗｅｒ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｗｏ ｆｌｉｇｈｔ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

图 ７　 两种飞行弹道燃油质量消耗对比

Ｆｉｇ ７　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｆｕｅｌ ｍａｓｓ ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ
ｔｗｏ ｆｌｉｇｈｔ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

２.２　 初始飞行参数对往复式滑翔弹道影响分析

在分析了往复式滑翔弹道增程效率的基础上ꎬ
研究导弹初始飞行参数对往复式滑翔弹道飞行距离

的影响ꎮ 表 ６ 给出了研究初始飞行参数(初始飞行

马赫数、初始弹道倾角、初始飞行高度)对往复式滑

翔弹道飞行距离影响的工况参数基准ꎮ
表 ６　 工况参数基准

Ｔａｂｌｅ ６　 Ｂａｓｉｃ ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

初始飞行马赫数 / (°) 初始弹道倾角 / (°) 初始飞行高度 / ｍ

０.５５ ０ ８００
０.６０ －２ ９００
０.６５ －４ １ ０００
０.７ －６ １ １００
０.８ －８ １ ２００
０.９

２.２.１　 初始飞行马赫数影响分析

初始飞行马赫数分别取 ０.５５ꎬ０.６０ꎬ０.６５ꎬ０.７ꎬ
０.８ꎬ０.９ꎬ计算分析不同初始飞行马赫数对应的飞行

能力ꎮ 不同工况计算时ꎬ初始弹道倾角与初始飞行

６



第 ３ 期 王璟慧ꎬ等　 亚音速飞行器往复式滑翔增程弹道设计

高度分别保持一致ꎬ仅改变初始飞行马赫数ꎮ 表 ７
为不同初始飞行马赫数工况的飞行距离ꎻ图 ６ ~图 ８
分别为不同初始飞行马赫数工况下部分弹道对比、
各周期开始滑翔时刻速度对比和累计飞行距离

对比ꎮ
表 ７　 不同初始飞行马赫数工况飞行距离

Ｔａｂｌｅ ７　 Ｆｌｉｇｈｔ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｆｌｉｇｈｔ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ

初始弹道

倾角 / (°)
初始飞行

高度 / ｍ
初始飞行

马赫数

飞行距离

/ ｋｍ

－２ １ ０００ ０.５５ ５５２.６２４ ９

－２ １ ０００ ０.６０ ５７２.６５０ １

－２ １ ０００ ０.６５ ５７９.８１０ ３

－２ １ ０００ ０.７０ ５９０.２４０ ３

－２ １ ０００ ０.８０ ５９２.０９８ ６

－２ １ ０００ ０.９０ ５９９.７７２ ０

图 ８　 不同初始飞行马赫数工况部分弹道对比

Ｆｉｇ ８　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐａｒｔｉａｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｉｎｉｔｉａｌ ｆｌｉｇｈｔ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ

　 　 对比表 ７ 中不同初始飞行马赫数下的飞行距离

可得ꎬ随着初始飞行马赫数的增大ꎬ往复式滑翔弹道

的飞行距离增大ꎮ 从图 ８ 局部弹道对比图中可以看

出ꎬ在飞行初始阶段ꎬ初始飞行马赫数越大ꎬ初始飞

行周期的滑翔距离越长ꎮ 观察图 ９ꎬ前几个周期开

始滑翔的速度均存在上下波动ꎬ说明初始飞行周期

中导弹的运动状态受初始飞行马赫数影响ꎻ经过一

段飞行时间后ꎬ每个周期开始滑翔时刻的速度逐渐

趋于一致ꎮ 这是因为导弹在往复式滑翔过程中ꎬ经
过气动力和自身重力不断调整ꎬ经过一段时间后不

同初始飞行马赫数工况下的导弹会呈现出相似的运

动状态ꎮ 图 ９ 中ꎬ初始飞行马赫数越大ꎬ导弹每个周

期开始滑翔的速度越大ꎬ因此每个周期的滑翔距离

也会变大ꎬ导致了最终飞行距离的增大ꎮ 图 １０ 中每

周期累计飞行距离随着初始飞行马赫数的增大而增

大证明了这一点ꎮ 因此ꎬ随着初始飞行马赫数的增

大ꎬ每个周期开始滑翔的速度越大ꎬ每个周期的滑翔

距离越大ꎬ往复式滑翔弹道的最终飞行距离也越大ꎮ

图 ９　 不同初始飞行马赫数工况各周期开始滑翔时刻速度对比

Ｆｉｇ ９　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ａｔ ｔｈｅ ｂｅｇｉｎｎｉｎｇ ｏｆ ｅａｃｈ ｇｌｉｄｅ
ｐｅｒｉｏｄ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｆｌｉｇｈｔ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ

图 １０　 不同初始飞行马赫数工况累计飞行距离对比

Ｆｉｇ １０　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ａｃｃｕｍｕｌａｔｅｄ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｉｎｉｔｉａｌ ｆｌｉｇｈｔ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ

２.２.２　 初始弹道倾角影响分析

初始弹道倾角 θ 分别取 ０°ꎬ－２°ꎬ－４°ꎬ－６°ꎬ－８°ꎬ
计算分析不同初始弹道倾角对应的往复式滑翔弹道

性能ꎮ 初始纵向速度向下时ꎬ初始弹道倾角为负ꎬ反
之为正ꎮ 在本研究中ꎬ初始弹道倾角为非正数ꎬ描述

初始弹道倾角的变化趋势时ꎬ均采用其绝对值的变

化ꎮ 表 ８ 为不同初始弹道倾角工况的飞行距离ꎻ
图 １１~图 １４ 分别为不同初始弹道倾角工况下部分

弹道对比、各周期开始滑翔时刻速度对比、各周期飞

行距离对比以及各周期燃油质量消耗对比图ꎮ
表 ８　 不同初始弹道倾角工况的飞行距离

Ｔａｂｌｅ ８　 Ｆｌｉｇｈｔ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎｓ

初始飞行

马赫数

初始飞行

高度 / ｍ
初始弹道

倾角 / (°)
飞行距离

/ ｋｍ

０.６ １ ０００ ０ ５７３.２６６ ５

０.６ １ ０００ －２ ５７２.６５０ １

０.６ １ ０００ －４ ５７２.０６８ ８

０.６ １ ０００ －６ ５７１.５０５ ５

０.６ １ ０００ －８ ５７０.８８６ ５

７
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图 １１　 不同初始弹道倾角工况部分弹道对比

Ｆｉｇ １１　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐａｒｔｉａｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｉｎｉｔｉａｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅｓ

图 １２　 不同初始弹道倾角工况各周期开始滑翔时刻速度对比

Ｆｉｇ １２　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ａｔ ｔｈｅ ｂｅｇｉｎｎｉｎｇ ｏｆ ｅａｃｈ ｇｌｉｄｅ
ｐｅｒｉｏｄ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅｓ

图 １３　 不同初始弹道倾角工况各周期飞行距离对比

Ｆｉｇ １３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｉｎ ｅａｃｈ ｇｌｉｄｅ ｐｅｒｉｏｄ ｕｎｄｅｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅｓ

图 １４　 不同初始弹道倾角工况各周期燃油质量消耗对比

Ｆｉｇ １４　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｆｕｅｌ ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｓ ｉｎ ｅａｃｈ ｇｌｉｄｅ ｐｅｒｉｏｄ
ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅｓ

　 　 对比表 ８ 中不同初始弹道倾角下的飞行距离可

得ꎬ随着导弹初始弹道倾角的增大ꎬ往复式滑翔弹道

的最终飞行距离逐渐减小ꎮ 从图 １１ 部分弹道对比

图中可以看出ꎬ在飞行初始阶段ꎬ初始弹道倾角越

小ꎬ初始飞行周期的滑翔距离越长ꎮ 观察图 １２ ~
图 １４ꎬ初始飞行周期中导弹的运动状态受初始弹道

倾角影响ꎬ前几个周期存在不同程度的波动ꎬ经过几

个周期后ꎬ不同工况中每个周期开始滑翔时刻的速

度、每个周期的飞行距离以及每个周期消耗燃油质

量逐渐趋于一致ꎮ 导弹飞行初始时间段内不同初始

弹道倾角工况的弹道差异ꎬ导致不同工况导弹最终

飞行距离的差异ꎮ
从图 １２ 可以看出ꎬ初始弹道倾角越小ꎬ导弹前

几个周期开始滑翔的速度越大ꎻ图 １３ 中可以看出初

始弹道倾角越小ꎬ前几个周期中ꎬ每个周期飞行的距

离也越大ꎻ图 １４ 中可以看出初始弹道倾角越小ꎬ前
几个周期的燃油消耗质量越少ꎬ即相同的燃油质量ꎬ
初始弹道倾角越小ꎬ可以飞行的距离越远ꎮ 综合分

析ꎬ导弹经历气动力与重力的共同调整后ꎬ不同初始

弹道倾角工况的弹道特性趋于一致ꎬ因此初始弹道

倾角的影响只存在于初始部分的飞行周期ꎬ即不同

初始弹道倾角的最终飞行距离取决于初始部分的飞

行周期ꎮ 初始弹道倾角越小ꎬ初始部分周期开始滑

翔的速度越大ꎬ该周期内飞行距离越大并且燃油消

耗质量越少ꎬ使得往复式滑翔弹道的最终飞行距离

随之增大ꎮ
２.２.３　 初始飞行高度影响分析

初始 飞 行 高 度 Ｈ０ 分 别 取 ８００ ｍꎬ ９００ ｍꎬ
１ ０００ ｍꎬ１ １００ ｍꎬ１ ２００ ｍꎬ计算分析不同初始飞行

高度对应的飞行距离ꎮ 表 ９ 为不同初始飞行高度工

况的飞行距离ꎻ图 １５~图 １７ 分别为不同初始飞行高

度工况部分弹道对比、各周期燃油质量消耗对比以

及每周期累计飞行距离对比ꎮ
表 ９　 不同初始飞行高度的飞行距离

Ｔａｂｌｅ ９　 Ｆｌｉｇｈｔ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｆｌｉｇｈｔ ａｌｔｉｔｕｄｅｓ

初始弹道

倾角 / (°)
初始飞行

马赫数

初始飞行

高度 / ｍ
飞行距离

/ ｋｍ

－２ ０.６ ８００ ６８０.７００ ４

－２ ０.６ ９００ ６１０.９５９ ９

－２ ０.６ １ ０００ ５７２.６５０ １

－２ ０.６ １ １００ ５５０.５６６ １

－２ ０.６ １ ２００ ５４６.１６７ ６

　 　 对比表 ９ 中不同初始飞行高度下的飞行距离ꎬ
可以看出初始飞行高度越低ꎬ往复式滑翔弹道的最

终飞行距离越大ꎮ 从图 １５ 的局部弹道对比图中可

以看出ꎬ初始飞行高度越高ꎬ每个飞行周期的滑翔距

８
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离越长ꎮ 但是从结果来看ꎬ初始飞行高度越高ꎬ最终

飞行距离反而更小ꎮ 从图 １６ 中分析可知ꎬ初始飞行

高度越高ꎬ每个周期燃油质量消耗越大ꎬ使得导弹的

总体飞行周期变少ꎮ 从图 １７ 中可知ꎬ虽然初始飞行

高度越高ꎬ每个飞行周期的累计飞行距离越长ꎬ但是

其飞行周期越少ꎬ使得总体的飞行距离越小ꎮ 因此ꎬ
总体飞行周期变少是导致不同初始飞行高度工况最

终飞行距离变短的原因ꎮ

图 １５　 不同初始飞行高度工况部分弹道对比

Ｆｉｇ １５　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐａｒｔｉａｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｉｎｉｔｉａｌ ｆｌｉｇｈｔ ａｌｔｉｔｕｄｅｓ

图 １６　 不同初始飞行高度工况各周期燃油质量消耗对比

Ｆｉｇ １６　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｆｕｅｌ ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｓ ｉｎ ｅａｃｈ ｇｌｉｄｅ ｐｅｒｉｏｄ
ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｆｌｉｇｈｔ ａｌｔｉｔｕｄｅｓ

图 １７　 不同初始飞行高度工况各周期累计飞行距离对比

Ｆｉｇ １７　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ａｃｃｕｍｕｌａｔｅｄ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｉｎ ｅａｃｈ ｇｌｉｄｅ
ｐｅｒｉｏｄ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｆｌｉｇｈｔ ａｌｔｉｔｕｄｅｓ

研究发现ꎬ当初始飞行马赫数低于 ０.５、初始弹

道倾角大于 ２５°、初始飞行高度低于 ７００ ｍ 时ꎬ导弹

难以完成往复式滑翔弹道ꎬ在无动力下降－上升转

弯阶段出现飞行高度过低而“触地”的情况ꎬ无法实

现增程ꎮ 导致这一现象的原因均是导弹在进入转弯

阶段时纵向速度过大ꎬ进入转弯阶段后导弹难以依

靠调整自身气动力的方式实现拉起ꎬ最终造成往复

式滑翔弹道的失败ꎮ 因此ꎬ为了保证往复式滑翔弹

道的成功与增程效果ꎬ在设计该弹道初始飞行参数

时ꎬ应该要结合导弹的具体气动特性进行选择ꎮ

３　 结束语

本文采用一种往复式滑翔增程弹道方案ꎬ可有

效增大亚音速巡航导弹航程ꎮ 研究了往复式滑翔弹

道相比于常规水平直飞弹道的增程效率以及其弹道

特性ꎬ分析了初始飞行参数对往复式滑翔弹道增程

特性的影响ꎮ 主要结论如下:
①往复式滑翔弹道能够有效增加导弹飞行距

离ꎮ 相比于水平直飞弹道的最大飞行距离ꎬ往复式

滑翔弹道的增程效率达到 １００.４２％ꎮ
②初始飞行马赫数越大ꎬ往复式滑翔弹道的增

程效率越高ꎻ初始弹道倾角越小ꎬ增程效率越高ꎮ 经

过多个周期滑翔过程中气动力与重力的共同调整ꎬ
不同初始弹道倾角的弹道特性趋于一致ꎬ因此不同

初始弹道倾角的最终飞行距离取决于初始的飞行周

期ꎻ初始飞行高度越低ꎬ往复式滑翔弹道的有效航程

越大ꎮ 初始飞行高度越低ꎬ每个周期燃油质量消耗

少使得飞行周期增大ꎮ 总体飞行周期增加是导致不

同初始弹道倾角工况有效航程变长的主要原因ꎮ
③应当综合考虑导弹的气动特性与弹道特性来

设计弹道初始飞行参数ꎬ保证往复式滑翔弹道的成

功实现与增程效果ꎮ
本文对往复式滑翔弹道增程效率以及初始参数

对往复式滑翔弹道影响的研究ꎬ为亚音速巡航导弹

的增程技术提供了一种创新性方案ꎬ为相关研究和

工程应用提供了一定基础ꎮ
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