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助推 - 远程滑翔三维飞行的热流峰值分析

郭兴玲 , 张 　珩
(中国科学院力学研究所技术发展部 , 北京 100080)

　　摘 　要 : 为简便分析助推 - 远程滑翔弹道三维情况下的热流特性 ,基于远程滑翔三维飞行动力学模型和热力

学基本公式 ,根据助推 - 远程滑翔弹道的两类飞行弹道 (平衡滑翔弹道和跳跃滑翔弹道) 的特点 ,推导建立了两类

弹道三维情况下平均热流和驻点热流计算的解析公式。详尽分析了再入角、再入速度、升阻比、滚转角和翼载荷对

两类弹道热流峰值的影响规律。由分析可知在远程滑翔三维飞行情况下 ,滚转角对其热流峰值有显著影响 ;升阻

比大于 1 ,滚转角控制在 60 度以内 ,其热流峰值能够得到有效降低。
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0 　引言

由于弹道式导弹和飞航式导弹弹道比较固定 ,

易受到弹道防御系统攻击的特点 ,一种非常规弹道、

能有效突破现代弹道防御系统的新弹道 - 助推 - 滑

翔弹道成为国外研究的热点 ,尤其再入大气层在航

空和航天结合部 - 近空间领域长时远程滑翔飞行可

实现全球打击的特点越来越受到各国的重视。研究

其飞行特性 ,发展基于该弹道的新型武器成为各军

事发达国家近年来空天领域突破的重点。

助推 - 滑翔飞行器再入大气层必然会遇到气动

加热的问题 ,早期大多文献 [ 1 - 5 ]的热流分析仅限

于二维轨道 ,近代文献[6 ]主要对再入速度接近圆轨

道速度的弹道 ,结合 | sinγ| ν DΠmg , ( g - ( v
2
/ r) )

≈ 0 ,即忽略重力和地球曲率引起的离心力的近似

处理做了三维热流分析。本文根据助推 - 滑翔弹道

的两种基本形式 ,基于三维飞行动力学模型 ,建立了

三维情况下计算两类弹道热流的解析公式 ,比较分

析了两类弹道热流的特点 ,并对各自主要影响因素

和热流峰值的相互关系 ,及热流峰值的发生位置做

了详尽的分析 ,为助推 - 滑翔弹道热流基本特性分

析建立了简便方法。

1 　助推 - 滑翔弹道三维飞行动力学模型

助推 - 滑翔弹道的两种基本形式 (如图 1 所

示) :助推 - 平衡滑翔弹道和助推 - 跳跃滑翔弹道。

图 1 　平衡滑翔和跳跃滑翔飞行示意图

Fig. 1 　The sketch of the equilibrium2glide and the

skip2glide flight trajectory
　

　　取惯性参考系 OXYZ 固连于地球中心 (如图 2

所示) ,不计地球的自转 ,则助推 - 滑翔三维无动力

飞行动力学模型[7 ]为 :
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式中 :

μ = 3. 986006 ×10
14

m
3Πs

2 地球引力常数

cD 为阻力系数 , cL 为升力系数

D 为空气阻力 , L 为空气升力

r 为飞行体质心距地心的距离 ( r0 + h) (m)

r0 为地球半径 (m)

h 为飞行体质心距地表的距离 (m)

V 为飞行体速度 (mΠs)

θ为飞行经度 (弧度)

<为飞行纬度 (弧度)

γ为滑翔角 (当地速度倾角) (弧度)

Ψ为速度方向角 (弧度)

σ为滚转角 (弧度)

A 为用于升力和阻力估算的参考面积 (m2 )

m 为飞行器质量 (kg)

ρ为大气层密度 (kgΠm
3 )
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图 2 　滑翔飞行坐标参考系

Fig. 2 　The coordinate reference system of the glide flight
　

2 　两类助推 - 滑翔弹道热流计算解析式建立

2. 1 　助推 - 平衡滑翔弹道热流计算解析式建立

近似分析 :

(1) 考虑到平衡滑翔飞行的特点有 :

cosγ≈ 1 , sinγ≈ 0 ;

　　(2) r
r0

≈ 1 ,重力为常数 ;

(3) 滚转角为σ常数。

助推 - 平衡滑翔飞行受力分析示意图如图 3。

图 3 　平衡滑翔飞行受力分析示意图

Fig. 3 　The sketch of force analysis of the equilibrium2glide
　

由关系式 :
dV
d t

= V
dV
d s

=
1
2
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2

d s
,

dγ
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= V
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d s

在三维情况下有简化方程 :
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　　方程 (2) 的第二式乘以 L
D

cosσ与第一式相减 ,

得到下列方程 :
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S = gr0

由于 L
D
γcosσ ν 1 ,V2 dγ

ds
ν 1

2
L
D

cosσdV
2

ds
,故有 :

�V 2 = 1 - (1 - �V 2
e ) e

2φ
( LΠD) cosσ (4)

其中 : V 为无量纲速度 ( �V = VΠVS ) , �V e 为无量纲再

入速度 ,φ为滑翔飞行的无量纲航程角。

对于平衡滑翔飞行轨迹 ,重力一定平衡于空气

升力和离心力 ,有 :

Lcosσ
mg

≈ 1 - �V 2 (5)

由方程 (4)及 (5) ,得到 :

ρ =
2 mg

CLAV
2
S cosσ

(1 - �V 2
e ) e

J

1 - (1 - �V 2
e ) e

J
(6)

其中 : J =
2φ

LΠDcosσ

由热力学基本公式有 :

(1) 平均热流 qav
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其中 : C
′
F 为飞行器表面摩擦系数。下标 e 表示滑翔

飞行开始处。

由平均热流达到峰值 ( qav )max 时 , d qavΠdJ = 0 ,有 :

d Hav
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=

d Hav

d t Ja
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3 3
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3
2
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　　将方程 (9) 代入方程 (4) ,得到最大平均热流的

速度为 :

�V =
1

3
(10)

　　由方程(4)知 :在无动力飞行开始处 ,速度最大 (J

= 0) , 因此只有当 �Ve ≥ 1

3
时 ,可使用方程(8)和(9) 。

当 �V e ≤ 1

3
时最大平均热流发生在无动力飞行

的开始处 ,其值 ( qav ) max 为 :
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　　(2) 驻点热流 qs
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其中 : ks 与飞行器头部形状有关的系数。

由驻点热流达到峰值 ( qs ) max 时 , d qsΠdJ = 0 ,有 :

d Hs

d t max
=
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d t Jb

=
2

3 3
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CLAcosσV

2
s 　(13)

J b = - ln3 (1 - �V 2
e ) (14)

　　由方程 (14)和 (4) ,可看到驻点热流发生在 :

�V =
2
3

(15)

很明显 ,只有当 �V e ≥ 2
3

时 ,方程 (13) 和 (14) 可适

用。当 �V e ≤ 2
3

,驻点热流将只发生在无动力飞

行的开始处 ,其值为 :
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d t max
=

d Hs

d t Jb = 0

= ks
2 mg

CLAcosσV
2
s�V 2

e (1 - �V 2
e ) 1Π2 (16)

2. 2 　助推 - 跳跃滑翔弹道热流计算解析式建立

跳跃滑翔弹道由一系列的跳跃飞行段和弹道飞

行段组成。在两个弹道飞行段之间的跳跃飞行段

中 ,空气升力明显大于重力分量 mgcosγ ,空气阻力

明显大于重力分量 mgsinγ。而且在跳跃飞行段的

下降阶段 ,重力对速度的作用几乎与上升阶段重力

对速度的相反作用相抵消。考虑到上述特点 ,对此

阶段采取类似经典碰撞问题分析的方法进行近似分

析 :只考虑主要作用力 (空气动力) ,忽略次要作用力

(重力) 。助推 - 跳跃滑翔飞行跳跃阶段受力分析示

意图如图 4。

由 dγ
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1
rc
和 d v
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1
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,
dγ
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图 4 　助推 - 跳跃滑翔飞行跳跃阶段示意图

Fig. 4 　The sketch of skip phase of skip2glide flight
　

有简化方程 :

Lcosσ = - mV
2 dγ

d s

D = -
1
2

m
dV

2

d s

(17)

考虑到 :
d h
d t

= V
d h
d s

,
d h
d s

= - sinγ和ρ = ρ0 e
-βh

　　由方程 (17)可推得 :

cLρ0 Ae
-βh

cosσd h
2 m

= sinγdγ (18)

积分 (18)可得 :

cLρ0 Ae
-βh cosσ

2βm
= cosγ - cosγen (19)
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其中 :空气密度在外大气层边界为 0。下标 en 表示

弹道飞行阶段的入口处 ,下面各式中下标 ex 表示弹

道飞行阶段的出口处。

由上述方程可以看出 , cosγ是高度的单值函

数。由于γ由负值变化到正值 ,并有 :

γen
n - 1

= - γex
n

(20)

下标 n和 n - 1表示第 n个和第 n - 1个弹道飞行阶段。

　　由方程 (17)可得到 :

dV
2

V
2 =

2
(LΠD) cosσdγ (21)

积分 (21)式 ,得到 :
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n
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n- 1

e

(γ
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n
- γ
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)

( LΠD) cosσ (22)

由于 :γen
n

= γen
n- 1

= ⋯ = γe

故有 :

Vex
n
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n- 1

e
- 2γ

e
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在给定的跳跃阶段中 :

ρ = ρ0 e
-βh

=
2βm

cLAcosσ
(cosγ - cosγe ) (24)

V = Vene
γ- γ

e
( LΠD) cosσ (25)

对于其中的任何一个弹道飞行阶段有 Ven = Vex

由方程 (23)有 :

( Ven ) n

( Ven ) n = 1
=

( Ven ) n

Ve
= e

- ( n - 1)
2γ

e
( LΠD) cosσ (26)

由热力学基本公式有 :

(1) 平均热流 qav
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1
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　　当速度倾角满足下列条件 ,平均热流达到最大值 :

cosγa - cosγe =
(LΠD) cosσ

3
sinγa (28)

γa = tan
- 1 3
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2

　　从方程可以看到 ,最大平均热流发生在第一个

跳跃阶段 ,该处 Ven = Ve ,因此有 :

( qav ) max = (
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1
6
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　　(2) 驻点热流 qs
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　　当速度倾角满足下列条件 ,驻点热流达到最大值 :

cosγb - cosγe =
(LΠD) cosσ

6
sinγb (31)
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2

　　同样的道理 ,驻点热流的最大值发生在第一个

跳跃阶段中 ,该阶段中速度最大 , ven = ve ,故有 :

( qs ) max = (
d Hs

d t
) max

= ks (
βm ( LΠD) sinγb

3 CLA
) 1Π2

V
3
ee

3(γ
b

- r
e
)

( LΠD) cosσ (32)

3 　两类助推 - 滑翔弹道热流特性分析

基于解析式 (8) 、(11) 、(13) 、(16) 和 (28) 、(29) 、

(31) 、(32) ,得到助推 - 平衡滑翔飞行和助推 - 跳跃

滑翔飞行平均热流峰值和驻点热流峰值与主要参数

之间的影响规律如图 5 和图 6 所示。
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图 5 　助推 - 跳跃滑翔飞行热流峰值分析

Fig. 5 　Analyses of the peak heating rate of skip2glide flight
　

图 6 　助推 - 平衡滑翔飞行热流峰值分析

Fig. 6 　Analyses of peak heating rate of equilibrium2glide
　

　　图 5 和图 6 中的计算原始条件 :再入高度、再入

速度、飞行器质量、有效面积、升力系数Π阻力系数、

滚转角 = ( he , ve , m , s , clΠcd ,σ) 为 :

(100km ,7600mΠs ,200kg ,20m
2

,0. 02Π0. 01 ,0°) 。
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通过分析得到以下主要结论 :

(1) 对于助推 - 平衡滑翔三维飞行弹道 ,热流

主要和升阻比、再入速度、翼载荷 (飞行器质量Π有效

面积 :mΠs) 、滚转角有关 ;而助推 - 跳跃滑翔三维飞

行弹道 ,其热流还与再入角密切相关。减小 | γe | 、

减小再入速度、增大升阻比 (或减小阻力系数 ,增大

升力系数) 、减小翼载荷、减小滚转角能有效减小平

均热流峰值和驻点热流峰值 ;

(2) 升阻比小于 1 时 ,平均热流峰值和驻点热

流峰值随升阻比减小而急剧增加 ,升阻比大于 1 ,平

均热流峰值和驻点热流峰值变化缓慢 ;滚转角大于

60 度 ,平均热流峰值和驻点热流峰值随滚转角增加

而显著增加 ,滚转角小于 60 度 ,平均热流峰值和驻

点热流峰值随滚转角变化缓慢。因此对助推 - 远程

滑翔弹道而言 ,控制滚转角在 60 以内 ,增大升阻比

能有效改善热流情况。

(3) 助推 - 跳跃滑翔弹道的热流峰值发生在第

一个跳跃阶段 ;

对助推 - 平衡滑翔弹道 ,当再入速度 �V e 小于

3Π3 时 ,平均热流峰值和驻点热流峰值发生在再入

位置处 ;再入速度大于 3Π3 ,小于 6Π3 时 ,平均热流

峰值发生在滑翔速度 �V 约为 3Π3 时 ,驻点热流峰值

发生在再入点处 ;再入速度大于 6Π3 时 ,平均热流

峰值发生在滑翔速度为 3Π3 ,驻点热流峰值发生滑

翔速度为 6Π3 处。(4) 驻点热流峰值先于平均热流

峰值发生。

至此 ,对于两类助推 - 滑翔弹道三维飞行热流情

况有了基本的初步认识 ,为其简便分析提供了方法。
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An Analysis Of The Maximum Time Rates of Heat of Long2Range

Boost Glide Flight

GUO Xing2ling , ZHANG Heng
(Department of Technical Development , Institute of Mechanics , Chinese Academy of Science , Beijing 100080 , China)

Abstract : In order to analyze the preliminary characteristics of heating of the long2range boost2glide flight ,the analytical meth2
od of computing the time rates of average heat and local heat of three2D trajectories of the boost2equilibrium glide and boost2skip

glide according to the characteristics of those was presented ,based on the dynamics model of three2D long2range glide and the fun2
damental thermodynamic formula. The influenceing regularity of the angle of incidence ,the velocity of incidence ,lift2to2drag ratio ,

the angle of roll and the wing loading on the maximum time rates of heat of two cases were analyzed. The analyses show that the an2
gle of roll has an obvious effect on the maximum heat flux and the maximum heat flux can be reduced effectively when the lift2to2
drag ratio is above 1 or the angle of roll is controlled below the 60 degree in case of the three2D long2range glide.
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