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摘　 要:为解决组合动力验证机上升段轨迹设计技术问题ꎬ采用分段式轨迹设计方法ꎮ 以任务

窗口条件为初始状态ꎬ根据不同的高度－迎角剖面逆向求解无动力段起点的状态ꎬ得到无动力

段轨迹簇ꎬ以验证机起飞点为初始状态ꎻ根据不同的时间－迎角剖面正向解算有动力段末点状

态ꎬ得到有动力段轨迹簇ꎻ通过对比有无动力两段的轨迹簇ꎬ择优选取其中各状态量交接最好

的两段轨迹合成得到上升段标称轨迹ꎬ并通过仿真验证了上升段轨迹的鲁棒性ꎮ
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０　 引言

验证机是指用于验证某项新技术可行性、经济性与应

用效果的飞机ꎬ是常用于在实际使用环境下验证预研探索

型号中的关键技术[１] ꎮ 本文的研究对象为组合动力验证

机ꎬ飞行任务是进入高度－马赫数任务窗口完成发动机验

证实验ꎮ 上升段是飞行器从起飞至进入窗口前的阶段ꎬ关
系着飞行器能否进入任务窗口ꎬ从而直接影响到试验的成

败ꎮ 轨迹是飞行的基准ꎬ因此ꎬ本文将进行上升段轨迹设

计方法的研究ꎬ从而设计出满足任务要求的标称轨迹ꎮ
目前ꎬ对组合动力验证机上升段轨迹设计的研究较

少ꎬ因此可以对其他飞行器的轨迹设计方法进行借鉴ꎮ 文

献[２]采用基于飞行走廊的方法进行了 ＲＢＣＣ 组合动力

验证机的上升段标称轨迹设计ꎬ并仿真验证了其鲁棒性ꎻ
文献[３]通过研究基于动压剖面的质点运动关系ꎬ给出了

亚轨道飞行器基于高度剖面的轨迹设计方法ꎻ文献[４]针
对 ＲＢＣＣ可重复使用运载器的上升段轨迹提出了基于高

斯伪谱法的数值优化求解方法ꎬ将上升段轨迹分为 ３段进

行设计ꎬ利用伪谱法对边界控制量进行求解ꎬ从而快速求

解出合理的最优轨迹ꎮ
现有的轨迹设计方法无法高效率地实现验证机上升

段的轨迹设计ꎬ因此ꎬ本文提出一种分段式轨迹设计方法ꎬ
在实现轨迹设计的同时提高效率ꎮ

１　 飞行过程描述

对象飞行器的飞行过程如图 １ 所示ꎮ 飞行器首先以

组合体形式从发射架上起飞ꎬ脱离发射架后进入有动力

段ꎬ以助推器推力为动力进行爬升ꎬ待助推器燃料耗尽、被
动关机后ꎬ飞行器依靠机体惯性进行无动力爬升ꎬ而后助

推级分离ꎬ子级飞行器依靠惯性继续进行无动力爬升ꎬ直
至进入任务窗口ꎮ
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图 １　 对象飞行器飞行过程示意图
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本文的任务窗口为高度 －马赫数窗口 (高度 ２０ ~
２４ ｋｍꎬＭａ＝ ３.０~３.５)ꎬ窗口只有一个且位于最高点附近ꎮ
飞行器进入窗口前会经历有动力段和无动力段共两段飞

行过程ꎬ飞行器在这两段的特性差异明显ꎬ因此可以分段

进行轨迹设计ꎮ
常规的分段设计常按时间先后顺序进行ꎬ即先设计有

动力段ꎬ其次设计无动力段ꎮ 但先设计有动力段轨迹时会

出现有动力段轨迹终点设计目标不明确的问题ꎬ给设计工

作带来困难ꎮ 此外ꎬ有动力段的终点也就是无动力段的起

点ꎬ若有动力段轨迹设计得不合理ꎬ会进一步影响无动力

段轨迹设计结果ꎬ进而导致设计工作的全盘反复ꎬ使得工

作效率低下ꎮ
因此ꎬ本文提出先设计无动力段轨迹后设计有动力段

轨迹、无动力段轨迹逆向求解的设计思路ꎮ 下面将分别介

绍两段轨迹设计方法ꎮ

２　 无动力段轨迹设计

２.１　 无动力段质点动力学分析

飞行器在无动力段的质点受力如图 ２ 所示ꎮ 其中ꎬＬ
为升力ꎬＤ 为阻力ꎬＧ 为重力ꎬγ 为航迹倾斜角ꎬα 为迎角ꎬ
ϑ 为机体俯仰角ꎬｘａ 为气流系 ｘ 轴ꎬｘｂ 为机体系 ｘ 轴ꎮ
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图 ２　 无动力段受力分析示意图

结合图 ２的受力图可以给出飞行器在无动力段的质

点运动学方程:

ｍＶ
＝ －Ｄ－ｍｇｓｉｎγ

ｍＶγ
＝Ｌ－ｍｇｃｏｓγ

(１)

飞行器在无动力段的受力仅由气动力和重力组成ꎬ而
气动力大小与迎角密切相关ꎬ无动力段迎角的大小就决定

了飞行器的高度、速度变化ꎮ 因此ꎬ无动力段对于高度、速
度的跟踪也就是对于迎角的跟踪ꎮ

２.２　 无动力段轨迹设计方案

无动力段的终点为任务窗口ꎬ是已知的ꎬ而起点是未

知的ꎬ过程约束已知ꎬ且无须根据时间计算的量ꎬ因此可以

根据终点状态倒推起点状态ꎬ从而在任务窗口条件改变或

过程约束改变情况下依然能够快速生成标称轨迹ꎮ
具体实现方式为:将窗口处的高度、速度、动压、轨迹角

作为初始状态ꎬ基于预设的高度－迎角轨迹ꎬ以 ｄＨ＝ －１００ｍ
的迭代步长ꎬ逆向计算出各状态量的变化轨迹ꎬ从而确定

出无动力段起点状态ꎮ
具体的轨迹参数解算流程如图 ３所示ꎮ
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图 ３　 无动力段轨迹参数解算流程图

轨迹参数解算流程主要分为 ４个要素ꎮ
ａ)初始状态

初始状态的参数需根据窗口约束进行选择ꎮ
１)高度为 ２１.５ ｋｍꎻ马赫数为 ３.２ꎻ动压为 ２９ ｋＰａꎮ
２)轨迹角:选取无动力段终点轨迹角为 ５° ~１１°范围ꎮ

使飞行器在窗口内轨迹角逐渐减小ꎬ呈现出先爬升至最高

点后下滑的趋势ꎬ从而在窗口内飞行时间长ꎬ利于完成飞

行任务ꎮ 轨迹角具体取值将在后续设计中确定ꎮ
ｂ)输入条件

输入条件为高度－迎角轨迹ꎬ无动力段的迎角约束

为－４° ~４°ꎬ因此迎角轨迹将在该区间内设计ꎮ
ｃ)解算流程

解算流程就是根据飞行器上一步的飞行状态 Ｈ０、Ｖ０、
Ｑ０、γ０ 和输入条件高度－迎角轨迹解算下一步飞行状态

Ｈ１、Ｖ１、Ｑ１、γ１ 的过程ꎮ
首先ꎬ根据 Ｈ０、Ｖ０、Ｑ０、γ０ 和高度－迎角轨迹可计算升

力加速度和阻力加速度ꎮ 将式(１)转换为以高度为自变

量的形式ꎬ如式(２)所示ꎮ 而后ꎬ结合 γ０ 与高度迭代步长

ｄＨ＝ －１００ｍꎬ即可根据式(２)、式(３)计算 Ｖ１、γ１ 的大小ꎬ
继而得到 Ｈ１、Ｑ１ꎮ 再将这些值作为新的飞行状态ꎬ依次循

环可得到每个高度对应的各状态量大小ꎬ即无动力段各状

态参数的轨迹ꎮ
ｄＶ
ｄＨ
＝
－Ｄ / ｍ－ｇｓｉｎγ

Ｖｓｉｎγ
ｄγ
ｄＨ
＝ Ｌ / ｍ

－ｇｃｏｓγ
Ｖ２ｓｉｎγ

(２)

Ｖ１ ＝Ｖ０＋Ｖ

０ / Ｈ

０ｄＨ

γ１ ＝γ０＋γ

０ / Ｈ

０ｄＨ

(３)

ｄ)结束标志

轨迹参数解算的结束标志与约束条件紧密相关ꎬ当仿

真中某一参数超出约束限制时即停止该条轨迹的解算ꎬ转
而进行下一条轨迹参数的解算ꎮ

２.３　 无动力段迎角剖面的确定

无动力段的标称轨迹设计是设计一条合适的高度－
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迎角剖面ꎬ并通过轨迹参数解算方法计算出对应的高度－
动压剖面及其余状态量的变化轨迹ꎮ 高度－迎角轨迹设

计示意图如图 ４所示ꎮ
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图 ４　 无动力段高度－迎角剖面设计示意图

图 ４中ꎬ(Ｈｆꎬαｆ)是无动力段终点的高度和迎角ꎬ即任

务窗口的中间状态ꎬＨｆ 取 ２１.５ ｋｍꎻ(Ｈｓꎬαｓ)是无动力段初

始点的高度和迎角ꎬ但起点高度并不固定ꎬ可沿着该轨迹

一直向下延伸ꎮ 这意味着有动力段与无动力段的交接点

高度不固定ꎬ具体需要根据有动力段的飞行轨迹确定ꎬ这
里取 Ｈｓ 为 １０ ｋｍꎮ

无动力段轨迹设计中确定的参数有 ３ 个:高度、马赫

数、动压(Ｈ０ꎬＭａｃｈ０ꎬＱ０)＝ (２１.５ ｋｍꎬ３.２ꎬ２９ ｋＰａ)ꎮ 可选择

的参数有 ２ 个:终点轨迹角 γ０ ＝ ５° ~ １１°ꎬ高度－迎角轨迹

α０ ＝ －４° ~４°ꎮ 无动力段轨迹设计的主要工作就是确定这

２个参数的大小ꎬ下面将根据单变量工作的思路ꎬ依次设

计这 ２个参数ꎮ
１)迎角轨迹值的确定

首先ꎬ固定终点轨迹角大小为 ５°ꎬ取不同的迎角轨迹

进行分析ꎮ 绘制高度－迎角剖面从－４° ~４°范围的飞行器仿

真曲线ꎬ如图 ５所示ꎮ 由图可见ꎬ正迎角轨迹的轨迹角随高

度的减小逐渐减小ꎬ大迎角下很快衰减至 ０°ꎬ不符合实际

飞行要求ꎬ不是真实可飞的轨迹ꎮ 相反ꎬ负迎角轨迹的轨迹

角是随着高度的减小逐渐递增的ꎬ是更真实可飞的轨迹ꎮ
在可飞轨迹中ꎬ０°迎角轨迹处于飞行能力范围的中间偏下ꎬ
１°迎角轨迹约处于能力范围中间ꎬ因此从轨迹能力中值来

看二者皆可(本刊为黑白印刷ꎬ如有疑问请咨询作者)ꎮ
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图 ５　 无动力段不同迎角轨迹下的高度－马赫数、
高度－轨迹角、高度－动压、高度－迎角曲线

但由于无动力段迎角范围较小ꎬ维持 ０°迎角飞行意

味着飞行于迎角走廊的中间ꎬ在不确定性扰动下迎角向

上、向下均留有对称的可调整空间ꎬ鲁棒性强ꎬ迎角不易超

限ꎮ 此外ꎬ由于无动力段的终点也是组合动力发动机的开

机点ꎬ而发动机进气道要求迎角与迎角变化率越小越好ꎬ
最好都为 ０°ꎮ

综合上述 ３点原因ꎬ选择 ０°迎角轨迹为无动力段的

标称迎角轨迹ꎬ如式(４)所示ꎮ
αｃ ＝ ０°　 Ｈｓ≤Ｈ≤Ｈｆ (４)

２)无动力段终点轨迹角的选择

无动力段终点轨迹角的可选择范围为 ５° ~ １１°ꎬ具体

的轨迹角度数选择应根据有动力段的能力择优确定ꎮ 在

此绘制 ５° ~１１°终点轨迹角下跟踪 ０°迎角轨迹的仿真曲

线ꎬ为后续轨迹角的选择提供依据ꎬ具体仿真曲线如图 ６
所示ꎮ
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图 ６　 不同终点轨迹角下的高度－马赫数、高度－
轨迹角、高度－动压、高度－迎角曲线

由图 ６可以看出ꎬ随着轨迹角的增大ꎬ高度－马赫数

曲线由上而下依次排列ꎬ同样高度下所需的起点马赫数

越小ꎻ不同终点轨迹角的飞行器在相同迎角轨迹下ꎬ轨迹

角曲线相平行ꎬ终点轨迹角越大则起点所需的轨迹角

越大ꎮ

３　 有动力段轨迹设计

３.１　 有动力段轨迹设计方案

有动力段的起飞状态与过程约束已知ꎬ终点即无动力

段的起点ꎬ因此ꎬ有动力段轨迹设计的目的就是设计合适

的轨迹ꎬ使有动力段末点落在上文求得的无动力段标称轨

迹线上ꎮ
有动力段的结束标志是助推器燃料耗尽被动关机ꎬ在

燃料初温确定的情况下ꎬ燃料耗尽时间确定ꎮ 因此ꎬ选取

时间作为有动力段的结束标志ꎮ
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轨迹设计的具体实现方式为:将飞行器起飞时的高

度、速度、动压、俯仰角作为初始状态ꎬ沿不同的时间－迎
角轨迹飞行ꎬ判断有动力段末点的高度、速度、俯仰角是

否能与上文求得的无动力段标称轨迹相接ꎬ以此为标准

多次仿真迭代ꎬ得出合适的有动力段标称轨迹ꎬ并选取出

无动力段的终点轨迹角ꎬ完成轨迹设计的全部工作ꎮ 其

中ꎬ初始状态 Ｈ０、Ｖ０、Ｑ０、γ０ 已知ꎬ分别取值为１ ３９５.５ ｍ、
３０.２５５ ｍ / ｓ、２９ ｋＰａ、５２.７°ꎮ 根据预设的时间－迎角轨迹

计算对应时间处的迎角ꎬ可知升力加速度和阻力加速度

的值ꎬ进而可算得下一时刻的状态 Ｖ１、γ１、Ｈ１、ϑ１ꎬ再将这

些值作为新的状态ꎬ依次循环可得每个时刻的状态量

大小ꎮ
具体的轨迹参数解算过程如图 ７所示ꎮ
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图 ７　 有动力段轨迹参数解算流程

３.２　 有动力段迎角剖面的确定

有动力段的标称轨迹设计就是设计一条合适的时

间－迎角轨迹ꎬ该段的迎角约束范围与时间－迎角轨迹设

计示意图如图 ８所示ꎮ
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图 ８　 有动力段迎角－高度剖面设计示意图

图 ８中ꎬ( ｔｓꎬαｓ)是有动力段初始点的时间和迎角ꎬ即
飞行器起飞点的状态ꎬｔｓ 取 ０.９３ ｓꎻ( ｔｆꎬαｆ)是有动力段终点

的时间和迎角ꎬｔｆ 取 ３６.５２ ｓꎬ为助推器燃料耗尽时间ꎮ 在

有动力段时ꎬ迎角范围为[－６°ꎬ６°]ꎬ因此 αｓ、αｆ 的值将在

该范围内进行选择ꎮ
绘制飞行器在有动力段沿恒定迎角轨迹飞行时的曲线ꎬ

从而确定有动力段的飞行能力范围ꎮ 飞行器沿－１°~４°的恒

定迎角剖面飞行的仿真曲线如图 ９所示ꎮ 可以看出:
１)飞行器沿不同迎角轨迹飞行时ꎬ高度－马赫数轨迹

及终点分布范围很广ꎬ表明轨迹改变能力强ꎻ
２)迎角为－１°时ꎬ俯仰角逐渐减小至小于 ０°ꎬ飞行器

出现下滑而非爬升的状态ꎻ迎角为 ４°时俯仰角逐渐增大

至接近 ９０°ꎬ均与实际飞行情况不符ꎬ飞行器真实可飞的

迎角轨迹约为 ０° ~４°ꎮ
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图 ９　 有动力段不同迎角轨迹下的高度－马赫数、
高度－轨迹角、高度－动压、高度－迎角曲线

３.３　 上升段标称轨迹的选择

绘制有动力段轨迹与无动力段轨迹交接范围图ꎬ用以

选择合适的有动力段迎角轨迹与无动力段的终点轨迹角

值ꎬ交接图如图 １０—图 １３所示ꎮ
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图 １０　 高度－马赫数交接曲线
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图 １１　 高度－轨迹角交接曲线

�

���

���

���

���

���

���

���

���

���� ���� ���� ����

���
���
���
���

f���

� ��� ��� ��� ��� ���

P��N
f���

f���

f���

�
�
�1
B

图 １２　 高度－动压交接曲线
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图 １３　 高度－迎角交接曲线

　 　 由图 １０—图 １３可以看出ꎬ有动力段 ０°迎角轨迹与无

动力段 １１°终点轨迹角的轨迹在 １１.７５ ｋｍ处恰好相接ꎻ二
者在交接高度处的轨迹角、动压差可忽略不计ꎮ 因此ꎬ可
以选择有动力段全程 ０°迎角轨迹作为标称轨迹ꎬ无动力

段选择终点轨迹角 １１°、全程迎角 ０°的轨迹作为标称轨

迹ꎬ从而合成上升段整体标称轨迹ꎮ

４　 鲁棒性验证

为了验证飞行器上升段轨迹的鲁棒性ꎬ本文以该轨迹

为标称轨迹ꎬ加入制导与控制系统进行蒙特卡洛仿真ꎬ从
而对轨迹性能进行综合评估ꎮ

　 　 主要考虑的不确定性因素如表 １所示ꎮ

表 １　 上升段纵向不确定性因素及偏差范围表

不确定性类型 不确定性项目 偏差范围

质量特性偏差 质量偏差 / ｋｇ ±２０

气动数据偏差
轴向力系数偏差 / ％
法向力系数偏差 / ％

±２０
±２０

大气环境偏差
大气密度偏差 / ％
大气压强偏差 / ％

风场 / (ｍ / ｓ)

±１０
±１０
２~５０

　 　 １ ０００组蒙特卡洛仿真结果如图 １４所示ꎮ
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图 １４　 蒙特卡洛仿真高度－马赫数曲线

由图 １４可以看出ꎬ所有不确定性下飞行器均可以进

入窗口完成试验ꎬ且点火试验过程中飞行器的高度和马赫

数也始终能维持在窗口内ꎬ满足任务需求ꎬ表明本文设计

的上升段轨迹是合理的ꎬ且具有一定的鲁棒性ꎮ

５　 结语

本文针对组合动力验证机的上升段进行了轨迹设计

方法的研究ꎬ针对飞行器起飞点与窗口条件已知、有无动

力段交接点未知的特点ꎬ提出先设计无动力段轨迹后设计

有动力段轨迹、无动力段轨迹逆向求解的设计思路ꎬ分段

设计了有无动力段的轨迹簇ꎬ最后将两簇轨迹进行对比ꎬ
择优选取并合成为上升段标称轨迹ꎬ从而提高了上升段轨

迹设计效率ꎬ解决了验证机的上升段轨迹设计问题ꎮ
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