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摘　要：针对机动发射条件下助推滑翔导弹对全程弹道快速生成的迫切需求，在弹道设计中选取７个关
键性控制量参数作为全程弹道射击诸元，并提出与之相对应的诸元解算算法。将全程弹道分为助推段、初始

下降段、滑翔段和俯冲攻击段，在统一化运动模型描述的基础上，运用参数化迭代的思路，依次对不同飞行阶

段诸元进行了快速求解，满足多种复杂约束条件。在全程诸元迭代解算模式的基础上，提出助推段沿用中心

弹道诸元，仅对其他射击诸元进行重计算的部分诸元迭代解算模式。仿真结果表明：采用所提助推滑翔导弹

射击诸元快速解算方法，可在大范围机动条件下对远距离地面固定目标进行快速精确打击。
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　　现代战争中，作战反应能力直接影响导弹武
器系统效能的发挥，甚至影响整个战争格局。缩

短发射准备时间是提高导弹射前生存能力和打击

效能的关键，尤其是在机动发射平台下要求根据

当前发射点和目标点快速生成全程弹道，并对相

关诸元进行快速准确求解，因此，解决机动条件下

导弹射击诸元的快速解算问题显得尤为重要。

射击诸元是用来在发射前调整控制仪器和瞄

准系统、在飞行中控制导弹运动状态的一组参

数［１］，其定义以及求解算法具有很强的针对性，

与导弹类型、制导控制算法有着密切的联系。对

于传统的弹道导弹，射击诸元主要指飞行程序、关

机泛函以及射击方位角，相关的诸元解算算法较

为成熟。例如，在诸元选取方面，文献［２－３］在
对海基、陆基以及潜射弹道导弹发射平台特性和

全程弹道特性的分析基础上，分别提出了包括发

射方位角、最大转弯攻角、三级程序角速度等不同

类型的发射诸元，并对诸元参数影响和误差分布

进行了研究。在诸元快速性解算方面，文献［４］
将并行计算算法应用到诸元解算中，有效缩短了

计算时间；文献［５－６］则从计算算法本身着手，
采用多项式拟合、弹道解析近似以及智能搜索等

方法，实现了射击诸元的快速准确求解。对于近

年来出现的新型助推滑翔导弹，研究重点主要集

中在滑翔段弹道设计及制导算法，而对面向应用

的诸元选取及诸元快速解算算法的研究相对
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较少。

本文以助推滑翔导弹为研究对象，针对机动

发射条件下发射诸元的快速求解需求，选取了７
个关键性参数作为发射诸元，并提出了相匹配的

诸元解算算法。

１　问题建模

１．１　运动方程

助推－滑翔导弹全程弹道分为有动力的助推
段和无动力的初始下降段、滑翔段和俯冲攻击段，

为方便对状态量 Ｘ＝［ｖ，θ，σ，，λ，ｒ］Ｔ进行统一
描述，在半速度坐标系下构建全程弹道的统一化

运动模型。

ｖ＝
Ｐｘｈ
ｍ－
ρｖ２ＳｍＣＤ
２ｍ ＋ｇ′ｒｓｉｎθ＋ｇωｅ（ｃｏｓσｃｏｓθｃｏｓ＋

　 ｓｉｎθｓｉｎ）＋ω２ｅｒ（ｃｏｓ
２ｓｉｎθ－ｃｏｓｓｉｎｃｏｓσｃｏｓθ）

θ
·＝
Ｐｙｈ
ｍｖ＋

ρｖ２ＳｍＣＬｃｏｓυ
２ｍｖ －

ρｖ２ＳｍＣＺｓｉｎυ
２ｍｖ ＋

ｇ′ｒｃｏｓθ
ｖ －

　　２ωｅｓｉｎσｃｏｓ＋
ｖｃｏｓθ
ｒ ＋

ｇωｅ
ｖ（ｃｏｓθｓｉｎ－

　　ｃｏｓσｓｉｎθｃｏｓ）＋
ω２ｅｒ
ｖ（ｃｏｓｓｉｎｃｏｓσｓｉｎθ＋

　　ｃｏｓ２ｃｏｓθ）

σ＝－
Ｐｚｈ
ｍｖｃｏｓθ

－
ρｖ２ＳｍＣＬｓｉｎυ
２ｍｖｃｏｓθ

－
ρｖ２ＳｍＣＺｃｏｓυ
２ｍｖｃｏｓθ

－

　　
ｇωｅｓｉｎσｃｏｓ
ｖｃｏｓθ

＋
ω２ｅｒ（ｃｏｓｓｉｎｓｉｎσ）

ｖｃｏｓθ
＋

　　ｖｔａｎｃｏｓθｓｉｎσｒ －２ωｅ（ｓｉｎ－ｃｏｓσｔａｎθｃｏｓ）


·＝ｖｃｏｓθｃｏｓσｒ

λ
·＝－ｖｃｏｓθｓｉｎσｒｃｏｓ
ｒ＝ｖｓｉｎ



































θ
（１）

其中：ｖ为飞行器相对地球的速度；θ为速度倾角；
σ为航迹偏航角，定义为飞行器速度在当地水平
面的投影与北向夹角，顺时针为正；λ和分别为
经度和地心纬度；ｒ为地心距；Ｐｘｈ，Ｐｙｈ，Ｐｚｈ为推力
在速度系中的分量；ｍ为飞行器质量；Ｓ为参考面
积；ωｅ为地球旋转角速度；ｇ′ｒ，ｇωｅ分别为地球引力
加速度在地心矢径方向和地球旋转角速度方向的

分量；ＣＤ，ＣＬ，ＣＺ分别为阻力系数、升力系数以及
侧力系数。在火箭助推段，调整量为俯仰角 和
偏航角ψ；而在无动力飞行段，采用的是倾斜转弯
（ＢａｎｋＴｏＴｕｒｎ，ＢＴＴ）模式，控制变量为攻角 α和

倾侧角υ。

１．２　约束条件

典型的过程约束主要包括驻点热流密度约

束、动压约束以及过载约束。热流密度约束是为

防止气动热烧蚀破坏，动压约束则为防止空气舵

铰链力矩过大，而过载约束则主要为防止飞行器

结构性破坏。

Ｑ·＝ｋρ０．５Ｖ３．１５≤Ｑ
·

ｍａｘ

ｑ＝ρＶ２／２≤ｑｍａｘ

ｎ＝ Ｌ２＋Ｄ槡
２／ｇ０≤ｎ

{
ｍａｘ

（２）

其中：ｋ为常数，其取值与飞行器相关；ｇ０为海平
面引力系数；Ｌ和 Ｄ分别为升力加速度和阻力加
速度。

控制量约束也是过程约束条件的一部分，主

要包括攻角、侧滑角以及倾侧角的幅值和变化率

约束，即 α∈［αｍｉｎ，αｍａｘ］，β∈［βｍｉｎ，βｍａｘ］，υ∈

［υｍｉｎ，υｍａｘ］，α≤αｍａｘ，β
·
≤β
·

ｍａｘ，υ≤υｍａｘ。
终端约束主要指箭器分离点的高度、速度、速

度倾角以及方位角偏差约束，即 ｈ１＝ｈ１，ｖ１＝ｖ１，
θ１＝０°，Δσ＝０°。

无动力飞行段终端约束主要指落点位置约

束，即λｆ＝λｆ，ｆ＝ｆ。

２　弹道分段策略及诸元选取

将全程弹道分为助推段、初始下降段、滑翔段

以及俯冲攻击段进行研究，重点针对机动发射条

件下弹道诸元解算的快速性需求，选取了７个关
键性弹道诸元，如图１所示。

在助推段，将俯仰角设计为以时间为自变

量的程序角形式，并采用三级火箭串联助推模

式实现助推段终端箭器分离点约束条件，弹道

诸元选取为发射方位角 Ａ、最大负攻角 αｍ以及
三级俯仰角变化率 φ３。在初始下降段，采用定
攻角剖面及常值倾侧角模式，通过对常值倾侧

角 υ２的迭代，在满足过程约束的前提下实现起
滑点高度要求，常值倾侧角 υ２为该段弹道诸元。
在滑翔段，基于加速度剖面规划的思路，在定攻

角剖面的前提下，将 Ｄ－Ｖ剖面设计为二次曲线
的形式，取（ｖ０＋ｖｆ）／２点处的阻力加速度值 Ｄｃ
作为滑翔段弹道设计诸元，可根据滑翔段设计

航程解析求解。在俯冲攻击段，采用序列二次

规划方法对常值攻角 α４和常值倾侧角 υ４进行
快速求解。

·７５·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３９卷

图１　弹道分段及发射诸元选取
Ｆｉｇ．１　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄｆｉｒｉｎｇｄａｔａｓｅｌｅｃｔｉｏｎ

３　诸元解算算法

３．１　助推段

助推段的飞行任务是将滑翔飞行器按要求推

送至箭器分离点，分离点约束条件包括高度、速

度、速度倾角以及速度方位角。俯仰程序角设计

为如式（３）所示形式。
一、二级飞行程序：

φ（ｔ）＝

９０° ０≤ｔ≤ｔ１１
α（ｔ）＋θ（ｔ） ｔ１１＜ｔ≤ｔ１２
θ（ｔ） ｔ１２＜ｔ≤ｔ２１
φ（ｔ２１） ｔ２１＜ｔ≤ｔ２










ｋ

（３）

其中，ｔ１１，ｔ１２，ｔ２１，ｔ２ｋ分别为垂直起飞段结束时间、
负攻角转弯段结束时间、重力转弯段结束时间以

及定轴飞行段结束时间。一、二级分离时刻保持

较短时间的常值定轴飞行，攻角 α（ｔ）的表达
式为：

α（ｔ）＝－αｍｓｉｎ
２ｆ（ｔ） （４）

ｆ（ｔ）＝
π（ｔ－ｔ１１）

Ｋ（ｔ１２－ｔ）＋（ｔ－ｔ１１）
其中，Ｋ＝０５为攻角转弯参数。

三级飞行程序：

φ（ｔ）＝

φ（ｔ２ｋ） ｔ２ｋ≤ｔ＜ｔ２ｋ＋Δｔ２ｋ
φ（ｔ２ｋ）－φ３（ｔ－ｔ２ｋ－Δｔ２ｋ）ｔ２ｋ＋Δｔ２ｋ≤ｔ＜ｔ３ｋ－Δｔ３ｋ
φ（ｔ３ｋ－Δｔ３ｋ） ｔ３ｋ－Δｔ３ｋ≤ｔ＜ｔ３

{
ｋ

（５）
其中，φ３为常值俯仰角变化率，ｔ３ｋ为三级关机时
刻。值得注意的是，由于采用了统一化运动模型，

俯仰程序角最终是以程序攻角的形式来体现的。

将上述设计参数中最为敏感且对弹道特性影

响较大的三个参数：发射方位角 Ａ、最大负攻角
αｍ以及三级俯仰角变化率 φ３作为助推段弹道诸
元进行设计求解。为尽量减短机动发射时弹道诸

元的解算时间，且考虑到滑翔飞行器在无动力飞

行段具有极强的侧向机动调整能力，将 Ａ直接取
为连接初始点和目标点的大圆弧与正北向的夹

角，仅对αｍ和 φ３进行迭代求解。由此引入的射
面偏差，将在后续无动力飞行段进行修正，相关参

数求解方式为：

α（ｋ＋１）ｍ

φ（ｋ＋１）[ ]
３

＝
α（ｋ）ｍ
φ（ｋ）[ ]
３

＋

ｈ
α（ｋ）ｍ

ｈ
φ（ｋ）３

ｖ
α（ｋ）ｍ

ｖ
φ（ｋ）











３

－１

ｈ１ －ｈ
（ｋ）

ｖ１ －ｖ
（ｋ[ ]）
（６）

３．２　初始下降段

在定攻角剖面的基础上，对常值倾侧角υ２进

行迭代，以满足终端起滑点需求。

Ｌｃｏｓυ＋ｖ２／ｒ－ｇ＝０ （７）
通常情况下该平衡滑翔条件用式（８）代替。

ｄｒ
ｄｖ－

ｄｒ
ｄ( )ｖＱＥＧＣ

＜δ （８）

其中，δ为常值小量，ｄｒ／ｄｖ为当前状态下地心矢
径对速度的导数，（ｄｒ／ｄｖ）ＱＥＧＣ表示 ｄｒ／ｄｖ在标准
起滑点的数值，由准平衡滑翔条件获得。

ｄｒ
ｄｖ＝

ｖｓｉｎγ
－Ｄ－ｇｓｉｎγ

ｄｒ
ｄ( )ｖＱＥＧＣ

＝
ＳＣＬｃｏｓσＱＥＧＣρｖ＋２ｍｖ／ｒ

ｍｖ２／ｒ２＋ρｖ２ＳＣＬｃｏｓσＱＥＧＣ／（２ｈｓ）
以平衡滑翔条件作为仿真终止条件，以终端

预设高度ｈ２ 作为迭代目标，对常值倾侧角进行
迭代。

υ（ｉ＋１）２ ＝υ（ｉ）２ －
υ（ｉ）２ －υ

（ｉ－１）
２

ｈ（ｉ）－ｈ（ｉ－１）
（ｈ（ｉ）－ｈ２） （９）

其中：ｈ为满足平衡滑翔条件时刻的实际高度；ｈ２
为预设高度，其数值应根据热流密度需求合理

选择。

３．３　滑翔段

考虑不同航程需求以及机动发射任务背景，

将Ｄ－Ｖ剖面设计为二次曲线形式，如图２所示。

·８５·
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图２　阻力加速度剖面设计
Ｆｉｇ．２　Ｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅｄｒａｇａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｐｒｏｆｉｌｅ

通过调整剖面参数 Ｄｃ实现不同航程飞行任

务，令剖面形式Ｄ（ｖ）＝ａｖ２＋ｂｖ＋ｃ，则有：

ａ＝
２（Ｄ０－２Ｄｃ＋Ｄｆ）
（ｖ０－ｖｆ）

２

ｂ＝－
Ｄ０ｖ０＋３Ｄ０ｖｆ－４Ｄｃｖ０－４Ｄｃｖｆ＋３Ｄｆｖ０＋Ｄｆｖｆ

（ｖ０－ｖｆ）
２

ｃ＝
Ｄ０ｖ０ｖｆ＋Ｄ０ｖ

２
ｆ－４Ｄｃｖ０ｖｆ＋Ｄｆｖ

２
０＋Ｄｆｖ０ｖｆ

（ｖ０－ｖｆ）















２

（１０）
由此，可建立滑翔段剖面参数Ｄｃ与对应航程

Ｓ之间的函数关系。

Ｓ＝－∫
ｖｆ

ｖ０

ｖ
ａｖ２＋ｂｖ＋ｃ

ｄｖ （１１）

令滑翔段待设计航程为 Ｓ，结合式（１０）和
式（１１），对剖面参数Ｄｃ进行求解。

Ｄｉ＋１ｃ ＝Ｄ
ｉ
ｃ＋μ

Ｓ －Ｓｉ
Ｋ′ （１２）

其中，Ｋ′＝Ｓ
ｉ

Ｄｃ Ｄｃ＝Ｄｉｃ
可用求差法获得，μ为松弛

因子。

在构建二次曲线形式的 Ｄ－Ｖ参考剖面后，
采用文献［７］中的剖面跟踪方法以及侧向方位角
误差走廊，完成滑翔段三维弹道的生成。

３．４　俯冲攻击段

通过设定滑翔段和俯冲段交接班点的待飞航

程Ｓｔｏｇｏ，来保证俯冲攻击段足够的飞行能力且满
足多种过程约束条件。基于常值攻角和常值倾侧

角假设，采用翻转下压的攻击模式对地面固定目

标进行打击。整个俯冲攻击段弹道设计和参数解

算问题转化为一个双参数最优解问题，如图 ３
所示。

待优化变量为常值攻角α４和常值倾侧角υ４，
指标函数Ｊ定义为实际落点和目标点之间的球面
距离。

图３　双参数最优化求解问题
Ｆｉｇ．３　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｗｉｔｈｔｗｏｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

Ｊ＝Ｒ·ａｒｃｃｏｓ［ｓｉｎｆｓｉｎ＋ｃｏｓｆｃｏｓｃｏｓ（λｆ－λ）］

（１３）
其中，Ｒ为地球半径，λｆ为目标点经度，ｆ为目标
点纬度，λ为实际落点经度，为实际落点纬度。
采用计算效率相对较高的序列二次规划算法［８］

对该最优化问题进行直接求解。

４　仿真算例及结果分析

采用文献［９］中助推器模型参数以及 ＣＡＶ－
Ｈ无动力滑翔飞行器模型［１０］，对前述弹道设计及

诸元解算算法的正确性、收敛性进行仿真验证。

机动发射区域定义为以（１１１４°，３８５°）为中心，
以８８０ｋｍ为边长的正方形区域。为避免奇异，初
始时刻速度倾角设置为 ８９９°，目标点选取为
（１９０°，４０°）。攻角剖面采用前期 ２０°大攻角飞
行，后逐步过渡到１０°最大升阻比攻角的形式，驻
点热流密度、动压以及过载等过程约束条件设置

为Ｑ·ｍａｘ＝１５００ｋＷ／ｍ
２，ｑｍａｘ＝１００ｋＰａ，ｎｍａｘ＝３ｇ。

各飞行阶段之间的交接班点条件设置如下：弹道

最高点高度ｈ１ ＝９０ｋｍ、速度ｖ１ ＝６５００ｍ／ｓ；起滑
点高度ｈ２ ＝５２ｋｍ；滑翔段终端高度ｈ ＝３０ｋｍ、
速度ｖ ＝２５００ｍ／ｓ，待飞航程Ｓｔｏｇｏ＝１３５ｋｍ。

４．１　全程诸元迭代解算模式

在机动发射区域内选取２００个随机发射点，
对同一地面固定目标进行垂直打击。利用上述弹

道诸元解算算法，对每条助推滑翔导弹全程弹道

的弹道诸元进行重计算，对比分析机动区域内不

同弹道的弹道诸元以及弹道特性，如图 ４～７
所示。

图４　三维全程弹道
Ｆｉｇ．４　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

·９５·
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图５　速度变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙ

图６　速度倾角变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｐａｔｈａｎｇｌｅ

图７　走廊内实际Ｄ－Ｖ剖面
Ｆｉｇ．７　ＡｃｔｕａｌＤ－Ｖｐｒｏｆｉｌｅｉｎｔｈｅｒｅｅｎｔｒｙｃｏｒｒｉｄｏｒ

从仿真结果图可以看出，利用所提出的全程

弹道诸元定义及解算算法，可快速解算２００条不
同发射点、不同航程的全程弹道，实现机动发射条

件下对固定目标点进行精确打击的任务需求。

图４表示的是全程弹道三维视图，从图４中可以
看到，全程弹道分为助推段、初始下降段、滑翔段

以及俯冲攻击段，各段之间的交接班点过渡平缓。

滑翔段时间占整个全程弹道的６５％左右，为主要
飞行阶段，且弹道形式平滑，满足平衡滑翔条件。

图５和图６为全程弹道的速度、速度倾角变化曲
线，箭器分离点飞行器速度最高，超过６０００ｍ／ｓ，
速度倾角变化曲线则直观地反映了各个飞行阶段

状态，包括９０°垂直起飞，逐渐转弯达到０°箭器分

离点；在初始下降段速度倾角先减小，后逐渐拉

升；满足起滑点需求后进入平衡滑翔段，速度倾角

保持为小量；当达到俯冲下压起始点后，飞行器翻

转，进行俯冲攻击，到达目标点时速度倾角值约为

－５０°。图７显示的是再入走廊内不同弹道的实
际Ｄ－Ｖ剖面情况，可以看出２００条不同条件下
的全程弹道均满足再入走廊要求，且航程越短的

弹道Ｄ－Ｖ剖面越靠走廊上侧，即阻力加速度
越大。

对发射点分别为正方形发射区域中心点和四

个顶点的５条全程弹道诸元进行记录，见表１。

表１　典型弹道射击诸元解算结果

Ｔａｂ．１　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｙｐｉｃａｌｆｉｒｉｎｇｄａｔａ

中心

弹道
弹道１弹道２弹道３ 弹道４

发射方位角

Ａ／（°）
６１．４２ ６１．７９ ６５．４９ ６０．６８ ５８．０３

最大负攻角

αｍ／（°）
１２．６５ １２．５４ １２．５４ １２．６７ １２．５３

俯仰角变化率
φ３／（（°）／ｓ）

０．０５６ ０．０６６ ０．０６４ ０．０５８ ０．０６８

常值倾侧角

υ２／（°）
０．００ ０．００ －１３．６７ ０．００ －１２．８８

剖面参数

Ｄｃ／（ｍ／ｓ
２）

４．１４１ ３．９４７ ５．０１１ ４．２９２ ３．４３５

常值攻角

α４／（°）
５．５５ ５．６４ ５．２０ ５．４３ ４．５０

常值倾侧角

υ４／（°）
－１３０．６－１２９．３－１３７．９－１３３．４ －１５９．９

在机动发射条件下，主要通过滑翔段航程调

整来实现全程弹道的不同航程需求；而在其他飞

行阶段，飞行任务及求解目标基本不变，即：助推

段主要为满足终端箭器分离点的高度、速度、速度

倾角约束；初始下降段为满足起滑点平衡滑翔需

求；俯冲段为在２５００ｍ／ｓ速度、３０ｋｍ高度以及
１３５ｋｍ航程的预设条件下，实现对固定目标的
打击。

４．２　部分诸元迭代解算模式

为进一步提高机动发射条件下助推滑翔导弹

弹道诸元的求解速度，提出了部分诸元迭代解算

模式，即在机动发射条件下，直接采用中心弹道对

应的助推段诸元，而在其他飞行阶段的弹道诸元

求解过程中将中心弹道的弹道诸元作为迭代初

值，进行部分诸元迭代解算。利用与４１节相同

·０６·
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的仿真条件，验证该方案的可行性，如图８所示。

图８　部分诸元迭代解算模式下全程弹道地面投影
Ｆｉｇ．８　Ｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｅｏｆｆｕｌｌｒａｎｇｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｕｎｄｅｒｐａｒｔｉｔｅｒａｔｉｏｎｍｏｄｅ

从仿真结果可以看出，在部分诸元迭代解算

模式下，同样可对２００条全程弹道进行快速求解，
且由于在助推段不对弹道诸元进行迭代计算，在

后续飞行阶段以中心弹道诸元作为迭代初值，极

大地缩短了机动发射条件下诸元求解时间，能够

实现较大机动范围内任意发射点至目标点的弹道

诸元求解以及全程弹道的快速生成，在战场实战

环境下具有重大的应用前景。与此同时，必须意

识到部分诸元迭代解算模式还存在一些不足，例

如，由于助推段弹道诸元不进行重计算，箭器分离

点的高度、速度存在一定范围的不确定性，虽然该

不确定性可由后续飞行段逐步迭代修正，但对飞

行器制导控制系统而言仍存在一定的隐患，因此，

在后续研究中将重点针对这一问题进行完善。

５　结论

本文以助推滑翔飞行器为对象，针对机动发

射这一特殊任务需求，提出了一套完整的全程弹

道诸元及诸元快速解算算法，通过研究得出以下

结论：

１）通过对所提出的７个弹道诸元的调整，可
实现机动发射条件下不同航程的全程弹道，对地

面固定目标点进行精确打击；

２）采用全程诸元迭代解算模式，需根据发射
点位置、目标点位置以及不同飞行阶段的交接班

点状态进行相关参数的迭代求解，通过将中心点

弹道诸元作为迭代初值并引入松弛因子，有效提

高了机动发射条件下迭代算法的适应性和收

敛性；

　　３）采用部分诸元迭代解算模式，可在全程诸
元迭代解算的基础上，进一步降低诸元计算准备

时间，有效提高其战场适应性，但在一定程度上增

加了箭器分离点的高度和速度不确定性。
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