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摘　 要:为了判断亚轨道飞行器能否从最高点无动力返回到着陆场ꎬ设计一种制导参数迭代算

法ꎮ 针对亚轨道初期返回段高度高、大气密度低、无法规划高度和动压剖面、无法根据初始返

回点的能量状态判断飞行器航程能力的特点ꎬ分析调整迎角指令对初期返回段航程和高度的

影响以及调整 ＨＡＣ位置和切换进场方式对返回段待飞距离的影响ꎬ参照能量管理段判断方

法ꎬ设计迭代算法ꎬ将飞行器返回着陆场问题转化为通过迭代算法ꎬ寻找到一组制导参数满足

返场要求ꎮ 仿真验证表明ꎬ不同的初始返回条件ꎬ迭代算法均可以验证飞行器能否返回着

陆场ꎮ
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０　 引言

亚轨道飞行器(ＳＲＬＶ)是一种在亚轨道空间飞行、可
重复使用的多用途飞行器ꎮ 相比于轨道飞行器ꎬ亚轨道

飞行器具有系统结构、发射条件简单、飞行成本低等特

点ꎬ因而在军事和民营领域ꎬ亚轨道飞行器已经成为研究

的热点ꎮ
根据不同的飞行任务ꎬ亚轨道飞行器在上升段与结束

时状态差异巨大ꎬ高度的变化范围为 ３０ ｋｍ~ ７０ ｋｍ ꎬ速度

的变化范围为 ０.７６ ｍ / ｓ~１.２７ ｍ / ｓꎮ 不同的初始返回状态

对应不同的航程ꎬ制导系统需根据初始返回点的状态判断

飞行器能否返回着陆场ꎮ
亚轨道飞行器返回阶段通常分为 ３ 个阶段:初期返

回段、能量管理段和着陆段ꎮ Ｘ－３４ 应急返场方案[１] 可

推算飞行器在能量管理段入口飞行状态ꎬ比较该状态下

可飞行的航程以及到各个着陆场的待飞距离ꎬ选择合适

的着陆场并返回ꎮ 航天飞机的 ＧＲＴＬＳ( ｇｌｉｄｅ ｒｅｔｕｒｎ ｔｏ

ｌａｕｎｃｈ ｓｉｔｅ)即滑翔返回发射场制导[２－３] 是在上升飞行的

前 ４ ｍｉｎ内因发动机故障无法正常入轨ꎬ实施应急策略ꎬ
使航天飞机进入能量管理段窗口ꎬ并最终返回预先设计

的发射场ꎮ
由于亚轨道飞行器的初期返回段高度较高ꎬ空气稀

薄ꎬ气压低ꎬ虽然待飞距离可以由横侧向制导算法计算

出ꎬ但纵向无法规划高度和动压剖面ꎬ因而无法根据初期

返回点的能量状态判断飞行器的航程能力ꎬ进而判断能

否返场ꎮ
本文将初期返回段当作能量管理段的延伸ꎬ参考能量

管理段的判断方法[４] ꎬ设计制导参数迭代算法ꎬ分别通过

调整初期返回段的迎角指令、航向校准圆柱(ｈｅａｄｉｎｇ ａｌｉｇｎ
ｃｏｌｕｍｎꎬ ＨＡＣ)位置和切换进场方式来判断飞行器能否从

最高点返回着陆场ꎬ最后进行实例仿真验证ꎮ

１　 质点动力学方程

亚轨道飞行器初期返回段主要考虑纵向运动ꎬ忽略横
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侧向的影响ꎮ 由于地球自转引起的哥氏力、重力加速度变

化较小ꎬ假定重力加速度为常数ꎬ忽略地球曲率ꎬ忽略自转

的影响ꎬ简化后的质点动力学方程为:

ｍ Ｖ
　􀅰
＝ －ｑ

－
ＳＣＤ－ｍｇｓｉｎγ

ｍＶ γ
􀅰
＝ ｑ
－
ＳＣＬ－ｍｇｃｏｓγ

{ (１)

式中:ｍ 是亚轨道飞行器的质量ꎻＶ 是空速ꎻγ 是轨迹倾斜

角ꎻＳ 为参考面积ꎻＣＬ 为升力系数ꎻＣＤ 为阻力系数ꎻｑ
－
为动

压ꎮ

２　 制导问题描述

根据不同的飞行任务ꎬ亚轨道飞行器从最高点返回时

的状态不同ꎮ 高度越高ꎬ速度越大ꎬ飞行器的能量越大ꎬ可
飞行的航程越远ꎬ反之航程越近ꎮ 因此ꎬ当初始返回点的

位置、速度和高度确定时ꎬ制导系统就能够判断当前状态

能否返回着陆场ꎮ
参考能量管理段的判断方法ꎬ速度一定时ꎬ由初始返

回点到着陆场的待飞距离计算出高度指令ꎮ 若当前高度

小于高度指令ꎬ则飞行器到不了着陆场ꎻ若当前高度大于

高度指令ꎬ则飞过着陆场ꎮ 由上文知ꎬ无法单独根据初期

返回点的能量状态判断飞行器的航程能力ꎬ进而判断能

否返场ꎮ
初期返回段纵向制导采用的是跟踪开环迎角指令ꎬ

调整迎角指令可以改变初期返回段结束时的高度ꎮ 另一

方面ꎬ由于初期返回段的航程受迎角指令变化影响较小ꎬ
因而调整返回段的待飞距离主要影响能量管理段后面的

飞行阶段ꎮ 制导系统通过调整初期返回段的迎角指令和

返回段的待飞距离来验证给定状态的飞行器能否返回着

陆场ꎮ

３　 迎角指令对高度的影响
在初期返回段ꎬ亚轨道飞行器的轨迹角为负ꎬ升力和

阻力在纵向的分力竖直向上ꎬ平衡重力ꎬ从而降低垂直加

速度ꎬ抑制下沉率[５] ꎮ 下沉率的公式为:

ｈ
􀅰
＝Ｖｓｉｎγ (２)

式中 Ｖ 为空速ꎮ

结合式(１)、式(２)得到垂直加速度 ｈ
􀅰􀅰

的计算公式:

ｈ
􀅰􀅰
＝ Ｌ
ｍ
ｃｏｓγ－ Ｄ

ｍ
ｓｉｎγ－ｇ (３)

式中:Ｌ 为升力ꎻＤ 为阻力ꎮ
由于 ＣＬ、ＣＤ 是迎角 α、马赫数 Ｍａ 和气动舵面的函

数ꎬ当马赫数和气动舵面一定时ꎬ迎角越大ꎬＣＬ、ＣＤ 越大ꎻ
升力越大ꎬ阻力越大ꎬ两者竖直向上的合力越大ꎮ 从而垂

直加速度越小ꎬ下沉率变化越小ꎬ初期返回段结束时高度

越高ꎻ反之ꎬ迎角越小ꎬ初期返回段结束时高度越低ꎮ
同一初始返回状态ꎬ不同初始迎角条件下ꎬ图 １ 是初

期返回段的航程变化曲线ꎬ图 ２ 是下沉率变化曲线ꎬ图 ３
是高度变化曲线ꎮ 可知ꎬ初期返回段航程受迎角指令变化

的影响较小ꎬ下沉率和高度影响较大ꎮ
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图 １　 初期返回段航程变化曲线
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图 ２　 初期返回段下沉率变化曲线
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图 ３　 初期返回段高度变化曲线

４　 调整待飞距离的影响

当初期返回段的迎角指令调整到边界值时ꎬ再通过

调整 ＨＡＣ位置和切换进场方式来改变整个返回段的待

飞距离ꎮ
由第 ３节可知ꎬ初期返回段不同的迎角指令对航程

影响不大ꎬ因而调整 ＨＡＣ的位置主要影响能量管理段后

面的待飞距离ꎮ 当初期返回段结束时ꎬ实际高度低于高

度指令ꎬ将 ＨＡＣ调整到最小位置ꎬ减少待飞距离ꎻ反之ꎬ
实际高度大于高度指令时ꎬ将进场方式由直接进场改为
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间接进场ꎬ增大待飞距离ꎮ 由表 １ 可知ꎬＨＡＣ 距离跑道

越近ꎬ返回段的待飞距离越小ꎬ剩余的待飞距离越短ꎬ计
算出的高度指令越低ꎮ 图 ４ 是进场方式示意图ꎬ由图可

知ꎬ间接进厂的待飞距离远ꎬ剩余飞行的距离多ꎬ计算出

的高度指令高ꎮ

表 １　 初始返回点状态 单位:ｋｍ　

ＨＡＣ离跑道
距离

返回段的
待飞距离

剩余待飞距离 标称高度

１３ ２３４.９８ １３７.８０ ２３.７４

１２ ２３４.１０ １３７.７６ ２３.６４

１１ ２３３.２３ １３７.７３ ２３.５５

１０ ２３２.３５ １３７.７０ ２３.４５

９ ２３１.４８ １３７.６７ ２３.３５
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图 ４　 进场方式以及 ＨＡＣ 位置示意图

５　 设计制导参数迭代算法

上文分别分析了 ＲＬＶ返回过程中ꎬ迎角指令对再入段

结束时高度的影响以及调整ＨＡＣ位置、切换进场方式对返回

段待飞距离的影响ꎮ 基于此ꎬ设计了制导参数迭代算法ꎮ
具体算法如下:任意给定一个初始返回状态ꎬ首先初

始化 ＨＡＣ和着陆机场ꎬ制导系统计算出到着陆场的待飞

距离ꎬ并根据初始速度计算出迎角指令ꎬ接着进行时间迭

代ꎮ 当初期返回段结束时ꎬ可以得到初期返回段的航程ꎬ
用总的待飞距离减去初期返回段的航程得到剩余的待飞

距离ꎮ 再由剩余的待飞距离插值出标称高度指令ꎬ比较实

际的高度和标称高度ꎬ判断能否返回着陆场ꎮ
当实际高度高于标称高度时ꎬ能量过大ꎬ飞过着陆场ꎬ

将初始迎角指令减少 １°ꎬ进行时间迭代ꎮ 再次判断两者

的关系ꎬ若实际高度已经小于标称高度ꎬ或者实际高度比

标称高度仅高不到 ５００ ｍꎬ则该迎角指令可以满足返场条

件ꎬ飞行器可以返回着陆场ꎻ若实际高度还远大于标称高

度ꎬ重复上步骤进行迎角迭代ꎬ直到迎角指令<１６°时跳出

迎角迭代(迎角指令下边界取 １６°ꎬ上边界取 ２９°)ꎮ 同样ꎬ
当实际高度小于标称高度时ꎬ迎角反向迭代ꎮ

当迎角迭代到达边界值时ꎬ进入调整待飞距离阶段ꎮ
当迎角指令迭代到 １６°时ꎬ实际高度依然远大于标称高度ꎬ
切换进场方式为间接进场ꎻ当迎角指令迭代到 ２９°时ꎬ实际

高度依然小于标称高度ꎬ调整 ＨＡＣ位置到最小位置ꎮ 若实

际高度与标称高度之差依然>５００ ｍꎬ则飞行器无法返回着

陆场ꎬ算法结束ꎮ 轨迹迭代算法流程图如图 ５所示ꎮ
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图 ５　 轨迹迭代算法流程图

６　 仿真实例验证

给定 ３个初始返回状态 Ａ、Ｂ、Ｃꎬ如表 ２所示ꎬ通过上述

轨迹迭代算法判断这 ３个不同的状态能否返回着陆场ꎮ

表 ２　 初始返回点状态

初始点 经度 / (°) 纬度 / (°) 高度 / ｋｍ 速度 / (ｍ / ｓ)

Ａ １００.７１１ ５ ４０.６５ ４５.３３４ １ ３４７.６

Ｂ １００.７１１ ５ ４０.６５ ４０.３３４ １ ３４７.６

Ｃ １００.７１１ ５ ４０.６５ ４０.３３４ １ ０４７.６

　 　 图 ６是 Ａ点的返场状况、图 ７是 Ｂ点的返场状况、图
８是 Ｃ点的返场状况ꎮ 蓝色线是调整迎角指令时的状态

变化ꎬ绿色线是初期迎角指令一定ꎬ调整 ＨＡＣ位置的状态

变化ꎬ红色线是最后一次轨迹迭代的结果ꎮ 从图 ６中可以

看出ꎬ调整迎角和 ＨＡＣ位置可以显著改变返场能力ꎬ但因

为初始返回点高度、速度过大ꎬ初期返回段结束时ꎬ高度远

远大于指令高度ꎬ因而在迎角指令和 ＨＡＣ 位置的可调范

围内ꎬ飞行器不能返回着陆场ꎻ相比较状态 Ａ、状态 Ｂ初始

高度降低ꎬ初期返回段结束时高度更低ꎬ由最后一条红线

所示ꎬ经过迭代ꎬ飞行器正好可以返回着陆场(本刊为黑

白印刷ꎬ如有疑问请咨询作者)ꎮ
相比较状态 Ａ和状态 Ｂꎬ状态 Ｃ的初始高度和速度均

低ꎬ初期返回段结束时的高度明显低于指令高度ꎮ 由上文

知ꎬ增大初期返回段的迎角指令ꎬ调近 ＨＡＣ 的位置更低ꎬ
经过迭代ꎬ发现飞行器依旧不能返回着陆场ꎮ

􀅰５１２􀅰
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图 ６　 Ａ 点返场曲线
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图 ７　 Ｂ 点返场曲线
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图 ８　 Ｃ 点返场曲线

７　 结语

本文设计一种制导参数迭代算法ꎬ用来判断亚轨道飞

行器能否返回着陆场ꎮ 由于初期返回段高度较高ꎬ空气稀

薄ꎬ气压低ꎬ制导系统纵向无法规划高度和动压剖面ꎬ无法

根据初期返回点的能量状态判断飞行器的航程能力ꎬ进而

判断能否返场ꎮ 通过调整初期返回段的迎角指令ꎬ调整

ＨＡＣ位置和切换进场方式改变待飞距离ꎬ在制导算法的

迭代次数内找到一组参数满足高度的判断条件ꎬ则当前状

态的飞行器能返回着陆场ꎬ否则算法结束迭代ꎬ不能返场ꎮ
最后通过具体的实例验证制导参数迭代算法的准确性ꎮ
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