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摘　 要:针对亚轨道飞行器上升过程中动力段的制导问题ꎬ通过质点运动学方程推导出俯仰角

变化对飞行过程中高度、速度的影响ꎬ提出了一种基于跟踪标称轨迹的高度跟踪制导律ꎮ 针对

飞行器动力段飞行过程中面临的动压、过载等约束问题以及动力段结束时是否处在高度－马赫

数的窗口内ꎬ通过改写质点运动学方程ꎬ推导俯仰角变化对飞行高度的影响ꎬ求解出高度跟踪制导律

的参数ꎮ 在动力段推力和气动力等不确定性因素干扰的条件下进行仿真验证分析ꎬ结果表明高度跟

踪制导律能够使飞行器跟上标称轨迹ꎬ满足动力段的约束条件和最终的窗口要求ꎮ
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０　 引言

亚轨道飞行器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

系统结构和发射条件简单、飞行成本低等特点ꎮ 亚轨道飞

行器上升段的飞行过程可以分成动力段、无动力段ꎬ其飞

行轨迹如图 １所示ꎮ
动力段是指亚轨道飞行器从地面发射场垂直起飞到助

推发动机关机或者燃料耗尽的飞行阶段ꎮ 该飞行过程内ꎬ
飞行器的速度、高度变化剧烈ꎬ动压、过载峰值大ꎮ 因此ꎬ亚
轨道飞行器动力段需要考虑动压和过载的约束ꎬ同时ꎬ在动

力段结束时ꎬ飞行器需要满足速度、高度的窗口条件ꎮ
目前ꎬ国外对于飞行器动力段制导的研究起步较早ꎬ

ＧＡＲＹ Ｊ Ｂａｌａｓ等提出一种摄动制导的方法ꎬ其具体的方案

是:首先确定一条动力段的标称轨迹ꎬ然后对此轨迹进行

一阶线性展开ꎬ求出相应的制导方程ꎮ 该方法具有计算量

小、稳定性较好等明显优点ꎬ但是需要进行大量的数据分

析和装订[１－２] ꎮ 国内的吴家梁基于间接法进行了上升段
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图 １　 飞行轨迹示意图

轨迹优化方法研究ꎬ良好的轨迹优化方法是制导律设计的

前提条件[３] ꎮ 贺成龙介绍了动力段闭环制导中迭代算法

的应用ꎬ加入最优控制理论ꎬ提出自适应迭代的制导方法ꎬ
具有一定的可靠性[４] ꎮ

本文针对亚轨道飞行器上升过程中动力段面临的严

苛约束条件及动力段结束时的窗口条件ꎬ在推力和气动力
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等不确定性因素的影响下ꎬ提出一种基于跟踪标称轨迹的

高度跟踪制导律ꎬ并对跟踪效果进行仿真验证ꎮ

１　 动力段制导问题描述

１.１ 亚轨道飞行器质点运动学分析

本文主要描述亚轨道飞行器动力段纵向制导问题ꎬ将飞

行器看作质点ꎬ仅考虑纵向质点运动ꎬ忽略横侧向的影响ꎮ 假

设飞行器为刚体模型ꎬ则其三自由度运动方程描述为:

ｘ

＝ ｆ( ｔꎬｘꎬｕ)

ｙ＝ｇ(ｘꎬｕ){ (１)

其中:ｘ＝[ＨꎬＶꎬγ]ꎻｕ ＝ θꎮ 忽略地球自转、哥氏力、惯性离

心力的影响ꎬ简化的飞行器三自由度运动学方程如

式(２)－式(４)所示ꎮ

Ｖ
　
＝Ｔｃｏｓ(θ－γ)－Ｄ

ｍ
－ｇｓｉｎγ (２)

γ

＝Ｔｓｉｎ(θ－γ)＋Ｌ

ｍＶ
－ｇ ｃｏｓγ

Ｖ
(３)

Ｈ
　
＝Ｖｓｉｎγ (４)

式中:Ｖ 为速度ꎻγ 为轨迹角ꎻＨ
　

为高度变化率ꎻＤ 为阻力ꎻ

ｍ 为质量ꎻｇ 为重力加速度ꎻＶ
　

为速度变化率ꎻＬ 为升力ꎻγ


为轨迹角变化率ꎻＴ 为发动机推力ꎮ
图 ２是飞行器上升过程中有推力的情况下受力分析图ꎮ
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图 ２　 动力段飞行器受力分析示意图

由动力段质点受力分析图ꎬ推导出飞行器在竖直方向

和水平方向的速度变化率 Ｈ
　 . .
、Ｖ
　
ꎬ有:

Ｈ
　 . .
＝Ｔｓｉｎθ＋Ｌｃｏｓγ－Ｄｓｉｎγ

ｍ
－ｇ (５)

Ｖ
　
＝Ｔｃｏｓθ－Ｌｓｉｎγ－Ｄｃｏｓγ

ｍ
(６)

由于发动机推力 Ｔ 直接作用于飞行器机体轴 ｘ 轴上ꎬ
同时推力 Ｔ 远远大于气动力 Ｌ 和 Ｄꎬ因而为了更直观地体

现改变俯仰角 θ 对 Ｈ
　 . .
、Ｖ
　

的影响ꎬ将气流系中的升力 Ｌ 和

阻力 Ｄ 分解到机体轴上ꎬ那么将式(５)和式(６)改写成式

(７)和式(８)ꎮ

Ｈ
　 . .
＝
(Ｔ－Ｆｘ)ｓｉｎθ＋Ｆｙｃｏｓθ

ｍ
－ｇ (７)

Ｖ
　
＝
(Ｔ－Ｆｘ)ｃｏｓθ＋Ｆｙｓｉｎθ

ｍ
(８)

Ｆｘ ＝ －Ｌｓｉｎα＋Ｄｃｏｓα (９)
Ｆｙ ＝Ｌｃｏｓα＋Ｄｓｉｎα (１０)

式中 α 为迎角ꎮ
由上述可知ꎬ在动力段ꎬ当 Ｔ 远远大于升力、阻力时ꎬ

在计算 Ｈ
　 . .
、Ｖ
　

时ꎬ可以忽略 Ｆｘ、Ｆｙ 变化产生的影响ꎬ通过

改变俯仰角 θ 可以直接对 Ｈ
　 . .
、 Ｖ
　

产生影响ꎬ因而可以通过

调整俯仰角 θ 的值来改变高度、速度的值ꎮ

１.２　 制导问题描述

本文主要研究亚轨道飞行器动力段的制导技术ꎬ即飞

行器跟踪标称轨迹ꎬ在动力段结束时ꎬ需满足一定的速度、
高度约束条件:整个动力段的动压不能过大ꎮ 动压增大导

致铰链力矩增大ꎬ为了避免执行机构上的铰链力矩过大而

无法操控ꎬ需要限定动压的最大值[５] ꎬ即有

Ｑｂａｒ ＝
ρＶ２

２
≤Ｑｂａｒｍａｘ (１１)

对于样例飞行器ꎬ动压最大值限定为 ３２ ０００ Ｐａꎮ
由于飞行器的结构和强度限制ꎬ动力段的过载不能太

大ꎬ而过载的约束主要体现在法向过载的约束上ꎮ 过载 ｎｚ

的约束条件为

ｎｚ≤２ｇ (１２)
动力段的制导目的是在不同的环境条件下ꎬ飞行器都

可以跟上标称轨迹ꎬ并且在动力段结束时ꎬ飞行器的高度、
速度状态满足高度、速度的约束条件ꎮ 即:

Ｍａｍｉｎ≤Ｍａ≤Ｍａｍａｘ (１３)
Ｈｍｉｎ≤Ｈ≤Ｈｍａｘ (１４)
Ｈ＝ ｆ(Ｍａ) (１５)

根据要求ꎬ动力段结束时高度、速度的约束条件可以

近似线性化表示为:
Ｍａ＝ ３.５ꎬＨ＝ ２６~２９ ｋｍ (１６)
Ｍａ＝ ４.０ꎬＨ＝ ２９~３２ ｋｍ (１７)
Ｍａ＝ ４.５ꎬＨ＝ ３２~３５ ｋｍ (１８)

根据上述约束条件ꎬ给出亚轨道飞行器动力段的标称

轨迹和高度、速度构成的约束窗口如图 ３所示ꎮ
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图 ３　 约束窗口示意图

２　 动力段制导律设计

由上一小节中制导问题的描述可知ꎬ动力段制导的目

的是使飞行器在飞行过程中动压、过载满足限制条件ꎬ同
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时在偏差条件下ꎬ使飞行轨迹能跟得上标称轨迹ꎮ 动力段

结束时ꎬ飞行器的高度、速度状态均在窗口内ꎮ
根据式(７)和式(８)可知ꎬ动力段的推力远远大于机

体轴上的气动分力ꎬ因而可以通过调整俯仰角的值改变推

力的方向实现对高度、速度的跟踪ꎮ
利用小扰动原理对非线性微分方程进行小扰动线性

化处理ꎬ则式(５)可以写成:

ΔＨ
　 . .
＝
(Ｔ


－Ｆｘ


)ｓｉｎθ＋(Ｔ－Ｆｘ)ｃｏｓθΔθ＋Ｆｙ


ｃｏｓθ

ｍ
－
ＦｙｓｉｎθΔθ

ｍ
－ ｇ

(１９)

ΔＶ
　

ｕｐ ＝ａΔＶｕｐ＋ｂΔθ＋ｃ (２０)

其中:ΔＨ
　
＝ΔＶｕｐꎻΔＨ

　 . .
＝ΔＶ

　

ｕｐꎬ则有:

ａ＝
Ｆ'ｙＶｃｏｓθ－Ｆ'ｘＶｓｉｎθ

ｍ
(２１)

ｂ＝
(Ｔ－Ｆｘ)ｃｏｓθ－Ｆｙｓｉｎθ

ｍ
－ｇθ
１ (２２)

ｃ＝
Ｔ
　
ｓｉｎθ－Ｆ'ｘαΔαｓｉｎθ＋Ｆ'ｙαΔαｃｏｓθ

ｍ
(２３)

将 ΔＨ
　
＝ΔＶｕｐ、ΔＨ

　 . .
＝ΔＶ

　

ｕｐ带入式(２０)中ꎬ即有:

ΔＨ
　 . .
＝ａΔＨ

　
＋ｃΔＨ＋ｂΔθ (２４)

其中 ΔＨ＝Ｈｒ－Ｈꎬ根据误差方程ꎬ当系统稳定时ꎬ偏差为 ０ꎬ
将式(２４)转化为

Δθ＝ － ｃ
ｂ
ΔＨ－ ａ

ｂ
ΔＨ
　
ꎬ (２５)

可进一步转化关于俯仰角指令的制导律:

θｃ ＝ θ０＋ＫＨ
θ(Ｈ－Ｈｒ)＋ＫｄＨ

θ ( Ｈ
　
－Ｈｒ


) (２６)

其中:

ＫＨ
θ ＝

Ｔ
　
ｓｉｎθ－Ｆ'ｘαΔαｓｉｎθ＋Ｆ'ｙαΔαｃｏｓθ
(Ｔ－Ｆｘ)ｃｏｓθ－Ｆｙｓｉｎθ－ｍｇθ

１

(２７)

ＫｄＨ
θ ＝

Ｆ'ｙＶｃｏｓθ－Ｆ'ｘＶｓｉｎθ
(Ｔ－Ｆｘ)ｃｏｓθ－Ｆｙｓｉｎθ－ｍｇθ

１

(２８)

由式(２６)中各个参数的物理意义ꎬ结合物理概念ꎬ可以

确定制导律中各个参数的大小ꎮ 动力段飞行过程中ꎬ高度和

俯仰角随着速度的增大单调变化ꎬ由实际高度与标称高度的

高度偏差产生俯仰角增量ꎬ将俯仰角增量和标称俯仰角的和

作为俯仰角指令值ꎮ 因而制导律参数可以按照单一变量给

出ꎮ 图 ４为该制导律的结构图ꎬ该结构可近似为 ＰＤ控制ꎮ
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图 ４　 动力段制导律结构图

考虑到动力段高度、速度变化范围跨度大ꎬ以表 １ 的

形式给出不同速度条件下的制导律参数值ꎮ

表 １　 高度制导回路参数

速度 / (ｍ / ｓ) ＫＨ
θ ＫｄＨ

θ

１００~４００ ０.００８ ０.０８

>４００~１ ０００ ０.００５ ０.０５

>１ ０００ ０.００３ ０.０３

３　 仿真验证

为了验证制导律的鲁棒性ꎬ对于亚轨道飞行器的动力

段需要进行极限偏差仿真ꎬ考虑的不确定性偏差因素有:
大气密度、轴向力系数、法向力系数、侧向力系数、滚转力

矩系数、偏航力矩系数、俯仰力矩系数、发动机的比冲、流
量、混合比同向偏差、最大风干扰ꎮ

３.１　 仿真环境建立

仿真环境以通用 ＰＣ 计算机作为硬件平台ꎬ由等效

飞行控制软件和集成仿真软件组成ꎬ其总体架构如图 ５
所示ꎮ
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图 ５　 仿真环境总体架构

等效飞行控制软件为实际运行在飞行器上的飞行控

制软件在 Ｗｉｎｄｏｗｓ下的移植ꎮ 主要功能是进行制导律与

控制律的解算任务ꎬ为了保证任务解算的实时性ꎬ采用

μＣ / ＯＳ实时内核进行任务调度ꎮ
仿真软件集成了飞行器数学模型和仿真控制台界面ꎮ

飞行器数学模型的功能是模拟飞行器真实的特性ꎮ 为了

使模型解算严格和实际时间同步ꎬ采用高精度的多媒体定

时器调用模型解算的接口函数ꎮ 仿真控制台用于控制仿

真程序的运行ꎬ而且可以设置仿真参数ꎬ同时以航迹图、历
史曲线、数字等方式显示飞行器当前的飞行状态ꎮ

３.２　 仿真结果

在 ３.１ 节描述的仿真环境中对样例亚轨道飞行器

动力段飞行过程进行仿真试验ꎬ得到结果如下:图 ６ 是

动力段的动压变化曲线ꎬ线 １ 是动压限制曲线ꎬ蓝线是

偏差仿真时动压的变化曲线ꎻ图 ７ 是动力段的法向过

载变化曲线ꎬ蓝线是偏差仿真时法向过载的变化曲线ꎻ
图 ８ 是动力段的高度、马赫数变化曲线ꎬ线 １ 是动力段

结束时窗口的约束条件(本刊为黑白印刷ꎬ如有疑问请

咨询作者) ꎮ
从不确定性仿真结果图可知ꎬ动力段动压满足约束条

件ꎬ法向过载远远小于约束条件ꎬ不会超限ꎮ 动力段结束

时ꎬ高度、速度状态均在走廊内ꎬ因而设计的高度跟踪制导

律满足条件ꎮ
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图 ６　 动压变化曲线
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图 ７　 法向过载变化曲线

４　 结语

本文提出了一种基于高度跟踪的制导律ꎬ通过质点运

动学方程推导出高度和高度变化率之差与俯仰角之间的

对应关系ꎬ又有动力段推力远远大于气动力ꎬ因而通过改

变推力方向ꎬ即改变俯仰角大小可以改变速度、高度的值ꎮ
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图 ８　 高度－马赫数变化曲线

同时ꎬ动力段飞行过程需要满足一定的动压、过载约束ꎬ在
动力段结束时ꎬ高度、速度的状态处在走廊内ꎮ 通过极限

偏差仿真验证ꎬ高度跟踪制导律使得飞行器动力段的飞行

状态完美满足约束条件ꎮ
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保证了芯片块的矩形特征ꎬ且在该算法下角度重复性误差

在 ０.１°范围之内ꎬ坐标误差在 ２ 像素之内ꎬ满足剥料机路

径规划的轨迹要求ꎮ

４　 结语

本文针对剥料机芯片块的视觉定位问题提出了基于

矩形拟合的 ＩＣ芯片块定位算法ꎬ通过 Ｃａｎｎｙ 算子提取轮

廓边缘ꎬ使用鲁棒统计方法迭代剔除离群点ꎬ优化拟合边

缘直线参数ꎬ降低芯片块边缘不平整对拟合精度的影响ꎬ
精确获取了芯片块的位置信息ꎬ为剥料流程高效以及自动

化提供了可靠保证ꎮ
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