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　　摘　要：对于高超声速远程导弹助推－滑翔弹道，提出一种弹道参数的解析估算方法，该方法从能量的角度
出发，利用准平衡滑翔条件建立滑翔射程和飞行时间的解析估算公式；在此基础上定量地分析研究升阻比、初始速

度等弹道参数对滑翔射程和时间的影响规律；同时在理论上分析了最小能量椭圆弹道的射程和飞行时间特性。基

于推导得到的解析估算公式，对比研究滑翔弹道和椭圆弹道的在不同条件下的射程和时间特性，并提出这两种弹

道最佳适用范围的确定准则。最后，通过仿真分析表明，解析估算结果与数值仿真结果的误差小于２％，具有较高
的精度，能够可靠、有效地分析出滑翔弹道的性能，可为弹道方案的初步选取提供参考。
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０　引　言

经典的椭圆弹道由于充分利用地球引力，同时

回避空气阻力带来的能量损耗，具有终端速度快、打

击威力大等诸多优点。但椭圆弹道飞行轨迹相对固

定，容易测量，越来越难以突破反导拦截系统，战场

生存能力日渐堪忧。

为了提高导弹的生存能力，近年来，一种运载



火箭助推－再入无动力滑翔弹道成为国内外的研究
热点［１］，这种弹道结合了弹道导弹与巡航导弹的特

点，大部分时间在临近空间内利用气动升力飞行，具

有较强的机动能力和隐蔽性。但由于受到气动力作

用，难以得到滑翔弹道的准确解析解，为弹道性能分

析、参数估算、快速弹道规划和制导设计都带来了

难题。

目前，针对最小能量弹道的再入解析研究已经

比较成熟［２］，但针对滑翔弹道的解析研究相对较

少，且由于假设条件不同，处理方法不同，得到结果

也不完全一致。文献［３］研究了近似最优滑翔轨
迹，通过选择不同初值进行滑翔弹道中段仿真，得到

定性的弹道参数关系，但并没有推导弹道参数解析

表达。文献［４］研究了有动力的跳跃滑翔弹道的近
似解，针对弹道跳跃过程不同位置进行简化设计，分

段推导并获得二阶近似解，但结果复杂而且并不精

确。文献［５］研究了在最大升阻比条件下的准平衡
滑翔弹道，认为这种飞行方式是航程较优弹道，但条

件简化较多，弹道估算精度不高。

以往计算和优化滑翔弹道参数多用数值积分迭

代的方法［６］，这种方法计算量大，运算时间长且无

法直观地分析弹道参数对性能的影响，难以用于在

线弹道规划和弹道特性的理论研究。文献［７］利用
Ｇａｕｓｓ伪谱方法进行了滑翔弹道的快速优化，但仍
难用于在线快速弹道规划。文献［８］采用间接法优
化滑翔轨迹，并通过仿真结果分析了弹道参数对弹

道的影响，但并没有进行深入的研究。文献［９］利
用数值仿真的方法，仅分析了跳跃滑翔弹道各个飞

行参数间的定性关系。

本文主要研究了无动力滑翔弹道的解析估算方

法，并在理论上分析了升阻比等飞行参数对滑翔弹

道性能的影响；同时与最小能量弹道进行了对比研

究，确定了这两种典型弹道在不同飞行条件下的最

佳适用范围；最后通过仿真校验了解析估算结果的

准确性。

１　远程导弹的滑翔弹道分析

１．１　再入无动力滑翔运动方程
为了简化分析，假设地球为非旋转均质圆球。

在二维平面坐标系内建立无动力滑翔导弹的质心运

动方程为：

ｄｖ
ｄｔ＝－

Ｄ
ｍ－ｇｓｉｎθ

ｖｄθｄｔ＝
Ｌ
ｍ－ ｇ－

ｖ２
（Ｒ０＋ｈ

( )）ｃｏｓθ
ｄｈ
ｄｔ＝ｖｓｉｎθ

ｄΦ
ｄｔ＝

ｖｃｏｓθ
Ｒ０

















＋ｈ

（１）

式中：ｖ、θ、ｈ、Φ分别为导弹速度、当地速度倾角、飞
行高度及射程角，Ｒ０为地球平均半径，ｍ为导弹质
量，Ｄ、Ｌ分别表示导弹所受气动阻力和升力，计算
式分别为：

Ｌ＝
ρｖ２ＳｒｅｆＣＬ
２

Ｄ＝
ρｖ２ＳｒｅｆＣＤ
２

式中：Ｓｒｅｆ为参考面积，ρ为大气密度。
１．２　滑翔弹道的射程解析推导与分析

滑翔弹道主要指飞行器在介于稠密大气和稀薄

大气之间的高度（如４０～６０ｋｍ）借助气动升力飞行
的弹道。本文采用平直滑翔飞行方案，即θ≈０，同
时根据准平衡滑翔条件，从导弹单位质量机械能耗

散［１０］的角度出发，推导滑翔弹道的飞行射程。

首先建立导弹的单位质量机械能为：

珘Ｅ＝１２ｖ
２＋ｇｈ （２）

式中：珘Ｅ为单位质量的机械能。
对 珘Ｅ求导可得：

Ｅ
～
·

＝ｖｖ＋ｇｈ＝－珟Ｄｖ （３）
式中：珟Ｄ＝Ｄ／ｍ为阻力加速度。

显然，根据式（３）可知，单位机械能随时间单调
递减，因此可以将其代替时间作为微分方程的独立

变量使用。

令待飞射程角为Φｇ，则Φｇ随时间的变化规律
如下：

Φ
·

ｇ ＝
ｖｃｏｓθ
ｈ＋Ｒ０

（４）

利用式（３）～（４）可求得滑翔射程角Φｈ对单位
机械能 珘Ｅ的导数为：

ｄΦｇ
ｄ珘Ｅ ＝

ｖｃｏｓθ
（ｈ＋Ｒ０）
－珟Ｄｖ ＝－ ｃｏｓθ

珟Ｄ（ｈ＋Ｒ０）
（５）
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考虑到在滑翔过程中，近似满足θ≈０，θ≈０，
ｈ≡ｈ０，因此可得准平衡滑翔条件为：

珘Ｌ＝ｇ－ ｖ２
ｈ０＋Ｒ０

（６）

式中：珘Ｌ＝Ｌｍ为升力加速度。

因此根据式（６）可将阻力加速度表示为：

珟Ｄ＝
珘Ｌ

（Ｌ／Ｄ）＝
ｇ－ｖ２／（ｈ０＋Ｒ０）

（Ｌ／Ｄ） （７）

将式（７）代入式（５）得：
ｄΦｇ
ｄ珘Ｅ ＝－

（Ｌ／Ｄ）
Ｖ２ｃｒ－ｖ

２ （８）

式中：Ｖｃｒ ＝ ｇ（ｈ０＋Ｒ０槡 ），大小约为第一宇宙速

度。

对式（８）变形得：

ｄΦｇ ＝－
（Ｌ／Ｄ）
Ｖ２ｃｒ－ｖ

２（ｖｄｖ＋ｇｄｈ） （９）

由于ｄｈ＝ｓｉｎθｖｄｔ，且θ≈０，则：

ｄΦｇ ＝－
（Ｌ／Ｄ）
Ｖ２ｃｒ－ｖ

２ｖｄｖ （１０）

对式（１０）积分可得射程角为：

Φｇ ＝
（Ｌ／Ｄ）
２ ｌｎＶ

２
ｃｒ－ｖ

２
ｆ

Ｖ２ｃｒ－ｖ
( )２

０

（１１）

式中：ｖｆ为终端点的飞行速度；ｖ０为初始时刻飞行
速度；由式（１１）可知，导弹的初始速度、升阻比系数
和自由滑翔终止速度直接影响滑翔弹道的射程角。

进一步在式（１１）的基础上，分析各个参数对滑
翔射程的影响。

首先分析在固定升阻比条件下，不同初始速度

对滑翔弹道的射程影响。利用式（１１）可得滑翔弹
道的射程如下所示：

　　　Ｒｇ ＝Ｒ０Φｇ ＝
（Ｌ／Ｄ）Ｒ０
２ ｌｎＶ

２
ｃｒ－ｖ

２
ｆ

Ｖ２ｃｒ－ｖ
( )２

０

（１２）

并得到初速度与滑翔射程的关系如图１所示。
由图１可知，随着 ｖ０逐渐变大，滑翔射程迅速

变大。引起这种射程迅速变化的原因主要有两点：

１）在准平衡状态下，离心力对升力的影响，即 珘Ｌ＝

ｇ－ ｖ２
（ｈ０＋Ｒ０）

。当初速度较大的时候，所需的升力

较少，同时所受的阻力也随之减少，飞行速度损失不

大，所以导弹的飞行射程迅速变大；２）飞行射程随

图１　初速度与滑翔射程关系图

Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｉｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｇｌｉｄｉｎｇｒａｎｇｅ
　

速度的平方项成正比，若忽略离心力对飞行的影响，

即珘Ｌ＝ｇ，利用能量守恒定理，可以得到式（１３）。由
此可见，初速度越大，对弹道飞行射程影响越剧烈。

Ｒｇ ＝
（Ｌ／Ｄ）（ｖ２０－ｖ

２
ｆ）

２ｇ （１３）

其次，由式（１１）以到导弹升阻比与飞行射程角
之间成正比关系，滑翔射程随升阻比的增大而增大；

在实际飞行过程中，可以通过两种方式增大导弹的

升阻比：１）导弹外形采用大升阻比的升力体外形，
甚至乘波体外形，提高导弹的可用升阻比；２）在飞
行过程中，采用最大升阻比指令飞行。因此，理论分

析结果与文献［１１］中的结论一致：导弹在滑翔过程
中采用最大升阻比滑翔，基本上可得到最大滑翔射

程，与最优解的误差不到１％。
综上所述，在最大升阻比条件下的准平衡滑翔

飞行是一种更优化的飞行方式。值得一提的是，当

导弹以高超声速飞行时，最大升阻比系数变化不

大，可取为平均值［５］，因此采用定常最大升阻比条

件下的准平衡滑翔弹道射程估算是有意义的。所以

之后研究中将最大升阻比（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ设定为固定值。
最后，考虑自由滑翔终止速度ｖｆ对射程的影响，

由式（１２）可得：

　　　Ｒｇ
ｖ０
ｖｆ
＝
（Ｌ／Ｄ）Ｖ２ｃｒ
２ [ｇ ｌｎＶ

２
ｃｒ－（ｖｆ＋Δｖ）

２

Ｖ２ｃｒ－ｖ
( )２

０

＋

ｌｎ Ｖ２ｃｒ－ｖ
２
ｆ

Ｖ２ｃｒ－（ｖｆ＋Δｖ）
( ) ]２

＝

Ｒｇ
ｖ０
ｖｆ＋Δｖ

＋Ｒｇ
ｖｆ＋Δｖ
ｖｆ

（１４）

由式（１４）可知，末速度偏差对射程的影响体现
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为由Δｖ产生射程增量 ΔＲ＝Ｒｇ
ｖｆ＋Δｖ
ｖｆ
。另外，一般

导弹在进入末端瞄准段时，受到其他约束条件的限

制，滑翔终止速度需控制在一定范围内，例如

［１０００，１５００］ｍ／ｓ，故可估算产生的射程变化量

ΔＲｇ
１５００
１０００≈１１０ｋｍ，相对总的滑翔射程是小量。因

此在之后研究中可将滑翔终止速度 ｖｆ设定为固定
值，本文暂取１０００ｍ／ｓ。
１．３　滑翔弹道的飞行时间分析

利用准平衡滑翔公式可得：

ｄｖ
ｄｔ＝

Ｌ
（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ

＝
ｇ－ｖ２／（ｈ０＋Ｒ０）
（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ

（１５）

解式（１５）的黎卡提方程可得：

ｖ＝Ｖｃｒ＋
２Ｖｃｒ

２ＶｃｒＣ０ｅ
２ｇ

（Ｌ／Ｄ）ｍａｘＶｃｒ
ｔ－１

（１６）

其中，

Ｃ０ ＝
ｖ０＋Ｖｃｒ

２Ｖｃｒ（ｖ０－Ｖｃｒ）
ｅ－

２ｇ
（Ｌ／Ｄ）ｍａｘＶｃｒ

ｔ０ （１７）

令初始时间为０，即ｔ０ ＝０，则根据确定的滑翔
初速度ｖ０和末速度ｖｆ，可计算得到滑翔过程花费的
时间为：

ｔｇ ＝
（Ｌ／Ｄ）ｍａｘＶｃｒ
２ [ｇ ｌｎＶｃｒ－ｖｆ

Ｖｃｒ＋ｖ
( )

ｆ

－ｌｎＶｃｒ－ｖ０
Ｖｃｒ＋ｖ

( ) ]
０

（１８）

２　滑翔弹道与椭圆弹道的解析分析和对比

新型的助推－滑翔弹道相较于传统的椭圆弹道
具有更强的隐蔽性和机动能力，但针对滑翔弹道飞

行性能研究较少。通过比较分析两种弹道的初始能

量对射程的影响，以及它们飞行相同射程所需要的

飞行时间，可以有效地明确滑翔弹道的飞行特性，以

及两种弹道最佳适用条件。

２．１　椭圆弹道分析
如图２所示，经典的远程椭圆弹道ＡＢＥＣＤ可以

分为三个阶段，包括起飞段ＡＢ、自由飞行段ＢＥＣ和
再入段ＣＤ。其中自由飞行段构成了椭圆弹道的绝
大部分，所以本文主要针对自由飞行段部分进行分

析和对比。

由于导弹在大气层外自由飞行，因此忽略气动

力的影响，仅考虑二体问题，并基于非旋转的球面假

设，便可得到解析形式的运动参数关系，即得到不同

的分离时刻状态参数所对应的弹道飞行射程。最小

能量弹道即指在分离点能量一定的情况下，寻求合

理的运动参数，以获得最大射程的椭圆弹道［２］。

图２　远程导弹飞行轨道示意图

Ｆｉｇ．２　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｌｏｎｇｒａｎｇｅｍｉｓｓｉｌｅｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
　

２．１．１　最小能量弹道的射程
经过合理假设和简化，在确定关机能量的条件

下，利用最小能量弹道的能量比公式，可以得到初始

弹道倾角的解析表达式：

ｔａｎ２θ０ ＝１－（ｈ０＋Ｒ０）ｖ
２
０／μ （１９）

式中：θ０为关机时刻的弹道倾角，ｈ０为关机点高度，
Ｒ０为平均地球半径，ｖ０为分离时刻导弹速度，μ＝
Ｇ（Ｍ＋ｍ）≈ＧＭ为重力常数。

同时可得最小能量弹道的关机点弹道倾角和射

程角之间的近似解析关系，即

Φｅ ＝π－４θ０ （２０）
式中：Φｅ为对称弹道的射程角（定义对称弹道为导
弹关机点和目标点到地球中心的距离相等）。由式

（１９）～（２０）可得，椭圆弹道的飞行射程主要由自由
段初始高度和速度决定，其中初始的飞行速度对弹

道的射程影响最大，当初始速度范围为［４５００，
７５００］ｍ／ｓ时，椭圆弹道的自由段射程大约相差
１００００ｋｍ。
２．１．２　最小能量弹道的飞行时间

最小能量弹道自由段飞行时间的表达式如下：

ｔｅ＝２（ ａ３／槡 μ）（ａｒｃｃｏｓ １－τ槡 ０＋ τ０（１－τ０槡 ））

（２１）
式中：

ａ＝
ｈ０＋Ｒ０
２－τ０
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τ０ ＝（ｈ０＋Ｒ０）ｖ
２
０／μ

由式（２１）可知，弹道导弹的飞行射程和飞行时
间只与初始的关机状态密切相关，其中关机时速度

ｖ０对后续影响最大。
２．２　两种弹道射程比较

在初始机械能相同的情况下，对两种弹道的自

由段（滑翔段）射程角进行对比分析，可以有效确定

这两种典型弹道的能量利用效率和飞行能力。

设定射程角对比系数 ＫΦ ＝Φｅ／Φｇ，并将
式（２０）和式（１１）代入可得：

ＫΦ ＝
π－４ａｒｃｔａｎ １－

ｖ２０
Ｖ２槡 ｃｒ

（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ
２ ｌｎＶ

２
ｃｒ－ｖ

２
ｆ

Ｖ２ｃｒ－ｖ
( )２

０

（２２）

由式（２２）可知，对比系数 ＫΦ的参数主要包括
导弹的初始速度和最大升阻比。通过分析可得在不

同初始速度ｖ０和最大升阻比（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ条件下，采用
不同弹道对飞行射程的影响。

图３给出了在不同最大升阻比与初速度条件
下，射程角对比系数的变化规律，图中ｋ表示最大升
阻比（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ。

首先，在固定升阻比情况下，存在一个参考速度

ｖ０ｒｅｆ，当实际初始速度ｖ０ ＝ｖ０ｒｅｆ时，ＫΦ ＝１，表示滑
翔弹道和最小能量弹道具有相同的飞行射程；当 ｖ０
＜ｖ０ｒｅｆ时，ＫΦ ＞１最小能量弹道的飞行射程更远；当
ｖ０＞ｖ０ｒｅｆ时，ＫΦ ＜１，选取滑翔弹道可以获得更大的
射程。例如当最大升阻比（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ ＝２时，则存在
参考初速度ｖ０ｒｅｆ＝６０９８ｍ／ｓ。另一方面说明，相对
于椭圆弹道，滑翔弹道的射程对初始速度更为敏感。

综上所述，当导弹具有较大的初速度时，选取滑

翔弹道对射程更加有利。

其次，在不同升阻比下，分析两种弹道的特性。

需要固定初始速度 ｖ０，计算当 ＫΦ ＝１时的最大升
阻比（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ。当导弹初始速度有较大的选取范
围时，可以将初始速度的最小值 ｖ０ｍｉｎ设定为固定值
初始速度，计算参考最大升阻比 （Ｌ／Ｄ）ｍａｘｒｅｆ。例如
本文暂定最小初始速度ｖ０ｍｉｎ ＝４０００ｍ／ｓ，则计算得
到参考最大升阻比（Ｌ／Ｄ）ｍａｘｒｅｆ＝２．１３２２。

由图３可得，当实际最大升阻比 （Ｌ／Ｄ）ｍａｘ ＝
２．１３２２，即（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ＝（Ｌ／Ｄ）ｍａｘｒｅｆ时，导弹在可用
的初速度范围内，都应选取滑翔弹道；当实际最大升

图３　最大升阻比与射程对比系数关系图

Ｆｉｇ．３　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏａｎｄｒａｎｇｅ

ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
　

阻比（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ＜（Ｌ／Ｄ）ｍａｘｒｅｆ时，导弹的弹道需根据
初始速度的大小决定选取最佳方案；当（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ ＞
（Ｌ／Ｄ）ｍａｘｒｅｆ时，在导弹可用的初速度范围内，ＫΦ都
小于１，说明都符合采用滑翔弹道的条件。

由此可得，当最大升阻比（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ＝３时，认为可
以忽略初速度的影响，选取滑翔弹道更为合适。

２．３　两种弹道飞行时间比较
在飞行射程相同的条件下，通过飞行时间可以

判断导弹快速到达的能力，同时也是突防能力的指

标之一。

设时间对比系数 Ｋｔ＝ｔｅ／ｔｇ，并将式（２１）与式
（１８）代入，整理可得：

Ｋｔ＝４
ａ３／槡( )μ ａｒｃｃｏｓ １－τ槡 ｅ＋ τｅ（１－τｅ槡

[ ]）

（Ｌ／Ｄ）ｍａｘＶｃｒ[ｇ ｌｎＶｃｒ－ｖｆ
Ｖｃｒ＋ｖ

( )
ｆ

－ｌｎＶｃｒ－ｖｇ
Ｖｃｒ＋ｖ

( ) ]
ｇ

（２３）
其中，

τｅ ＝１－ｔａｎ
２ π－Φ( )４

ａ＝
（ｈ０＋Ｒ０）
２－τｅ

ｖｇ ＝ Ｖ２ｃｒ－（Ｖ
２
ｃｒ－ｖ

２
ｆ）ｅｘｐ－

２Φ
（Ｌ／Ｄ）( )槡













ｍａｘ

（２４）
图４给出了在不同最大升阻比与射程角的条件

下，时间对比系数的变化规律，图中ｋ表示最大升阻
比（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ。由图４可知，当升阻比较小的时候，
Ｋｔ≈１，滑翔弹道和椭圆弹道的时间相差不多，但
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图４　最大升阻比与时间对比系数关系图

Ｆｉｇ．４　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏａｎｄｔｉｍｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
　

随着升阻比的增大，Ｋｔ＜１，且逐渐变小，说明滑翔
弹道需要花费更多时间。主要原因是当滑翔弹道射

程固定时，随着最大升阻比的增加，对初速度需求反

而减小，因而虽然节省能量，但需要花费更多时间，

并不利于快速到达。

３　仿真分析

由于在上述公式推导中进行了一些简化，为了

校验推导结果的正确性，本文将两种弹道的射程和

飞行时间解析估算结果与数值仿真结果进行对比。

首先，在不同初速度和升阻比的条件下进行数

值仿真，与解析计算对比结果如表１所示。

表１　射程角对比系数表

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｈｅｒａｎｇｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｖ０／（ｍ·ｓ－１） （Ｌ／Ｄ）ｍａｘ
椭圆弹

道射程

（仿真）／ｋｍ

椭圆弹

道射程

（解析）／ｋｍ

滑翔弹

道射程

（仿真）／ｋｍ

滑翔弹

道射程

（解析）／ｋｍ
ＫΦ（仿真） ＫΦ（解析）

７５００ １．７５ １２６６２．１４ １２６６２．３５ １３９２２．４５ １３５２３．４８ ０．９０９４７７３２２ ０．９３６３２３３４３

６０００ １．７５ ５４１８．５１ ５３９７．９８ ５０１２．８５ ４８４０．２６ １．０８０９２５０２３ １．１１５２２５２１５

４５００ １．７５ ２５２４．９７ ２５１３．５１ ２２８５．２９ ２１４９．４２ １．１０４８７９４２２ １．１６９３８９８８２

７５００ ２ １２６６２．１４ １２６６２．３５ １５８２５．７３ １５４５５．４１ ０．８０００９８７２５ ０．８１９２８２６９８

６０００ ２ ５４１８．５１ ５３９７．９８ ５６９６．２８ ５５３１．７３ ０．９５１２３６９７３ ０．９７５８２１３０７

４５００ ２ ２５２４．９７ ２５１３．５１ ２５９０．４６ ２４５６．４８ ０．９７４７２０６６７ １．０２３２１６１４７

７５００ ３ １２６６２．１５ １２６６２．３５ ２３４７２．０５ ２３１８３．１２ ０．５３９４５６４４ ０．５４６１８８３４７

６０００ ３ ５４１８．５２ ５３９７．９８ ８４５２．１３ ８２９７．５９ ０．６４１０８２５５３ ０．６５０５４７９３

４５００ ３ ２５２４．９７ ２５１３．５１ ３７５９．７５ ３６８４．７２ ０．６７１５７９４９３ ０．６８２１４４０９８

７５００ ４ １２６６２．１５ １２６６２．３５ ３１１５１．３７ ３０９１０．８３ ０．４０６４７１６７８ ０．４０９６４１２１６

６０００ ４ ５４１８．５２ ５３９７．９８ １１２２８．２６ １１０６３．４６ ０．４８２５７８４２０ ０．４８７９１０６５４

４５００ ４ ２５２４．９７ ２５１３．５１ ５０１１．３１ ４９１２．９６ ０．５０２８５４４８１ ０．５１１６０８０７３

　　由表１可知，在高升阻比的条件下，滑翔弹道射
程估算具有很高精度，误差小于２％。

其次，在给定的射程条件下，选择不同升阻比进

行数值仿真，得到两种弹道的初速度、飞行时间和飞

行时间对比系数，并与解析结果对比，如表２所示。

表２　飞行时间对比系数表
Ｔａｂｌｅ２　Ｔｈｅｔｉｍｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

射程／ｋｍ （Ｌ／Ｄ）ｍａｘ
ｖｅ（仿真）／
（ｍ·ｓ－１）

ｖｅ（解析）／
（ｍ·ｓ－１）

ｖｇ（仿真）／
（ｍ·ｓ－１）

ｖｇ（解析）／
（ｍ·ｓ－１）

ｔｅ
（仿真）／ｓ

ｔｅ
（解析）／ｓ

ｔｇ
（仿真）／ｓ

ｔｇ
（解析）／ｓ

Ｋｔ
（仿真）

Ｋｔ
（解析）

４０００ １．７５ ５３９３．５ ５３９９．６ ５５６９．５ ５６６９．９ １１８２．４ １０９１．７ １１３１．０ １１２３．１ １．０４５４ ０．９７２０

８０００ １．７５ ６７４８．７ ６７６２．２ ６８１６．８ ６８７８．５ １７８３．８ １７１１．２ １７６７．５ １７６１．４ １．００９２ ０．９７１５

１２０００ １．７５ ７４２６．０ ７４３２．９ ７３５５．１ ７３９７．７ ２２２５．３ ２１８３．７ ２３３３．１ ２３２６．４ ０．９５３７ ０．９３８７

４０００ ２ ５３９３．５ ５３９９．６ ５３２５．１ ５４１６．９ １１８２．４ １０９１．７ １１８４．８ １１７９．１ ０．９９７９ ０．９２５９

８０００ ２ ６７４８．７ ６７６２．２ ６６０８．０ ６６６８．６ １７８３．８ １７１１．２ １８５１．１ １８４２．３ ０．９６３６ ０．９２８８
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表２（续）　

射程／ｋｍ （Ｌ／Ｄ）ｍａｘ
ｖｅ（仿真）／
（ｍ·ｓ－１）

ｖｅ（解析）／
（ｍ·ｓ－１）

ｖｇ（仿真）／
（ｍ·ｓ－１）

ｖｇ（解析）／
（ｍ·ｓ－１）

ｔｅ
（仿真）／ｓ

ｔｅ
（解析）／ｓ

ｔｇ
（仿真）／ｓ

ｔｇ
（解析）／ｓ

Ｋｔ
（仿真）

Ｋｔ
（解析）

１２０００ ２ ７４２６．０ ７４３２．９ ７２０６．２ ７２４８．８ ２２２５．３ ２１８３．７ ２４２７．８ ２４２１．８ ０．９１６６ ０．９０７

４０００ ３ ５３９３．５ ５３９９．６ ４５８０．８ ４６６７．９ １１８２．４ １０９１．７ １３８１．３ １３６８．１ ０．８５６０ ０．７９８０

８０００ ３ ６７４８．７ ６７６２．２ ５８９５．７ ５９５５．６ １７８３．８ １７１１．２ ２１３７．９ ２１２４．６ ０．８３４４ ０．８０５４

１２０００ ３ ７４２６．０ ７４３２．９ ６６２４．４ ６６６８．６ ２２２５．３ ２１８３．７ ２７７２．８ ２７６３．４ ０．８０２５ ０．７９０２

４０００ ４ ５３９３．５ ５３９９．６ ４０８８．１ ４１６８．６ １１８２．４ １０９１．７ １５２８．９ １５１８．９ ０．７７３４ ０．７１８７

８０００ ４ ６７４８．７ ６７６２．２ ５３５６．３ ５４１６．９ １７８３．８ １７１１．２ ２３６９．５ ２３５８．２ ０．７５２８ ０．７２５６

１２０００ ４ ７４２６．０ ７４３２．９ ６１２３．４ ６１７１．２ ２２２５．３ ２１８３．７ ３０６９．０ ３０５４．９ ０．７２５１ ０．７１４８

　　对比表２中的数据发现，所有解析估算结果和
数值仿真结果的误差不超过２％，特别是两种弹道
飞行时间估算，误差不超过１％。

仿真结果表明，由于滑翔射程估算参数普遍比

数值仿真结果小，特别是在低初速度的条件下，误差

略大，主要因为推导过程中忽略了弹道倾角的微小

变化，但参数的变化趋势与理论推导得到的结果基

本相同。因此理论推导得到的弹道特性和弹道选取

方案可以被采纳。

图５　射程－高程关系图
Ｆｉｇ．５　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｒａｎｇｅａｎｄｈｅｉｇｈｔ

　

特例，设初始速度 ｖ０ ＝６０９８ｍ／ｓ，初始高度
ｈ０ ＝８０ｋｍ，其中一枚用最小能量弹道飞行，初始
弹道倾角θ０ ＝３２．２５５°，而另一枚采用最大升阻比
滑翔，初始弹道倾角θ０ ＝０°，其射程－高程关系如
图５所示；并得到两种弹道的飞行时间 －速度关系
如图６所示。

特例中的数值仿真结果与前文最大升阻比

（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ＝２的理论数据基本一致，验证了理论推
导方法的正确性。

图６　飞行时间－速度关系图
Ｆｉｇ．６　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｔｉｍｅａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙ

　

４　结　论

本文采用解析方法分析和比较了传统的椭圆弹

道和新型的滑翔弹道。首先，从能量角度出发，推导

得到滑翔弹道在准平衡滑翔条件下，滑翔射程与飞

行时间的近似解析解；并针对解析公式，分析各个参

数对滑翔射程的影响；其次，分别对比两种弹道的飞

行射程和飞行时间，定量地给出了远程导弹两种典

型弹道的最佳适用条件；最后通过数值仿真校验在

大升阻比条件下，解析结果精度误差不超过２％。
本文通过研究结果表明，在相同能量条件下，具

有大升阻比外形的导弹采用滑翔弹道可获得更大的

飞行射程，而在相同飞行射程的条件下，采用最小能

量弹道可以更为快速地到达目标。此外，本文研究

了在最大升阻比条件下的准平衡滑翔参数变化规

律，利用基于能量角度推导滑翔弹道解析方程，为滑

翔弹道解析推导提供了新的思路，并且论文定量地

给出了在不同条件下的远程导弹弹道选取方案，对

弹道的初步设计有较大参考作用。
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