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摘　要：临近空间高超声速滑翔飞行器的弹道特性主要受滑翔段初始状态和飞行器控制律影响。在飞
行器控制律确定的情况下，研究了滑翔段初始状态对高超声速滑翔飞行器弹道特性的影响规律。按照滑翔

弹道的不同形式，在纵向平衡滑翔条件下，通过理论推导得出飞行器状态变量的解析式，结合平衡滑翔条件

分析平衡滑翔弹道滑翔段初始状态的唯一性；在纵向跳跃滑翔条件下，构建弹道性能评价指标，利用群智能

算法，寻找弹道性能最优时的滑翔段初始状态。利用单因素敏感性分析方法，分别对两种滑翔弹道的滑翔段

初始状态进行敏感性分析，初始状态中初始速度对弹道特性的影响最大。对高超声速滑翔飞行器初始状态

唯一性与最优性的分析，可为高超声速滑翔飞行器的弹道设计、弹道跟踪、轨迹预测和轨迹优化提供借鉴。
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　　临近空间高超声速滑翔飞行器通常是指飞行
马赫数大于５、在距地面２０～１００ｋｍ的高度依靠
空气动力滑翔的一种飞行器。临近空间高超声速

滑翔飞行器的显著特点是飞行高度比弹道导弹

低，飞行速度远高于普通航空飞行器。因此高超

声速滑翔飞行器兼具弹道导弹的高速、航空飞行

器的灵活机动的特点，被视为改变战争规则的

“撒手锏”武器。高超声速滑翔飞行器可多次变

轨，其弹道大部分为滑翔段，而滑翔段的弹道特性

除受控制律控制外，主要受滑翔段初始状态影响。

文献［１］针对平衡滑翔弹道对初始状态精度
要求高的特点，设计了基于预测校正的制导律，增

强了平衡滑翔弹道对初始状态的鲁棒性。文

献［２］利用正则摄动的方法得出了高超声速滑翔
飞行器平稳滑翔的解析解，分析了平稳滑翔弹道

的动态特性。文献［３－５］以射程最大、能量最
省、总气动加热最小等为优化目标，分析了不同飞

行器初始状态以及飞行器升阻比等气动参数对弹

道的影响，指出飞行器弹道特性主要受飞行器初

始状态影响。文献［６－７］利用高斯伪谱法，分别
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从燃料最省和航路规划的角度对高超声速飞行器

的轨迹进行了优化。文献［８］利用物理规划和
遗传算法，求解了射程最大、约束变量最小、弹

道最稳定的优化弹道。文献［９］利用模式搜索
算法对高超声速飞行器轨迹进行优化，分析约

束条件对飞行器轨迹和弹道的影响，为确定飞

行器的初始状态提供了参考。文献［１０－１１］指
出跳跃滑翔弹道的初始状态决定了飞行器的飞

行能力，用分段高斯伪谱法对多约束条件下的

滑翔弹道进行了优化。文献［１２］从雷达跟踪精
度的角度对跳跃滑翔弹道的突防性能进行了分

析，得出了弹道的机动性能越强、飞行器的突防

性能越优的结论。文献［１３］利用正交试验分析
了初始状态对跳跃滑翔弹道机动性能的影响，

通过回归分析估计了机动性能最优时的滑翔段

初始状态。

以上文献的研究主要集中于平衡滑翔弹道的

弹道特性分析以及跳跃滑翔弹道的控制律优化设

计，尚缺乏滑翔段初始状态对弹道特性影响规律

的研究。因为高超声速滑翔飞行器是一种无动力

飞行器，滑翔段初始状态对飞行器滑翔段的飞行

能力和弹道特性至关重要，所以有必要研究滑翔

段初始状态对高超声速滑翔飞行器弹道特性的影

响规律。

１　高超声速滑翔飞行器滑翔段运动模型

１．１　飞行器滑翔段运动方程

根据高超声速滑翔飞行器在滑翔段的受力情

况，建立速度和位置的四自由度运动方程，如

式（１）所示。式中，Ｖ是飞行器飞行速度，γ是速
度倾角，（ｘ，ｚ）是飞行器在纵向平面内的位置坐
标，ｍ是飞行器质量，ｇ０是重力加速度常数，Ｌ是
飞行器所受升力，Ｄ是飞行器所受阻力。

Ｖ·＝－Ｄｍ－ｇ０ｓｉｎγ

γ
·＝ＬｍＶ－

ｇ０ｃｏｓγ
Ｖ

ｘ＝Ｖｃｏｓγ
ｚ＝－Ｖｓｉｎ













γ

（１）

其中升力、阻力的计算可由式（２）求得。ρ为
大气密度，如式（３）所示，在此采用指数模型计算
飞行器所在飞行高度的大气密度，ρ０＝１２２５ｋｇ／ｍ

３

为海平面大气密度常数，ξ＝８４３４ｍ为高度常数；
Ｓ是飞行器的参考面积；ＣＬ和 ＣＤ为飞行器升力

系数、阻力系数［１４］。

Ｌ＝１２ρＶ
２ＣＬＳ

Ｄ＝１２ρＶ
２ＣＤ{ Ｓ

（２）

ρ（ｚ）＝ρ０ｅ
ｚ／ξ

ＣＬ＝－０．１２６＋２．９４２５α

ＣＤ＝０．０８３４－０．１８７６α＋２．７４８４α
{ ２

（３）

１．２　滑翔段弹道控制参数模型

１．２．１　纵向平衡滑翔弹道控制参数模型
飞行器纵向平衡滑翔时，在纵向平面内受力

平衡，速度倾角变化率为零（如式（４）所示），又因
为飞行器在纵向平面内的主要控制参数是攻角

α，所以令飞行器攻角保持不变、同时满足速度倾
角变化率为零的限制条件［８］，即可实现临近空间

高超声速滑翔飞行器的纵向平衡滑翔。

Ｌ
ｍＶ－

ｇ０ｃｏｓγ
Ｖ ＝０ （４）

１．２．２　纵向跳跃滑翔弹道控制参数模型
控制临近空间高超声速滑翔飞行器在纵向平

面内跳跃运动的主要参数是攻角 α，纵向跳跃滑
翔弹道控制参数模型即攻角 α参数模型［１５］，如

式（５）所示。

α（Ｖ）＝

αｍａｘ Ｖ１＜Ｖ

αｍａｘ－αＫｍａｘ
Ｖ１－Ｖ２

（Ｖ－Ｖ２）＋αＫｍａｘ Ｖ２≤Ｖ≤Ｖ１

αＫｍａｘ Ｖ＜Ｖ










２

（５）
式中，αｍａｘ为最大飞行攻角，αＫｍａｘ为最大升阻比攻
角，Ｖ１和 Ｖ２分别为攻角参数变化的两个临界
速度。

２　纵向平衡滑翔初始状态唯一性分析

２．１　飞行器状态解析解

由平衡滑翔条件，将式（２）代入式（４）整理
可得：

１
２ρＶ

２ＣＬＳ＝ｍｇ０ｃｏｓγ （６）

所以可推导出飞行器速度表达式为：

Ｖ＝
２ｍｇ０ｃｏｓγ
ρＣＬ槡 Ｓ （７）

将式（３）代入式（７）整理可得：

Ｖ＝
２ｍｇ０ｃｏｓγ
ρ０ＣＬ槡 Ｓ ｅ

ｚ
－２ξ （８）

式（８）对ｚ求微分可得：

ｄＶ
ｄｚ＝

１
－２ξ

２ｍｇ０ｃｏｓγ
ρ０ＣＬ槡 Ｓ ｅ

ｚ
－２ξ （９）

·６１１·
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将式（８）代入式（９）可得：
ｄＶ
ｄｚ＝

１
－２ξ
Ｖ （１０）

将式（１）代入式（１０）可得：

ｄＶ
ｄｚ＝

－Ｄｍ－ｇ０ｓｉｎγ

－Ｖｓｉｎγ
（１１）

由式（１０）和式（１１）可得：

１
－２ξ
Ｖ＝

Ｄ
ｍ＋ｇ０ｓｉｎγ

Ｖｓｉｎγ
（１２）

将式（２）、式（７）代入式（１２）整理可得：

Ｖ２＝－２ξｇ０ １＋
ＣＤ
ＣＬ
ｃｏｔ( )γ （１３）

由式（１３）可得飞行器速度Ｖ的解析式：

Ｖ＝ －２ξｇ０ １＋
ＣＤ
ＣＬ
ｃｏｔ( )槡
γ （１４）

由式（７）和式（１４）可得：

ρ＝ －ｍｃｏｓγ
ξＳ（ＣＬ＋ＣＤｃｏｔγ）

（１５）

由式（３）和式（１５）可得：

ｚ＝ξｌｎ －ｍｃｏｓγ
ρ０ξＳ（ＣＬ＋ＣＤｃｏｔγ[ ]） （１６）

２．２　初始状态唯一性分析

令Ｖ＝ｆ（γ），对式（１４）求导可得：

ｆ′（γ）＝
ξｇ０ＣＤｃｓｃ

２γ

ＣＬ －２ξｇ０ １＋
ＣＤ
ＣＬ
ｃｏｔ( )槡
γ

（１７）

由式（１７）可知 ｆ′（γ）＞０，所以 ｆ（γ）为 γ上
的单调递增函数。因为ｆ（γ）为单调递增函数，所
以ｆ－１（Ｖ）一定存在，且和ｆ（γ）单调性一致。

又因为
ＣＬ
ＣＤ
为飞行器的升阻比 Ｋ，由式（１４）可

得 ｆ（γ）的反函数ｆ－１（Ｖ）为：

ｆ－１（Ｖ）＝ａｒｃｃｏｔ－Ｋ１＋Ｖ
２

２ξｇ( )[ ]
０
－π （１８）

由 ｆ－１（Ｖ）与 ｆ（γ）单调性一致可得，γ＞
ｆ－１（Ｖｍｉｎ），当取Ｖｍｉｎ＝１７００ｍ／ｓ时，可得ｆ

－１（Ｖｍｉｎ）＝
－２０８４°，又因为文献［１５］已经证明 γ为负的小
量，所 以 可 将 γ的 取 值 范 围 缩 小 为 γ∈
（－２０８４°，０°）。

令 ｚ＝ｇ（γ），Ｃ１ ＝ρ０ξＳＣＬ，Ｃ２ ＝ρ０ξＳＣＤ，对
式（１６）求导并整理可得：

ｇ′（γ）＝
２ξ（Ｃ２ｃｏｓ

３γ－Ｃ１ｓｉｎ
３γ）

ｓｉｎ２γ（Ｃ１ｓｉｎγ＋Ｃ２ｃｏｓγ）
（１９）

令ｈ（γ）＝Ｃ１ｓｉｎγ＋Ｃ２ｃｏｓγ可得：

ｈ（γ）＝ Ｃ１
２＋Ｃ槡

２
２ｓｉｎ（γ＋θ）

θ＝ａｒｃｔａｎ
Ｃ２
Ｃ

{
１

（２０）

将Ｃ１、Ｃ２代入式（２０）可得：

θ＝ａｒｃｔａｎ１Ｋ （２１）

由文献［１５］可知５°≤α≤２５°，所以可得：

θ＞ａｒｃｔａｎ １Ｋｍａｘ
≈１８．６° （２２）

因为γ∈（－２．０８４°，０°），所以可得 ｈ（γ）＞
０。将式（２０）代入式（１９）可得：

ｇ′（γ）＝
２ξ（Ｃ２ｃｏｓ

３γ－Ｃ１ｓｉｎ
３γ）

（ｓｉｎ２γ）ｈ（γ）
（２３）

由式（２３）可知 ｇ′（γ）＜０，所以 ｇ（γ）为 γ上
的单调递减函数。又因为 ｆ（γ）为 γ上的单调递
增函数，所以对初始状态（Ｖ０，γ０，ｚ０），只要确定三
个初始量中的一个量，其余两个也唯一确定。当

飞行器滑翔段初始状态（Ｖ０，γ０，ｚ０）满足解析
式（１４）和式（１６）时，飞行器才会以平衡滑翔弹道
滑翔，否则只能以近似平衡滑翔弹道滑翔，或产生

大幅度震荡以跳跃滑翔弹道滑翔。

２．３　仿真校验与分析

２．３．１　仿真设置
以美国洛克希德·马丁公司开发的高超声速

通用气动飞行器ＣＡＶＨ为例，对平衡滑翔弹道滑
翔段初始状态分析进行验证。ＣＡＶＨ飞行器质
量为９０７２ｋｇ，参考面积为０４８３９ｍ２。取目标
点位置（２×１０６ｍ，－１００ｍ），αＫｍａｘ＝１２°，ｘ０＝０ｍ。
由式（１４）和式（１６）确定飞行器在４５ｋｍ高度的
平衡滑翔初始状态Ｖ０＝３５６３ｍ／ｓ，γ０＝－０２４７２°，
ｚ０＝－４５０００ｍ。

为分析纵向平衡滑翔时滑翔段初始状态中各

变量对弹道特性的影响，利用单因素敏感性分析

方法对平衡滑翔弹道滑翔段的初始状态进行敏感

性分析。如表１所示，设计了三组仿真实验进行
对比：①保持（Ｖ０，γ０）不变，改变初始高度ｚ０；②保
持（γ０，ｚ０）不变，改变初始速度Ｖ０；③保持（Ｖ０，ｚ０）
不变，改变初始速度倾角γ０。

·７１１·
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表１　弹道０和三组对比弹道的滑翔段初始状态
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｏｆｔｈｅｇｌｉｄｅｓｅｇｍｅｎｔｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄｔｈｒｅｅｇｒｏｕｐｓｏｆｃｏｎｔｒａｓｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

分组编号 弹道编号 初始状态 变量 绝对误差 相对误差

０
Ｖ０＝３５６３ｍ／ｓ，γ０＝－０．２４７２°

ｚ０＝－４５０００ｍ

一

１

２

３

Ｖ０＝３５６３ｍ／ｓ

γ０＝－０．２４７２°

ｚ０＝－４５０４５ｍ Δｚ０＝４５ｍ ０．１％

ｚ０＝－４５２２５ｍ Δｚ０＝２２５ｍ ０．５％

ｚ０＝－４５４５０ｍ Δｚ０＝４５０ｍ １％

二

４

５

６

γ０＝－０．２４７２°

ｚ０＝－４５０００ｍ

Ｖ０＝３５６９．５６３ｍ／ｓ ΔＶ０＝６．５６３ｍ／ｓ ０．２％

Ｖ０＝３５８０．８１５ｍ／ｓ ΔＶ０＝１７．８１５ｍ／ｓ ０．５％

Ｖ０＝３５９８．６３ｍ／ｓ ΔＶ０＝３５．６３ｍ／ｓ １％

三

７

８

９

Ｖ０＝３５６３ｍ／ｓ

ｚ０＝－４５０００ｍ

γ０＝－０．２７１９２° Δγ０＝０．０２４７２° １０％

γ０＝－０．２９６６４° Δγ０＝０．０４９４４° ２０％

γ０＝－０．３２１３６° Δγ０＝０．０７４１６° ３０％

２．３．２　弹道轨迹分析
图１是弹道０和三组对比弹道的弹道轨迹仿

真。对比图１（ａ）、图１（ｂ）、图１（ｃ）可知，当初始

高度、初始速度倾角偏离初始状态真值时，相应弹

道都会围绕平衡滑翔弹道上下小幅度跳跃，跳跃

幅度越来越小、逐渐收敛于平衡滑翔弹道，且

图１（ｃ）中三个弹道的波动幅度小于图１（ａ）中三

个弹道的波动幅度。当初始速度偏离平衡滑翔初

始速度真值时，第二组三个弹道在平衡滑翔弹道

上方跳跃，且与平衡滑翔弹道的偏差越来越大。

从三组对比仿真可知，初始速度偏离平衡滑翔初

始速度真值对平衡滑翔弹道轨迹影响最大，初始

速度倾角偏离平衡滑翔初始速度倾角真值对平衡

滑翔弹道轨迹影响最小。

（ａ）弹道０和第一组弹道的弹道轨迹仿真图
（ａ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｅｆｉｒｓｔｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

（ｂ）弹道０和第二组弹道的弹道轨迹仿真图
（ｂ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

（ｃ）弹道０和第三组弹道的弹道轨迹仿真图
（ｃ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｅｔｈｉｒｄｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

图１　弹道０和三组对比弹道的弹道轨迹仿真图
Ｆｉｇ．１　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｒｅｅｇｒｏｕｐｓｏｆｃｏｎｔｒａｓｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
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２．３．３　飞行速度误差分析
图２是三组对比仿真弹道的飞行速度与弹道

０飞行速度的误差曲线图。对比图 ２（ａ）、
图２（ｂ）、图２（ｃ）可知，第二组三个弹道的初始速

（ａ）弹道０和第一组弹道的飞行速度误差
（ａ）Ｆｌｉｇｈｔｓｐｅｅｄｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｅｆｉｒｓｔｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

（ｂ）弹道０和第二组弹道的飞行速度误差
（ｂ）Ｆｌｉｇｈｔｓｐｅｅｄｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

（ｃ）弹道０和第三组弹道的飞行速度误差
（ｃ）Ｆｌｉｇｈｔｓｐｅｅｄｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｅｔｈｉｒｄｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

图２　弹道０和三组对比弹道的飞行速度误差曲线图
Ｆｉｇ．２　Ｆｌｉｇｈｔｓｐｅｅｄｅｒｒｏｒｃｕｒｖｅｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｒｅｅｇｒｏｕｐｓｏｆｃｏｎｔｒａｓｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

度偏离平衡滑翔初始速度真值时，相应弹道的速

度误差最大，同时飞行过程中，速度误差曲线降低

的趋势并不明显。第三组三个弹道的初始速度倾

角偏离平衡滑翔初始速度倾角真值时，对弹道的

速度误差影响最小，虽然第三组的速度误差曲线

呈现收敛于非零值的趋势，但其速度误差数值在

三组对比仿真中最小。

２．３．４　速度倾角误差分析
图３是三组对比仿真弹道的速度倾角与弹道

０速度倾角的误差曲线图。对比图 ３（ａ）、
图３（ｂ）、图３（ｃ）可知，第二组三个弹道的初始
速度偏离平衡滑翔初始速度真值时，相应弹道

的速度倾角误差介于第一组和第三组之间，但

第二组三个弹道的速度倾角误差曲线呈现发

散、不断变大的趋势。第三组三个弹道的初始

速度倾角偏离平衡滑翔初始速度倾角真值时，

对弹道的速度倾角误差影响最小，其速度倾角

误差曲线呈现不断下降的趋势，且速度倾角误

差数值最小。

（ａ）弹道０和第一组弹道的速度倾角误差
（ａ）Ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｅｆｉｒｓｔｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

（ｂ）弹道０和第二组弹道的速度倾角误差
（ｂ）Ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

·９１１·
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（ｃ）弹道０和第三组弹道的速度倾角误差
（ｃ）Ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｅｔｈｉｒｄｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

图３　弹道０和三组对比弹道的速度倾角误差曲线图
Ｆｉｇ．３　Ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅｅｒｒｏｒｃｕｒｖｅｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｒｅｅｇｒｏｕｐｓｏｆｃｏｎｔｒａｓｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

２．３．５　飞行高度误差分析
图４是三组对比仿真弹道的飞行高度与弹道

０飞行高度的误差曲线图。对比图 ４（ａ）、
图４（ｂ）、图４（ｃ）可知，第二组三个弹道的初始速
度偏离平衡滑翔初始速度真值时，相应弹道的高

度误差与第一组大致相当，均高于第三组，但第二

组三个弹道的高度误差曲线振荡发散、误差数值

不断变大。第三组三个弹道的初始速度倾角偏离

平衡滑翔初始速度倾角真值时，其高度误差曲线

振荡收敛，弹道高度误差数值在三组对比仿真中

最小，对弹道高度误差影响最小。

３　纵向跳跃滑翔初始状态最优性分析

３．１　最优性问题描述
由前文分析可知，飞行器滑翔弹道产生跳跃

的原因是初始状态不满足平衡滑翔条件，即跳跃

滑翔弹道滑翔段的初始状态不唯一。正是因为跳

跃滑翔弹道滑翔段初始状态不能唯一确定，所以

有必要对其初始状态的最优性进行研究，即寻找

跳跃滑翔弹道滑翔段的最优初始状态。在此以飞

行弹道的弹道性能最优为目标，初始状态最优性

的数学模型如下：

弹道性能：ｆ（Ｖ０，γ０，ｚ０）
约束条件：

Ｑ·＝ Ｃ
Ｒ槡 ｄ

ρ
ρ( )
０

０．５ Ｖ
ｇ０Ｒ槡

( )
０

３．１５

≤Ｑ
·
ｍａｘ

ｑ＝１２ρＶ
２≤ｑｍａｘ

ｎ＝ Ｌ２＋Ｄ槡
２／ｍｇ０≤ｎｍａｘ

Ω＝｛（ｘｆ，ｚｆ）｜ａｂｓ（ｚｆ）≥ｈｆ，ｄ（ｔｆ）≤ｄｆ















｝

（ａ）弹道０和第一组弹道的飞行高度误差
（ａ）Ｆｌｉｇｈｔａｌｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｅｆｉｒｓｔｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

（ｂ）弹道０和第二组弹道的飞行高度误差
（ｂ）Ｆｌｉｇｈｔａｌｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

（ｃ）弹道０和第三组弹道的飞行高度误差
（ｃ）Ｆｌｉｇｈｔａｌｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｅｔｈｉｒｄｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

图４　弹道０和三组对比弹道的飞行高度误差曲线图
Ｆｉｇ．４　Ｆｌｉｇｈｔａｌｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｃｕｒｖｅｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ０ａｎｄ

ｔｈｒｅｅｇｒｏｕｐｓｏｆｃｏｎｔｒａｓｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｆ（Ｖ０，γ０，ｚ０）为弹道性能关于初始状态（Ｖ０，
γ０，ｚ０）的函数，状态变量的定义域为 Ｖ０∈（Ｖｍｉｎ，

Ｖｍａｘ），γ０∈（γｍｉｎ，γｍａｘ），ｚ０∈（ｚｍｉｎ，ｚｍａｘ）。Ｑ
·
、ｑ、ｎ
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分别是驻点热流密度约束、动压约束、过载约束，

Ｑ·ｍａｘ、ｑｍａｘ、ｎｍａｘ为相应约束变量的最大值。其中，
Ｃ为常系数，取为１１０３０；Ｒｄ为飞行器驻点处的
曲率半径，在此取０１ｍ；Ｒ０为地球平均半径，取
为６３７１ｋｍ。Ω是满足终端约束的滑翔段终点位
置集合，（ｘｆ，ｚｆ）是滑翔段结束时飞行器的位置，ｈｆ
是滑翔段终点高度约束，ｄｆ是滑翔段终点与目标
点的距离约束。

由初始状态最优性的数学模型可知，求解最

优的初始状态为多约束条件下的优化问题。为便

于问题求解，引入惩罚函数，将有约束优化问题转

化为无约束优化问题，如式（２４）所示，为弹道性
能函数ｆ（Ｖ０，γ０，ｚ０）引入惩罚因子 ｐｉ（ｉ＝１，２，…，
５）。当滑翔弹道不满足约束条件时，需要在相应
弹道的性能函数上叠加惩罚因子。

ｐ１＝

ｍａｘ（Ｑ·）
Ｑ·ｍａｘ

－１ ｍａｘ（Ｑ·）＞Ｑ·ｍａｘ

０ ｍａｘ（Ｑ·）≤Ｑ
·{
ｍａｘ

ｐ２＝
ｍａｘ（ｑ）
ｑｍａｘ

－１ ｍａｘ（ｑ）＞ｑｍａｘ

０ ｍａｘ（ｑ）≤ｑ{
ｍａｘ

ｐ３＝
ｍａｘ（ｎ）
ｎｍａｘ

－１ ｍａｘ（ｎ）＞ｎｍａｘ

０ ｍａｘ（ｎ）≤ｎ{
ｍａｘ

ｐ４＝
ｄ（ｔｆ）
ｄｆ
－１ ｄ（ｔｆ）＞ｄｆ

０ ｄ（ｔｆ）≤ｄ
{

ｆ

ｐ５＝
１－
ａｂｓ（ｚｆ）
ｈｆ

ａｂｓ（ｚｆ）＜ｈｆ

０ ａｂｓ（ｚｆ）≥ｈ
{

























ｆ

（２４）

３．２　评价指标

为了评价以不同初始状态进行跳跃滑翔时的

弹道特性，特选择以下几个评价指标。

１）机动变轨次数：机动变轨次数 Ｎｍ定义为
飞行器纵向加速度符号发生变化的次数。高超声

速滑翔飞行器的弹道上下跳跃，所以无法像弹道

导弹一样反推导弹的发射点和预测导弹的落点。

机动变轨次数是高超声速滑翔飞行器机动性能的

重要体现，机动变轨次数越多，飞行器弹道越灵活

多变。

２）首跳高度：首跳高度 ΔＨ是指飞行器第一
次跳跃时的高度大小，其数值等于滑翔段初始位

置与弹道轨迹曲线第一个极值点（极大值或极小

值）之间的高度差。因为无法准确定义跳跃滑翔

弹道的平衡位置，且随着飞行速度的下降，飞行器

的跳跃幅度越来越小，所以采用首跳高度来衡量

高超声速滑翔飞行器弹道的跳跃强度。

３）飞行时间：飞行时间 ΔＴ是指飞行器滑翔
段初始时刻与滑翔段结束时刻的差值。飞行时

间越短，飞行器暴露在雷达、卫星等探测装备探

测区的时间越短，越不容易被发现。即便被探

测装备发现，因为飞行时间短，留给拦截武器的

时间将被大大压缩，也将极大提高飞行器的生

存能力。

４）剩余机械能：剩余机械能Ｅｆ是指滑翔段结
束时刻高超声速滑翔飞行器总的机械能。高超声

速滑翔飞行器在滑翔段做无动力滑翔，所以飞行

过程中其机械能是不断减小的。滑翔段剩余机械

能即飞行器末段的最大机械能。飞行器的剩余机

械能越大，则为末段弹道提供的可利用能量空间

越大。

综合以上评价指标以及约束条件，可确定求

解最优初始状态时的目标函数，如式（２５）所示。
其中ω１、ω２、ω３、ω４分别为四个评价指标的指标
权重，可通过本征向量法确定各评价指标的指标

权重值为（０４７２９，０１６９９，０２８４４，００７２８）。
ｆ（Ｖ０，γ０，ｚ０）＝ｍａｘ（ω１Ｎｍ ＋ω２ΔＨ＋

ω３ΔＴ＋ω４Ｅｆ－∑
５

ｉ＝１
ｐｉ） （２５）

３．３　粒子群算法

粒子群算法是一种全局迭代搜索算法，该算

法将优化问题的解看作是搜索空间中的粒子。算

法起始时，随机产生种群大小为 Ｎｐｓｏ的初始粒子
群，即初始解集。在每次迭代中，利用目标函数计

算粒子的适应度值，并更新粒子个体最优解和粒

子群全局最优解。两个最优解更新完毕后，按照

式（２６）更新各粒子的速度和位置，实现粒子在解
空间的局部搜索和全局搜索。当算法达到终止条

件时，迭代结束并输出搜索结果。

ｖｊ（ｔ＋１）＝ｗｐｓｏｖｊ（ｔ）＋Ｃ１ｐｓｏｒ１（ｔ）［ｐｊ（ｔ）－ｚｊ（ｔ）］＋

　　　　 Ｃ２ｐｓｏｒ２（ｔ）［ｇ（ｔ）－ｚｊ（ｔ）］

ｚｊ（ｔ＋１）＝ｚｊ（ｔ）＋ｖｊ（ｔ＋１
{

）

（２６）
式中，ｖｊ（ｔ）为第 ｔ次迭代后粒子的速度，ｗｐｓｏ为搜
索惯性权重，Ｃ１ｐｓｏ和Ｃ２ｐｓｏ为学习因子，ｒ１（ｔ）、ｒ２（ｔ）
为介于０和１之间的随机数，ｐｊ（ｔ）为第 ｔ次迭代
后粒子的个体最优解，ｇ（ｔ）为第 ｔ次迭代后粒子
群的全局最优解，ｚｊ（ｔ）为第 ｔ次迭代后粒子的

·１２１·
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位置。

３．４　仿真校验与分析

３．４．１　仿真校验
以通用气动飞行器 ＣＡＶＨ为例［１４－１６］，取目

标点位置（３×１０６ｍ，－１００ｍ），最大攻角 αｍａｘ＝
２５°，最大升阻比攻角 αＫｍａｘ＝１２°，最大驻点热流

密度Ｑ·ｍａｘ＝６０００ｋＷ／ｍ
２，最大动压ｑｍａｘ＝１００ｋＰａ，

最大过载 ｎｍａｘ＝１０，滑翔段终点高度约束 ｈｆ＝
２０ｋｍ，滑翔段终点飞行器与目标距离约束 ｄｆ＝
２００ｋｍ，初始速度定义域 Ｖ０∈ （１７ｋｍ／ｓ，
７９ｋｍ／ｓ），初始速度倾角定义域 γ０∈（－２０°，
２０°），初 始 高 度 定 义 域 ｚ０∈ （－１００ ｋｍ，
－２０ｋｍ）。采用 ３３节中的粒子群算法进行最
优初始状态（Ｖ０，γ０，ｚ０）的求解，设定粒子数Ｎｐｓｏ＝
１００，迭代次数 Ｍｐｓｏ＝２００，惯性权重 ｗｐｓｏ＝０８，学
习因子Ｃ１ｐｓｏ＝１５、Ｃ２ｐｓｏ＝１５。

通过粒子群算法可求得最优的初始状态

（Ｖ０，γ０，ｚ０）为 （４８６４７１８ ｍ／ｓ，－４７２７８°，
－９３６９１９６５ｍ），机动变轨次数 Ｎｍ＝１２，首跳高
度ΔＨ＝５３１８１ｋｍ，飞行时间 ΔＴ＝１０８５ｓ，剩余
机械能 Ｅｆ＝４．７１１×１０

８Ｊ，目标函数值 ｆ（Ｖ０，γ０，
ｚ０）＝０５６８３。

为分析纵向跳跃滑翔弹道滑翔段最优初始状

态中各变量对弹道特性的影响，利用单因素敏感

性分析方法对跳跃滑翔弹道滑翔段的最优初始状

态进行敏感性分析。如表２所示，设计以下三组
对比实验：①在最优的初始速度和速度倾角（Ｖ０，
γ０）条件下，改变初始高度 ｚ０；②在最优的初始速
度倾角和高度（γ０，ｚ０）条件下，改变初始速度 Ｖ０；
③在最优的初始速度和高度（Ｖ０，ｚ０）条件下，改变
初始速度倾角γ０。

三组对比实验以及最优初始状态对应弹道的

性能指标值和目标函数值如表３所示。由表３可

表２　弹道１０和三组对比弹道的滑翔段初始状态
Ｔａｂ．２　Ｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｏｆｔｈｅｇｌｉｄｅｓｅｇｍｅｎｔｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ１０ａｎｄｔｈｒｅｅｇｒｏｕｐｓｏｆｃｏｎｔｒａｓｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

分组编号 弹道编号 初始状态 变量 绝对误差 相对误差

１０
Ｖ０＝４８６４．７１８ｍ／ｓ，γ０＝－４．７２７８°

ｚ０＝－９３６９１．９６５ｍ

四

１１

１２

１３

Ｖ０＝４８６４．７１８ｍ／ｓ

γ０＝－４．７２７８°

ｚ０＝－９３５９８．２７３ｍ Δｚ０＝９３．６９２ｍ ０．１％
ｚ０＝－９３２２３．５０５ｍ Δｚ０＝４６８．４６ｍ ０．５％
ｚ０＝－９２７５５．０４５ｍ Δｚ０＝９３６．９２ｍ １％

五

１４

１５

１６

γ０＝－４．７２７８°

ｚ０＝－９３６９１．９６５ｍ

Ｖ０＝４８５９．８５３ｍ／ｓ ΔＶ０＝４．８６５ｍ／ｓ ０．１％
Ｖ０＝４８４０．３９４ｍ／ｓ ΔＶ０＝２４．３２４ｍ／ｓ ０．５％
Ｖ０＝４８１６．０７１ｍ／ｓ ΔＶ０＝４８．６４７ｍ／ｓ １％

六

１７

１８

１９

Ｖ０＝４８６４．７１８ｍ／ｓ

ｚ０＝－９３６９１．９６５ｍ

γ０＝－４．７２３０７２２° Δγ０＝０．００４７２７８° ０．１％

γ０＝－４．７０４１６１° Δγ０＝０．０２３６３９° ０．５％

γ０＝－４．６８０５２２° Δγ０＝０．０４７２７８° １％

表３　弹道１０和三组对比弹道的评价指标值和目标函数值
Ｔａｂ．３　Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｉｃｅｓｖａｌｕｅｓａｎｄｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎｖａｌｕｅｓｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ１０ａｎｄｔｈｒｅｅｇｒｏｕｐｓｏｆｃｏｎｔｒａｓｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

分组编号 弹道编号 机动变轨次数 首跳高度／ｋｍ 飞行时间／ｓ 剩余机械能／Ｊ 目标函数值

１０ １２ ５３．１８１ １０８５ ４．７１１Ｅ＋８ ０．５６８３

四

１１ １２ ５３．０７３ １０８５ ４．７１０Ｅ＋８ ０．５６８１

１２ １２ ５２．６４０ １０８５ ４．７０７Ｅ＋８ ０．５６７２

１３ １２ ５２．０９８ １０８６ ４．６８１Ｅ＋８ ０．５６５９

五

１４ １１ ５３．１９７ １０６７ ５．１５９Ｅ＋８ ０．４４７５

１５ １１ ５３．２６０ １０５７ ５．３３８Ｅ＋８ ０．３１７６

１６ １１ ５３．３４２ １０５０ ５．４００Ｅ＋８ ０．１７９０

六

１７ １１ ５３．１７８ １０８４ ４．７３６Ｅ＋８ ０．５３８９

１８ １１ ５３．１６６ １０８３ ４．７６４Ｅ＋８ ０．５３８９

１９ １１ ５３．１５０ １０８２ ４．７９４Ｅ＋８ ０．５３９０

·２２１·
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知，最优初始状态的目标函数值最大，第五组三个

弹道的目标函数值最小。下面从弹道轨迹和纵向

加速度两个方面对三组弹道和最优初始状态对应

弹道的弹道特性进行分析。

３．４．２　弹道轨迹分析
图５是三组对比弹道和弹道１０的弹道轨迹

仿真图。从图５（ａ）中可以看出，当初始高度偏离
最优初始高度时，弹道的首跳高度会相应降低，且

偏离程度越大，首跳高度越小。从图５（ｂ）中可以
看出第五组的三个弹道，滑翔段终点距离目标点

的终端距离大于２００ｋｍ，不满足终端约束。虽然
第五组三个弹道的性能指标，除机动变轨次数外

均优于弹道１０的性能指标，但因为第五组的三个
弹道不满足终端约束条件，所以第五组三个弹道

初始状态的目标函数值明显低于其他两组弹道和

弹道１０初始状态的目标函数值。从图５（ｃ）中可
以看出，当初始速度倾角偏离最优初始速度倾角

时，弹道的首跳高度会相应降低，且偏离程度越

大，首跳高度越小。

对比图５（ａ）、图５（ｂ）、图５（ｃ）可知，当弹道
的初始状态偏离最优初始状态时，弹道轨迹均会

偏离最优弹道轨迹，相应初始状态的目标函数值

都低于最优初始状态的目标函数值。当初始速度

偏离最优初始速度时，相应弹道轨迹偏离最优弹

道的程度越来越大，且不能满足终端约束条件，对

弹道性能影响最大。当初始速度倾角偏离最优初

始速度倾角时，弹道轨迹偏离最优弹道的程度最

低，首跳高度下降在几十米的量级。当初始高度

偏离最优初始高度时，弹道轨迹偏离最优弹道的

程度介于第六组和第五组之间，其首跳高度下降

在几百米的量级。

（ａ）弹道１０和第四组弹道的弹道轨迹仿真图
（ａ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ１０ａｎｄ

ｔｈｅｆｏｕｒｔｈｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

（ｂ）弹道１０和第五组弹道的弹道轨迹仿真图
（ｂ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ１０ａｎｄ

ｔｈｅｆｉｆｔｈｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

（ｃ）弹道１０和第六组弹道的弹道轨迹仿真图
（ｃ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ１０ａｎｄ

ｔｈｅｓｉｘｔｈｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

图５　弹道１０和三组对比弹道的弹道轨迹仿真图
Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ１０ａｎｄ

ｔｈｒｅｅｇｒｏｕｐｓｏｆｃｏｎｔｒａｓｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

３．４．３　纵向加速度分析
图６是两组对比弹道和弹道１０的纵向加速

度曲线，因为第五组的三个弹道不满足终端约束

条件，所以主要对第四组和第六组弹道的纵向加

速度进行分析。从图６（ａ）中可以看出，当初始高
度偏离最优初始高度时，纵向加速度曲线会偏离

最优初始状态对应弹道的纵向加速度曲线。在飞

行结束之前，弹道１１、弹道１２、弹道１３均能完成
最后一次纵向加速度符号翻转，所以弹道１１、弹
道１２和弹道１３的纵向机动变轨次数与弹道１０
相同。从图６（ｂ）中可以看出，当初始速度倾角偏
离最优初始速度倾角时，纵向加速度曲线会偏离

最优初始状态对应弹道的纵向加速度曲线。在飞

行结束之前，弹道１７、弹道１８、弹道１９均未能完
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成最后一次纵向加速度符号翻转，所以弹道１７、
弹道１８和弹道１９的纵向机动变轨次数少于弹道
１０的纵向机动变轨次数。

（ａ）弹道１０和第四组弹道的纵向加速度
（ａ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｌｏｎｇｉｔｕｄｉａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ１０ａｎｄ

ｔｈｅｆｏｕｒｔｈｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

（ｂ）弹道１０和第六组弹道的纵向加速度
（ｂ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｌｏｎｇｉｔｕｄｉａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ１０ａｎｄ

ｔｈｅｓｉｘｔｈｇｒｏｕｐｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

图６　弹道１０和两组对比弹道的纵向加速度曲线图
Ｆｉｇ．６　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆ
ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ１０ａｎｄｔｗｏｇｒｏｕｐｓｏｆｃｏｎｔｒａｓｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

４　结论

针对临近空间高超声速滑翔飞行器滑翔段初

始状态影响其弹道特性的规律问题，在平衡滑翔

条件下，从理论上证明了纵向平衡滑翔弹道滑翔

段初始状态的唯一性。由敏感性分析可知，当初

始速度偏离平衡滑翔初始速度真值时，随着飞行

过程的进行，其弹道逐渐发散，对弹道特性的影响

最大；当初始速度倾角偏离平衡滑翔初始速度倾

角真值时，其弹道轨迹、状态变量均趋向于收敛到

平衡滑翔的弹道轨迹和状态变量，对弹道特性的

影响最小。在跳跃滑翔条件下，利用粒子群算法

求解了弹道性能最优时的滑翔段初始状态。由敏

感性分析可知，当初始速度偏离跳跃滑翔最优初

始速度时，其弹道不满足约束条件，相应弹道初始

状态的目标函数值最低；当初始速度倾角偏离最

优初始速度倾角时，从弹道轨迹的角度分析，其弹

道轨迹最接近最优的弹道轨迹。
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