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摘要:为使超远程制导炮弹在全飞行空域中始终保持良好的气动特性ꎬ提升其最大射程与飞行效率ꎬ将变体飞行器

技术应用于大口径超远程制导炮弹ꎬ设计了一种变后掠翼超远程制导炮弹的气动外形及变后掠翼方式ꎬ提出一种

适配该类具有连续变后掠翼能力的超远程制导炮弹方案弹道优化方法ꎮ 通过引入变形参数来描述炮弹尾翼后掠

角的变化ꎬ构建变后掠翼超远程制导炮弹的纵向动力学模型ꎬ采用粒子群优化算法ꎬ以全弹升阻比最大为目标函

数ꎬ在设定约束条件下优化获得制导炮弹的尾翼后掠外形与舵偏角方案ꎮ 通过对变后掠翼超远程制导炮弹与尾翼

后掠角为零的基准固定尾翼外形进行方案弹道对比仿真计算ꎮ 结果表明:变后掠翼超远程制导炮弹可以根据弹丸

飞行速度连续改变尾翼后掠角ꎬ改变炮弹飞行时的空气阻力与升力ꎬ使炮弹在弹道滑翔段始终拥有良好的升阻比

特性ꎻ相较于基准固定外形制导炮弹ꎬ采用变后掠翼的制导炮弹射程提高了 ８.９％ꎮ 研究方法为连续变后掠翼超远

程制导炮弹的方案弹道优化设计提供了理论依据与参考ꎮ
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　 　 变体飞行器是能根据飞行环境变化和飞行任务

需求ꎬ以性能为优化目标自适应改变外形ꎬ实现最优

飞行性能的新概念飞行器[１]ꎮ 由于变体飞行器具

有飞行效率高、能量损耗低、空气动力性能良好等优

势ꎬ世界各军事强国正积极将飞行器变体技术应用

于飞机、无人机和导弹的设计中ꎮ
制导炮弹具有发射平台多样、反应迅速、打击精

确等特点ꎬ显著提升了现代战争中的火力打击能力ꎬ
成为现代军队不可或缺的高效打击武器之一ꎮ 将变

体飞行技术应用于制导炮弹的设计ꎬ能够使制导炮

弹在多种飞行任务下始终保持较优的气动与弹道性

能ꎬ进一步提升大口径火炮的超远程精确打击能力ꎬ
具有重要的研究意义[２－４]ꎮ

相关研究表明ꎬ通过调整飞行器的后掠角、展长

和弦长等参数能显著改变飞行器的气动特性ꎬ使飞

行器适应多种环境和任务[５]ꎬ如大展弦比、小后掠

角弹翼适合亚声速飞行ꎻ小展弦比、大后掠角弹翼适

合高超声速飞行ꎮ 为此ꎬ可利用上述特点ꎬ将导弹的

弹翼设计为后掠角度或弹翼面积可变结构ꎬ从而使

导弹在高速及低速飞行时都能维持良好的气动特

性[６]ꎮ 文献[７]采用 ＣＦＤ 方法计算了某型变后掠翼

身组合体飞行器在不同马赫数与后掠角下的气动数

据ꎬ得到升阻比随攻角与后掠角的变化规律ꎮ 文

献[８ꎬ９]设计了一种采用剪切可变后掠弹翼的导弹

外形方案ꎬ分析了超声速条件下不同弹翼后掠角的

气动特性ꎮ
上述研究主要针对飞机、导弹等有动力飞行器

的剪切式变后掠翼的气动特性展开研究ꎮ 但是制导

炮弹的滑翔段通常为无动力飞行ꎬ剪切式变后掠翼

在增大后掠角的同时会减小弹翼面积ꎬ导致气动阻

力和升力同时降低ꎬ对制导炮弹的升阻比产生不利

影响ꎮ 当前ꎬ柔性蒙皮机翼已经成为未来变体飞行

器发展的趋势ꎬ柔性蒙皮在实现变体机翼所需的大

变形的同时ꎬ能够提供足够的刚度和强度以承受局

部气动载荷[１０]ꎮ 因此ꎬ可将变体飞行器技术应用于

大口径超远程制导炮弹ꎬ针对制导炮弹的无动力滑

翔段ꎬ设计了一种机械结构搭配柔性蒙皮的制导炮

弹尾翼变后掠外形方案ꎮ
合理的弹道设计方案是充分发挥变体制导炮弹

性能的前提ꎮ 文献[１１]根据变后掠翼巡航导弹的

飞行特点ꎬ将其飞行过程分为 ５ 个阶段ꎬ并对每个阶

段设计了弹道和控制指令ꎮ 文献[１２]研究了某变

体巡航导弹在不同任务阶段下变翼飞行的空气动力

特性ꎮ 文献[１３]通过分析某变体制导炮弹的气动

特性与弹翼后掠角之间的关系ꎬ根据多种任务剖面

制定了一种分段式变体方案ꎮ 上述研究通过划分多

种任务剖面ꎬ进行了分段式的变体方案弹道设计ꎬ为
变体飞行器的多任务弹道设计提供了参考ꎮ 然而ꎬ
此类方法在单一任务剖面中仍采用固定外形设计ꎬ
未能充分发挥出变体飞行器连续变形的优势ꎮ

因此ꎬ本文提出一种适配连续变后掠翼制导炮

弹方案弹道的优化方法ꎮ 通过引入变形参数来描述

炮弹尾翼后掠角的变化ꎬ构建变后掠翼超远程制导

炮弹的纵向动力学模型ꎬ采用粒子群优化算法ꎬ以全

弹升阻比最大为目标函数ꎬ优化获得制导炮弹的尾

翼后掠外形与舵偏角方案ꎬ为连续变后掠翼制导炮

弹的方案弹道优化设计提供理论依据与参考ꎮ

１　 变后掠翼超远程制导炮弹外形设计

１.１　 炮弹物理模型

本文以某超远程制导炮弹为研究对象ꎬ弹丸全

长为 ３. ５ ｍꎬ长细比约为 １１ꎬ采用鸭式气动布局ꎮ
４ 片后掠鸭舵位于弹体头部ꎬ呈“十”字型排列ꎬ采用

前折后张方式ꎻ８ 片尾翼位于弹体尾部ꎬ呈“米”字型

排列ꎬ采用前折后张方式ꎮ
变后掠翼超远程制导炮弹采用火箭助推与滑翔

０７
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增程相结合的复合增程方式ꎬ不同尾翼后掠角的炮

弹外形如图 １ 所示ꎮ 炮弹发射后折叠尾翼张开保持

稳定飞行ꎬ火箭发动机在炮弹出炮口后几秒开始工

作ꎬ推动弹丸提速并持续爬高ꎮ 在火箭发动机停止

工作后ꎬ弹丸惯性飞行至弹道顶点附近ꎬ此时弹道参

数探测系统开始工作ꎮ 同时ꎬ折叠式鸭舵张开ꎬ炮弹

尾翼根据飞行环境和飞行任务调整后掠角ꎬ操控弹

体姿态使其滑翔至弹道终点ꎮ

图 １　 变后掠翼超远程制导炮弹外形图

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｖａｒｉａｂｌｅ ｓｗｅｐｔ ｗｉｎｇ ｅｘｔｅｎｄｅｄ￣ｒａｎｇｅ
ｇｕｉｄｅｄ ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓ

１.２　 炮弹变后掠尾翼外形设计

炮弹尾翼变形示意图如图 ２ 所示ꎮ ８ 片尾翼为

框架结构ꎬ采用可伸缩的柔性蒙皮ꎬ当尾翼后掠角变

化时ꎬ通过改变尾翼的外露长度保持展长恒定ꎮ 考

虑到工程上的强度问题ꎬ尾翼长度不宜过长ꎬ设计尾

翼后掠角变化范围为[０°ꎬ６０°]ꎮ 相比于剪切式变

后掠翼的变形方式ꎬ该变形方式能够在变形过程中

保持尾翼的面积恒定ꎮ

图 ２　 炮弹尾翼变形示意图

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｓｈｅｌｌ ｔａｉｌ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

针对这一变形方案ꎬ引入变形参数描述后掠角

的变化[１４]ꎬ定义为

ξ＝
χ－χｍｉｎ

χ
ｍａｘ－χｍｉｎ

(１)

式中: χ 为尾翼后掠角ꎬ χｍａｘ 为尾翼最大后掠角ꎬ
χ
ｍｉｎ为尾翼最小后掠角ꎮ 本文情况下ꎬ变形参数在后

掠角为 ０°时为 ０ꎬ在后掠角为 ６０°时为 １ꎮ 由此可以

通过变形参数对炮弹尾翼后掠角的变化进行定量

描述ꎮ

２　 变后掠翼超远程制导炮弹的方案弹道优
化设计方法

２.１　 方案弹道模型

为方便对制导炮弹进行弹道优化ꎬ本文忽略尾

翼后掠角调整引起的炮弹质心位置变化ꎬ基于瞬时

平衡假设ꎬ只研究制导炮弹质心在纵向平面内的运

动ꎮ 炮弹在滑翔段的运动方程组为

ｄｖ
ｄｔ

＝ － １
２ｍ

ρＳＣｘｖ２－ｇｓｉｎθ

ｄθ
ｄｔ

＝ １
２ｍ

ρＳＣｙｖ－
ｇｃｏｓθ
ｖ

ｄｘ
ｄｔ

＝ ｖｃｏｓθ

ｄｙ
ｄｔ

＝ ｖｓｉｎθ

α
δｚ

＝
Ｃδｚ

ｙ (ｘＧ－ｘＲ)
Ｃα

ｙ(ｘＦ－ｘＧ)

Ｃｘ ＝Ｃｘ０(１＋ｋ１α２)＋Ｃδｚ
ｘ０(１＋ｋ２δ２

ｚ )

Ｃｙ ＝Ｃα
ｙα＋Ｃδｚ

ｙ δｚ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

(２)

式中:ｖ 为弹丸速度ꎻｍ 为弹丸质量ꎻρ 为大气密度ꎻ
Ｓ 为特征面积ꎻｇ 为重力加速度ꎻθ 为弹道倾角ꎻｘ 为

水平射程ꎻｙ 为飞行高度ꎻα 为攻角ꎻδｚ 为舵偏角ꎻ
ｘＧ 为滑翔段全弹重心位置ꎻｘＦ 为弹翼组合体压心位

置ꎻｘＲ 为控制舵压心位置ꎻＣｘ 为弹翼组合体阻力系

数ꎻＣｙ 为弹翼组合体升力系数ꎻＣｘ０为弹翼组合零升

阻力系数ꎻｋ１ 为弹翼组合诱导阻力系数ꎻｋ２ 为操纵

舵的诱导阻力系数ꎻＣα
ｙ 为弹翼组合升力系数的导

数ꎻＣδｚ
ｘ０为操纵舵的零升阻力系数ꎻＣδｚ

ｙ 为操纵舵的升

力系数的导数ꎮ
本文通过 Ｍｉｓｓｉｌｅ Ｄａｔｃｏｍ 软件计算得到若干飞

行工况下ꎬ不同尾翼后掠角外形炮弹的气动力系数ꎮ
由于炮弹尾翼后掠角变化会对炮弹零升阻力系数与

升力系数导数产生影响ꎬ在固定飞行速度下ꎬ二者均

可以看作与后掠角变形参数有关的函数ꎮ 因此ꎬ本
文基于非线性最小二乘法ꎬ将弹丸不同飞行速度下

零升阻力系数与升力系数导数拟合成变形参数的二

次函数ꎮ
Ｃｘ０ ＝ ｃ１ξ２＋ｃ２ξ＋ｃ３ (３)
Ｃα

ｙ ＝ ｃ４ξ２＋ｃ５ξ＋ｃ６ (４)

１７
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式中:ｃ１、ｃ２ 和 ｃ３ 为零升阻力系数的拟合参数ꎬ系数

值如表 １ 所示ꎻｃ４、ｃ５ 和 ｃ６ 为升力系数导数的拟合参

数ꎬ系数值如表 ２ 所示ꎮ
表 １　 零升阻力系数拟合结果

Ｔａｂｌｅ １　 Ｆｉｔｔｉｎｇ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｚｅｒｏ￣ｌｉｆｔ ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

Ｍａ ｃ１ ｃ２ ｃ３ 残差

０.５０ －０.０３６ －０.００３ ０.２５０ ０.００１

０.８０ －０.０３６ －０.００６ ０.２５８ ０.００１

０.９５ １.１３８ －１.７６４ １.０６８ ０.０６７

１.０５ ０.９６８ －１.６５５ １.３３４ ０.０８３

１.２０ －０.０１８ －０.５２３ １.２６７ ０.０３８

１.５０ ０.０８５ －０.４５１ １.０１９ ０.０１８

１.７５ －０.１２７ －０.０５７ ０.８１２ ０.００９

２.００ ０.０８０ －０.３００ ０.７７１ ０.００１

２.５０ ０.０５４ －０.２６１ ０.６８７ ０.００２

３.００ ０.０１０ －０.１９５ ０.６４２ ０.００５

３.５０ ０.０２４ －０.２１６ ０.６０７ ０.００４

４.００ ０.０３０ －０.２２６ ０.５８２ ０.００３

表 ２　 升力系数导数拟合结果

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｆｉｔｔｉｎｇ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ

Ｍａ ｃ４ ｃ５ ｃ６ 残差

０.５０ －２.５３８ －４.９１５ １５.０７８ ０.１９２

０.８０ －１.９７９ －６.０７８ ２１.５６５ ０.１５１

０.９５ －９.４１６ －１１.０４１ ３２.０９８ ０.１７３

１.０５ －４.７０８ －１７.４７９ ３５.５３３ ０.１８９

１.２０ －１.８７８ －４.８２８ ２５.３４０ ０.１８９

１.５０ －１.７７６ －２.３８９ １７.９６２ ０.１０１

１.７５ １.６０４ －３.２３２ １５.００６ ０.１８９

２.００ １.４３４ －２.９８１ １３.４１３ ０.１３４

２.５０ １.９７２ －３.６７４ １０.９７８ ０.１１２

３.００ １.３８８ －２.６０２ ８.８８７ ０.０７１

３.５０ ０.８１５ －１.７０９ ７.４５４ ０.０２３

４.００ ０.７１１ －１.４７８ ６.３３１ ０.０３２

２.２　 方案弹道优化设计目标函数与约束条件

根据变外形制导炮弹的气动布局与飞行特点ꎬ
其在滑翔段的升阻比可表示为[１５]

Ｋ＝ Ｙ
Ｘ

＝
ｑＳＣα

ｙα＋ｑＳＣδｚ
ｙ δｚ

ｑＳＣｘ０(１＋ｋ１α２)＋ｑＳＣδｚ
ｘ０(１＋ｋ２δ２

ｚ )
(５)

式中:ｑ＝ ０.５ρｖ２ꎮ 根据瞬时平衡假设ꎬ攻角 α 用舵偏

角 δｚ 表示ꎬ则升阻比的关系为

Ｋ＝

(ｘＧ－ｘＲ)
(ｘＦ－ｘＧ)

＋１
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
úＣ

δｚ
ｙ δｚ

Ｃｘ０ １＋ｋ１

Ｃδｚ
ｙ (ｘＧ－ｘＲ)

Ｃα
ｙ(ｘＦ－ｘＧ)

δｚ
æ

è
ç

ö

ø
÷

２
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋Ｃδｚ

ｘ０(１＋ｋ２δ２
ｚ )

(６)

于是ꎬ升阻比可用变形参数与舵偏角表示为

Ｋ＝ ｆ(δｚꎬξ) (７)
超远程制导炮弹进行变后掠翼设计ꎬ主要目的

是为提高射程ꎬ为此ꎬ选取变后掠翼超远程制导炮弹

滑翔段上的升阻比最大为目标函数ꎬ即
ｍａｘ(ｋ)＝ ｍａｘ( ｆ(δｚꎬξ)) (８)

在进行方案弹道优化过程中ꎬ考虑的约束主要

包括:①后掠翼变形参数与舵翼偏转角在规定的范

围内变化ꎻ②弹翼变形与舵翼偏转引起全弹的攻角

要在规定的要求内ꎮ 具体为 ξ∈[０ꎬ１]ꎬδｚ ∈[０°ꎬ
２５°]ꎬα∈[０°ꎬ８°]ꎮ
２.３　 粒子群优化算法

由于粒子群优化算法(ｐａｒｔｉｃｌｅ ｓｗａｒｍ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎꎬ
ＰＳＯ)是一种基于群体智能的随机优化算法ꎬ可在全

局的解空间内根据个体的适应度值进行搜索ꎬ不受

函数性质(如连续性、可导性等)的限制ꎬ具有可靠

性高、收敛速度快、优化效果好等特点ꎮ 因此ꎬ本文

采用粒子群优化算法进行计算ꎮ
在粒子群优化算法中ꎬ每个粒子代表了搜索空

间中的一个潜在解ꎬ粒子根据自身经验和相邻粒子

的经验进行位置调整ꎬ通过不断迭代优化来寻找最

优解[１６]ꎮ 粒子的速度决定了粒子移动的方向和距

离ꎬ速度随自身及其他粒子的移动经验进行动态调

整ꎻ粒子的位置随着自身位置及速度进行动态调整ꎬ
从而实现个体在可行解空间中的寻优ꎮ 粒子的速度

和位置更新公式分别为[１７]

Ｖｋ＋１
ｉｄ ＝ωＶｋ

ｉｄ＋ｈ１ｒ１ ｐｋ
ｉｄ－ｘｋ

ｉｄ( ) ＋ｈ２ｒ２ ｐｋ
ｇｄ－ｘｋ

ｉｄ( )

ｘｋ＋１
ｉｄ ＝ ｘｋ

ｉｄ＋Ｖｋ＋１
ｉｄ

{ (９)

式中:Ｖｋ
ｉｄ、ｘｋ

ｉｄ分别为第 ｉ 个粒子在 ｄ 维上 ｋ 时刻的速

度与位置ꎻｐｉｄ为第 ｉ 个粒子在 ｄ 维上的位置最优值ꎻ
ｐｇｄ为群体的位置最优值ꎻω 惯性权值ꎻｈ１、ｈ２ 为加速

度常数ꎻｒ１、ｒ２ 为[０ꎬ１]内的随机数ꎮ
结合上文炮弹的升阻比模型和粒子群优化算

法ꎬ优化获取最大升阻比对应的舵偏角和后掠角方

案的基本流程如下:
①模型初始化ꎮ 粒子群算法参数和种群初始

化ꎬ根据式(３) ~式(６)生成弹丸某一飞行速度下的

２７
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升阻比函数ꎮ
②根据式(９)更新粒子速度和位置信息ꎮ
③计算种群平均运动步长ꎬ根据粒子步长判断

是否按照一定概率重新初始化部分个体ꎮ
④计算目标函数式(８)ꎬ调整个体最优适应度

和种群最优适应度值ꎮ
⑤如果满足终止条件则停止计算ꎬ输出最优个

体位置ꎬ得到弹丸在该飞行速度下ꎬ最大升阻比对应

的舵偏角和后掠角ꎻ否则ꎬ返回步骤③ꎮ
⑥重复步骤①~⑤ꎬ建立弹丸不同飞行速度时ꎬ

升阻比最大对应的舵偏角和后掠角方案ꎮ
⑦通过对炮弹速度进行插值处理ꎬ调用制导炮

弹的尾翼后掠外形与舵偏角方案ꎬ逐步积分弹道方

程从而获得炮弹的方案弹道ꎮ
２.４　 优化算例

为分析变后掠翼超远程制导炮弹在亚、跨、超声

速滑翔飞行达到最大升阻比时的后掠尾翼外形情

况ꎬ采用上述粒子群算法ꎬ优化获得弹丸飞行马赫数

分别为 ０.８、１.０、２.０、４.０ 时ꎬ最大升阻比对应的舵偏

角和后掠角方案ꎬ寻优结果如图 ３ 与表 ３ 所示ꎮ

图 ３　 不同马赫数下升阻比最大值位置

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｌｏｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｌｉｆｔ￣ｔｏ￣ｄｒａｇ ｒａｔｉｏ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ Ｍａ

表 ３　 算例优化结果

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ｅｘａｍｐｌｅ

Ｍａ Ｋ ξ δ / ｒａｄ

０.８ ７.０４３ ０ ０.４１６

１.０ ４.１３８ ０.５６７ ０.３４２

２.０ ２.０５２ １ ０.３１３

４.０ １.４００ １ ０.２２６

　 　 优化结果可知:制导炮弹为实现最大升阻比滑

翔飞行ꎬ在亚、跨、超声速条件下对应的尾翼后掠角

变化较大ꎮ 随着弹丸速度的增加ꎬ炮弹最大升阻比

对应的尾翼后掠角也逐渐增大ꎮ 炮弹在亚声速飞行

时ꎬ尾翼后掠角为 ０°的升阻比最大ꎻ炮弹在跨声速

飞行时ꎬ随着炮弹飞行速度的增大ꎬ激波阻力急剧上

升ꎬ此时增大后掠角延缓了激波的形成ꎬ提升了升阻

比ꎻ炮弹在高超声速飞行时ꎬ尾翼后掠角为 ６０°的升

阻比最大ꎮ

３　 方案弹道优化设计仿真与结果分析

为了更直观地研究连续变后掠尾翼对超远程制

导炮弹射程的影响ꎬ使用上文优化获得的最大升阻

比对应的舵偏角和后掠角方案ꎬ对变后掠翼超远程

制导炮弹与尾翼后掠角为零的基准固定外形制导炮

弹进行弹道对比仿真计算ꎮ 弹道仿真初始状态参数

如表 ４ 所示ꎮ

３７
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表 ４　 初始状态参数

Ｔａｂｌｅ ４　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｉｎｉｔｉａｌ ｓｔａｔｅ
初始点

速度

/ (ｍ􀅰ｓ－１)

射角

/ (°)

特征

面积

/ ｍ２

弹重

/ ｋｇ

火箭

装药

量 / ｋｇ

火箭发动

机工作时

间 / ｓ

火箭

推力

/ Ｎ

６６０ ６３ ０.０８０ ４ ５５０ ２３０ ６~４５ １２ ９５５

　 　 图 ４~图 ８ 分别为仿真计算的方案弹道、飞行速

度、弹道倾角、攻角和后掠角变化规律对比曲线图ꎮ

图 ４　 方案弹道曲线对比图

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｒｏｇｒａｍ ｂａｌｌｉｓｔｉｃ ｃｕｒｖｅｓ

由图 ４ 可知ꎬ固定外形制导炮弹的方案弹道射

程为 ３３２.６ ｋｍꎻ而变后掠翼超远程制导炮弹可根据

其飞行速度变化连续地改变尾翼后掠外形ꎬ使得弹

丸在飞行过程中的升阻比更高ꎬ具备更强的滑翔能

力ꎬ其射程可达 ３６２.１ ｋｍꎮ 与尾翼后掠角为零的基

准固定外形制导炮弹相比ꎬ变后掠翼超远程制导炮

弹的射程提高了 ８.９％ꎮ

图 ５　 飞行速度曲线对比图

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｆｌｉｇｈｔ ｓｐｅｅｄ ｃｕｒｖｅｓ

如图 ５ 所示ꎬ火箭发动机在炮弹出炮口后的

６~４５ ｓ 内工作ꎬ将炮弹飞行速度提高至 １ ２４０ ｍ / ｓꎮ
火箭发动机关闭后ꎬ受空气阻力影响炮弹速度逐渐

降低ꎮ 在进入滑翔段后ꎬ炮弹的重力势能转化为动

能ꎬ飞行速度再次提高ꎮ 由于变后掠翼制导炮弹在

滑翔飞行过程中ꎬ后掠角变化导致作用在弹丸上的

空气阻力与升力发生改变ꎬ其升阻比特性较固定外

形制导炮弹要好ꎮ 因此ꎬ滑翔段上变后掠翼制导炮

弹较固定外形制导炮弹飞行速度要大ꎮ

图 ６　 弹道倾角曲线对比图

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｆｌｉｇｈｔ ｐａｔｈ ａｎｇｌｅ ｃｕｒｖｅｓ

如图 ６ 所示ꎬ弹丸过弹道顶点后ꎬ其弹道倾角开

始震荡ꎬ经过一段时间后缓慢变化至约－９°ꎬ并保持

该姿态一直飞行至落点ꎮ 这是由于制导炮弹在弹道

顶点附近张开舵翼开始滑翔飞行ꎬ舵翼偏转使得弹

丸获得较大的攻角并产生升力ꎬ在滑翔升力与重力

分量的相互作用影响下ꎬ弹丸的下落趋势趋缓ꎬ出现

了跳跃弹道ꎬ从而提高了弹丸滑翔段的飞行时间和

射程ꎮ 对于变后掠翼制导炮弹ꎬ由于其在滑翔段上

的飞行速度较固定外形制导炮弹大ꎬ为了获得最大

升阻比滑翔飞行ꎬ弹道倾角的变化相对要大ꎬ以利于

获得更大的跳跃弹道ꎮ

图 ７　 攻角曲线对比图

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｃｕｒｖｅｓ

如图 ７ 所示ꎬ变后掠翼制导炮弹通过不断调整

尾翼后掠角和舵偏角ꎬ使得其攻角始终大于基准固

定外形制导炮弹的对应值ꎬ实现最大升阻比滑翔

飞行ꎮ
如图 ８ 所示ꎬ变后掠翼超远程制导炮弹在超声

速滑翔飞行时ꎬ采用较大的后掠角(χ ＝ ６０°)ꎻ在亚声

速飞行时ꎬ采用较小的后掠角(χ ＝ ０°)ꎻ在跨声速飞

行时ꎬ后掠角出现先减小、后增大、再减小的变化规
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律ꎮ 这是因为超远程制导炮弹在滑翔飞行时ꎬ经历

了超声速、跨声速、亚声速的大速域连续变化ꎬ通过

调整尾翼后掠角和舵偏角ꎬ改变作用在全弹上的升

力与阻力ꎬ使得全飞行速域上获得最大的升阻比特

性ꎮ 该方案弹道的后掠角优化结果与 ２.４ 节设定马

赫数条件下的后掠角优化结果规律一致ꎬ表明该方

案弹道优化设计方法合理可行ꎮ

图 ８　 后掠角曲线对比图

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｓｗｅｅｐ ａｎｇｌｅ ｃｕｒｖｅｓ

４　 结束语

通过对变后掠翼超远程制导炮弹与尾翼后掠角

为零的基准固定外形制导炮弹进行方案弹道对比仿

真计算ꎮ 结果表明ꎬ变后掠翼超远程制导炮弹的方

案弹道射程达到 ３６２.１ ｋｍꎬ与尾翼后掠角为零的基

准固定尾翼外形制导炮弹相比ꎬ其射程提高了 ８.
９％ꎮ 该方案弹道后掠角优化结果与设定马赫数条

件下的后掠角优化结果规律一致ꎬ表明提出的具有

连续变后掠翼能力制导炮弹的方案弹道优化设计方

法合理可行ꎬ可为连续变后掠制导炮弹的方案弹道

优化设计提供理论依据与参考ꎮ
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