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摘 　要 : 依据增程制导炮弹气动外形设计中需考虑的主要问题 ,分析了火箭助推 - 滑翔增程制导炮弹的弹道

特点 ,进行了增程制导炮弹的气动外形设计和雷达散射截面 (RCS)计算 ;实验结果表明 :在 M a = 215～315 范

围内 ,增程制导炮弹的零阻比原外形方案的零阻约减少了 30 % ;纵向静稳定度从原方案的 415 %提高到了

9 % ;舵偏角与平衡攻角匹配合理 ,有较高的滑翔增程能力 ; RCS 计算结果表明 ,在迎面 ±30。 及 ±60。 范围

内 ,增程制导炮弹都具有较小的雷达散射截面。
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Abstract : Three key problems in the aerodynamic configuration design for Extended Range Guided Munition

( ER GM) are expounded , and the t rajectory characteristic of ER GM is analyzed. Based upon these , ERGM

aerodynamic configuration is designed. The radar cross sections (RCS) of the configuration are computed by u2
sing the physical optics method. Comparing the designed configuration with the original configuration , for the

Mach number f rom 215 to 315 , the wind tunnel experimental result s indicate that the zero2lif t drag coefficient

decreases by 30 % , and the static stability increases f rom 415 % to 9 %. Moreover , the rudder deflection angle

matches reasonably with the balance angle of attack , so the ER GM has super glide ability. RCS computational

result s show that the ER GM has smaller radar cross section at head2on scope of ±30Üand ±60Ü.

Key words : extended range guided munition ( ER GM) ; aerodynamic configuration design ; aerodynamic charac2
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　　增程制导炮弹 ( ER GM)是指采用大口径身管

火炮发射 ,采用火箭助推与滑翔增程、GPS/ INS

组合导航、空气动力面控制 ,使射程大大超过常规

制式炮弹 ,并有较高密集度和精度的弹药[1 , 2 ] 。

增程制导炮弹一般采用鸭式布局。滑翔增程

技术完全是气动力增程技术 ,因此气动外形设计 ,

包括稳定性设计、鸭舵俯仰控制效率设计、平衡攻

角与舵偏角的匹配设计以及减阻等 ,是发展滑翔

增程制导炮弹的关键技术之一。美国是开展增程

制导炮弹研究较早的国家 ,进展很快[3～7 ] 。

1 　增程制导炮弹的飞行方式

对于炮弹增程来说 ,最好是采用火箭助推 —

滑翔的组合增程方式。这种增程方式决定了飞行

方式和弹道形式 ,即在弹道顶点之前 ,鸭舵不张

开 ,外形为弹身 - 尾翼组合体 ,记为 B T ,为无控

飞行 ;在弹道顶点之后 ,鸭舵张开 ,外形为鸭舵 -

弹身 - 尾翼组合体 ,记为 BW T ,鸭舵要对炮弹实

施抬头控制 ,使之以最合适的正攻角飞行。所谓

最合适的正攻角是指在该攻角下 ,炮弹具有最大

的升阻比 ,最好的滑翔能力。由于弹道高度不断

下降 ,飞行马赫数及气动特性不断变化 ,因此在滑

翔过程中 ,应不断调整炮弹的飞行攻角 ,以保证炮

弹始终在最大升阻比状态下飞行 ,达到最好的滑

翔增程效果。图 1 是火箭助推 - 滑翔增程炮弹的

弹道示意图。

图 1 　增程制导炮弹弹道示意图

Fig1 1 　Trajectory sketch of ER GM
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2 　气动外形设计与风洞实验

　　(1)气动外形设计

所设计的增程制导炮弹选择了鸭式布局。为

了提高炮弹无控飞行时的静稳定性 ,采用了 6 片

大展弦比后掠尾翼 ;为了提高控制效率 ,鸭舵采用

了无弯度的 NACA 低阻层流翼型 ;为了减小弹身

的压差阻力 ,头部采用了卡门曲线 ,并将头部长径

比尽量取大些 ,同时将鸭舵位置后移 ,以降低鸭舵

在头部上产生的气动干扰阻力。采用经过大量弹

箭外形考核的气动特性工程计算程序 ,对所设计

的增程制导炮弹外形进行了气动特性计算。弹道

特性计算结果表明该外形的气动特性能满足增程

要求。为了验证所设计外形的气动特性 ,最终确

定外形方案 ,进行了风洞测力实验。

　　(2)风洞实验

①模型设计 　对于制导武器 ,鸭式布局的缺

点是鸭舵不能进行滚转控制。除非采取辅助的滚

转控制措施 ,否则弹体在飞行中会滚转。而卫星

定位辅助导航系统对弹体的转速限制很严 ,为了

便于转速设计 ,在风洞实验时模型应能自由滚转 ,

当鸭舵做副翼偏转对弹体进行滚转控制时 ,既要

测量弹体的滚转力矩又要测量转速。图 2 是实验

模型内部结构图。进行固定模型实验时 ,用螺钉

将模型外壳与套筒固连 ,此时天平可测量包括滚

转力矩在内的 6 个气动参数 ;将螺钉取下 ,模型可

绕天平轴自由滚转 ,此时除测量 6 个气动参数外 ,

还可测量转速。

图 2 　实验模型内部结构图

Fig12 　Sketch of wind t unnel test model of ER GM

　　②试验设备 　实验在中国航天空气动力技

术研究院的 FD206 风洞中进行。该风洞为亚、

跨、超声速风洞 ,马赫数范围 M a = 014～415。风

洞具有自动控制、测试、数据采集和处理系统 ,实

验后可即刻得到空气动力系数表和曲线。

本次实验采用了专用的马格努斯天平系统测

量模型的气动载荷。根据天平动校结果 ,给出本

次实验数据的均方根偶然误差如下表所示。

εα εCN
εCA F

εCAB

±01 02Ü ±01003 ±01004 ±01 006

εCz
εmzg

εmyg
εm x

±01002 ±01001 ±01001 ±01 006

　　实验数据的精确度可以满足型号初步设计阶

段对气动特性数据精度的要求。

(3)实验条件

实验马赫数 : M a = 014～315 ;

实验雷诺数 : Re = (8149～31139) ×106 m - 1

实验迎角 :α= - 2Ü～12Ü;

俯仰控制舵偏角 :δz = 0Ü,5Ü,10Ü;

滚转控制舵偏角 :δx = 0Ü, - 5Ü, - 10Ü。

3 　实验结果

图 3 是鸭舵张开前外形零攻角阻力系数随马

赫数的变化曲线。实验结果表明 ,超声速时 ,零阻

系数的计算值与实验值很吻合 ;亚、跨声速时 ,实

验值比计算值低 ;在 M a = 014～210 范围内 ,所设

计外形的零攻角阻力约比俄罗斯“红土地”末制导

炮弹的零攻角阻力低 10 %。风洞实验结果还表

明 ,原外形方案采用的短尖拱形头部 ,阻力较大 ,

不宜在增程制导炮弹设计中采用。

图 3 　B T 外形零攻角阻力系数 CD02M a曲线

Fig13 　The CD02M a curve of B T configuration

图 4 是鸭舵张开前外形α= 2Ü时的压心系数

�xcp随马赫数的变化曲线。压心系数定义为 �xcp =

xcp / l ,其中 : xcp为压心至头部顶点的距离 ; l 为弹

长。若采用短尖拱形头部外形 ,在 M a = 31 5 时 ,

压心系数 �xcp ≈ 01 65、,相应的纵向静稳定度

| mCLz | ≈01 045。采用长卡门头部后 ,压心显著

后移 ,此时 �xcp≈01 7、| mCLz | ≈01 09 ,能保证在最

大速度时对稳定度的要求。以上实验结果说明

长卡门头部的压力分布不但使头部的阻力小 ,

而且使头部的压心比较靠后 ,从而使 B T 外形在

超声速下飞行时既有较小的阻力又有较高的纵

向静稳定度。
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图 4 　B T 外形压心系数 �x cp2M a曲线

Fig1 4 　The �x cp2M a curve of B T configuration

增程制导炮弹飞过弹道顶点后鸭舵张开 ,对弹体

实施控制。控制的目的是为了进行滑翔增程和修

正航向。希望炮弹能在攻角不大 ,升阻比较大的

状态下飞行 ,因此对静稳定性、俯仰控制效率、舵

偏角、平衡攻角要进行合理匹配 ,以使炮弹在较大

的升阻比状态下飞行。

图 5 是平衡攻角下升阻比 L/ D 随马赫数 M a

的变化曲线 ,曲线表明当俯仰控制舵偏角δz = 5Ü
时 ,在 M a = 014～215 范围内 , L/ D≈115～316。

当平衡攻角较小 (一般αbal < 6Ü)时 ,升阻比 L/ D 随

平衡攻角增大而增大 ,为了得到较大的升阻比 ,可

适当地增大舵偏角 ,以提高平衡攻角。但当平衡

攻角增大到一定值 (一般αbal > 6Ü) 时 ,随平衡攻角

增大 ,阻力将迅速增大 , L/ D 不但不增大 ,反而会

降低。因此对于滑翔增程的制导炮弹来说 ,飞行

中有个αbal与δz 的最佳组合 ,在该组合时 ,炮弹的

升阻比最大 ,增程效果最好。应通过弹道计算 ,给

出在不同飞行速度和高度下αbal与δz 的最佳组合

规律 ,按该规律滑翔飞行将会得到最大的增程效

果。与飞机不同 ,增加制导炮弹的升力很困难 ,主

要是通过降低阻力来提高升阻比。在δz = 5Ü时 ,

俄罗斯“红土地”末制导炮弹的升阻比为 1～2。

图 5 　有控飞行时升阻比 L/ D 随马赫数的变化曲线 (δz = 5Ü)

Fig1 5 　The L/ D2M a curve at guided flying stage (δz = 5Ü)

4 　雷达隐身特性计算

增程制导炮弹是机动性很差、低超声速飞行

的战术武器 ,射程远 ,飞行时间长 ,很容易被对方

的雷达系统发现、跟踪并击毁。为了能使其飞抵

预定目标 ,完成毁伤任务 ,必须具有小的雷达散射

截面 ( RCS) 。本文采用物理光学法[8 , 9 ] 计算了增

程制导炮弹的雷达截面特征。计算条件为 : Ku

波段 ( 1512 GHz) , 水平极化 , 方位角θ= 0Ü～
±180Ü,俯仰角φ= 0Ü,计算步长Δθ= 011Ü。

图 6 是鸭舵张开前 B T 外形的 RCS2θ曲线 ,

图 9 是鸭舵张开后 BW T 外形的 RCS2θ曲线。图

6 表明 ,垂直于弹体侧面照射时 (θ= 90Ü) ,会产生

很强的镜面反射 , 计算的 RCS 达到最大值

(11173dBsm) 。弹体底端面也是一个较大的反射

平面 ,在θ= ±180Ü时 ,计算曲线也表现为峰值。

在θ= ±35Ü处 ,RCS2θ曲线也有峰值 ,这是因为尾

翼前缘的后掠角为 35Ü。

图 6 　B T 外形的 RCS2θ曲线

Fig16 　The RCS2θcurve of B T configuration

鸭舵张开后外形的 RCS2θ曲线与鸭舵张开

前外形的 RCS2θ曲线基本相同。主要差别是在

图 7 所示的 RCS2θ曲线中 ,当θ= ±15Ü时 ,曲线有

一小峰值 ,这是因为鸭舵前缘后掠角接近 15Ü。

图 7 　BWT 外形的 RCS2θ曲线

Fig1 7 　The RCS2θcurve of BWT configuration

以上结果表明无论是 B T 外形还是 BW T 外

形 ,在迎面 ±30Ü及 ±60Ü范围内 ,RCS 的均值很低 ,

即雷达散射截面很小。

5 　结 　论

(1)风洞实验结果表明 ,所设计的滑翔增程制
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导炮弹具有较小的阻力 ,较高的升阻比 ,较高的纵

向静稳定度 ,舵偏角、平衡攻角匹配合理 ,有较高

的滑翔增程能力。

(2)计算结果表明 ,所设计的滑翔增程制导炮

弹在迎面 ±30Ü及 ±60Ü范围内都具有较小的雷达

散射截面。
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