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摘　 要:火箭助推发射是一种应用广泛的无人机起飞方式ꎬ推力线偏差是火箭助推无人机安全平稳发射的关键ꎮ 针对

某型中程高速固定翼无人机ꎬ制定推力线偏差测量方法ꎬ结合动力学仿真模型对推力线偏差进行安全影响分析ꎬ得出推

力线偏差最优设计范围ꎮ 飞行试验结果表明:该设计合理可行ꎬ可作为无人机推力线调整定量标准ꎬ能够保证无人机安

全可靠发射ꎮ
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０　 引言

近年来ꎬ在技术进步和战争需求的双重影响

下ꎬ中远程、高速无人机因可执行战场侦察监视、
目标精确打击、电子对抗和通信中继等多种任务

而得到突飞猛进的发展ꎬ其起飞方式也更加灵活

和多样ꎬ主要有火箭助推起飞、轨道弹射起飞、地
面滑跑起飞、垂直起飞等[１]ꎮ 其中火箭助推起飞

方式占用场地空间小ꎬ部署时间短ꎬ使用方便ꎮ 借

助火箭助推器短时间内的大推力可以实现无人机

的快速起飞ꎬ使无人机摆脱了对跑道的依赖从而

在中小型无人机中得到广泛应用[２]ꎮ
但是火箭助推在发射安全问题上还存在很大

挑战ꎮ 统计表明:无人机重大安全事故大多发生

在发射起飞阶段ꎮ 因为在起飞阶段ꎬ飞行高度低、
飞行速度相对较小、气动力较小ꎬ从而控制效率较

低ꎮ 一旦发生事故ꎬ往往来不及开伞回收ꎬ会造成

无人机坠毁[３]ꎮ 影响无人机发射安全的因素较

多ꎬ主要有:助推火箭推力线偏差、推力座变形、发
动机转矩、风载荷等因素ꎬ而在结构设计合理的前

提下ꎬ推力线偏差是影响无人机能否安全起飞的

主要因素[４]ꎮ

１　 火箭助推段受力分析

根据 ＧＪＢ ２０１８Ａ—２００６«无人机发射系统通

用要求»的规定ꎬ助推火箭的布置ꎬ应使无人机和

助推火箭的组合体在助推火箭推力、发动机推力、
气动力和重力等组成的空间力系作用下保持俯

仰、航向和横滚 ３个方向的力矩基本平衡ꎮ
某型无人机助推发射阶段受力模型如图 １所示ꎮ

L
M

O

R�
R�

θ

x

y

T

G

D

P

V

η

图 １　 无人机助推发射受力模型

图 １中:Ｔ 为发动机推力ꎬ与质心附加力臂为

Ｒ２ꎬ与水平轴成 θ 角ꎻＰ 为火箭推力ꎬ与质心附加
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力臂为 Ｒ１ꎬ与水平轴成 η 角ꎬ作用方向即为火箭

推力线ꎻＬ 为升力ꎬ垂直于飞行速度 Ｖꎬ向上为正ꎻ
Ｄ 为阻力ꎬ平行于飞行速度 Ｖꎬ向后为正ꎻＧ 为重

力ꎬ垂直于水平轴ꎬ向下为正ꎻＭ 为俯仰力矩ꎮ
动力学方程为:

ｍｄＶ / ｄｔ ＝ Ｔ－Ｄ－ｍｇｓｉｎθ＋ Ｐｃｏｓη (１)
Ｌ ＝ｍｇｃｏｓθ－Ｐｓｉｎη (２)

Ｍ＝ＰＲ１－ＴＲ２ (３)
运动学方程为:

ｄｙ / ｄｔ＝Ｖｃｏｓθ (４)
ｄｘ / ｄｔ＝Ｖｓｉｎθ (５)

由于助推火箭推力大、作用时间短ꎬ如果火箭

存在安装偏差ꎬ火箭作用会产生一定的抬头、低
头、偏航附加力矩ꎬ影响无人机起飞阶段的安全和

稳定性ꎬ因此必须保证火箭推力线和飞机质心在

一定的偏差范围内ꎮ

２　 推力线偏差测量

该型无人机采用常规吊挂方式ꎬ将无人机翻

转过来ꎬ机腹朝上ꎬ通过吊挂装置与机体连接ꎬ吊
挂装置所用钢丝绳的方向必然通过无人机实际质

心ꎬ再根据钢丝绳的偏差进行火箭推力线调整ꎬ以
产生有利于安全发射的作用力矩ꎬ如图 ２所示ꎮ
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图 ２　 推力线偏差测量示意图

鉴于助推发射过程时间短、气动效率低ꎬ因此

忽略气动力ꎬ认为发射过程中只有火箭推力和发

动机推力产生附加力矩ꎮ 该型无人机推力力矩简

图如图 ３所示ꎮ
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图 ３　 推力力矩简化示意图

由图 ３可知ꎬ该型无人机发动机推力产生的

是低头力矩ꎬ因此需要调整助推火箭推力线ꎬ以产

生抬头力矩来保证起飞阶段安全ꎬ无人机产生的

合力矩为:
Ｍ＝Ｐ􀅰Ｒ１－Ｔ􀅰Ｒ２ (６)

Ｒ１ ＝
ｌ２
ｌ１
􀅰Ｒ０ (７)

式中:Ｍ 为无人机发射附加合力矩ꎻＰ 为助推火箭

推力ꎻＴ 为发动机推力ꎻＲ０为吊挂钢丝绳前后偏

差ꎻＲ１为助推火箭推力作用力臂ꎻＲ２为发动机推力

作用力臂ꎻｌ１为吊挂钢绳测点与转轴距离ꎻｌ２为无

人机质心与吊挂转轴距离ꎮ
本文通过对推力线偏差进行调整以产生有利

于飞行安全的附加力矩ꎬ并结合动力学仿真对推

力线偏差进行安全影响分析ꎬ给出了推力线最优

设计范围ꎬ并结合飞行试验验证了该型火箭助推

无人机推力线的优化设计合理可行ꎬ能够保证无

人机安全可靠地发射ꎮ

３　 动力学仿真模型建立

该型无人机采用固体火箭发动机助推零长发

射起飞方式ꎬ在助推火箭和发动机推力的作用下

发射ꎬ助推火箭在很短的时间内向无人机提供大

量的机械能ꎬ使其在火箭脱落前达到无人机安全

飞行的高度和速度并保持良好的姿态ꎬ之后由机

上发动机完成飞行任务ꎮ 通过搭建 ６ 自由度飞行

动力学模型分析火箭助推段无人机姿态、空速、高
度等变化规律ꎮ

动力学模型在美系坐标系下建立ꎬ转动与平

动动力学方程均在体轴系下建立ꎬ重力模型采用

Ｓｉｍｕｌｉｎｋ自带的 ＷＧＳ８４ Ｇｒａｖｉｔｙ Ｍｏｄｅｌꎬ大气模型

采用 ＣＯＥＳＡ Ａｔｍｏｓｐｈｅｒｅ Ｍｏｄｅｌꎬ忽略涡扇发动机

转子效应ꎬ舵机模型采用 １阶惯性环节等效表示ꎬ
无人机 ６自由度模型结构图如图 ４ 所示ꎮ 飞控计
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算机输出控制信号ꎬ通过操纵面作用到无人机对

象上ꎬ无人机机体各部分及操纵面偏转所产生的

３轴气动力(阻力、升力及侧力)和 ３ 轴气动力矩

(滚转力矩、俯仰力矩及偏航力矩)相互叠加ꎬ以
改变或维持无人机的飞行状态ꎬ并通过传感器反

馈给控制系统ꎮ
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图 ４　 无人机 ６ 自由度模型结构图

在上述无人机本体模型的基础上ꎬ增加控制

系统仿真ꎬ仿真环境如图 ５所示ꎮ

���F �3L
U7�U7LU ���

���

�K�4

���

N�@0�
�,@0�

7���D�
��
D� �3L

U7�U7�7� 7LUU U7L7L ���

���

�,@0�

图 ５　 仿真结构示意图

图 ５中ꎬ飞控计算机为与飞行状态一致的实

物ꎬ仿真计算机为 ＮＩ ＰＸＩ－１０４２ 仿真机箱ꎮ 运行

无人机 ６自由度非线性模型ꎬ两台计算机之间通

过串口连接通信ꎬ飞控计算机根据仿真计算机给

出的传感器信息和控制输入指令解算出舵机偏转

及发动机开度变化ꎻ仿真计算机接受飞控计算机

给出的舵机控制及发动机控制指令ꎬ解算出当前

的飞行状态并输出反馈至飞控计算机ꎮ

４　 仿真结果分析

已知该型无人机质量 １ ０００ ｋｇꎬ助推火箭平均

推力 ５５ ０００ Ｎꎬ工作时间 ３ ｓꎬ发动机推力 ２ ５００ Ｎꎬ
根据推力线相对无人机质心前后、左右不同偏差

情况ꎬ按照式(６)、式(７)计算得出无人机附加合

力矩相对质心偏差ꎬ如表 １所示ꎮ

表 １　 推力线不同偏差 单位:ｍｍ　

序号
前后
(俯仰)

左右
(滚转)

合力矩相对重心偏差
(前后ꎬ左右)

１ ＋１.０ ＋０.２ －１.６５ꎬ＋０.８６

２ ＋２.０ ＋０.５ ＋２.４７ꎬ＋２.１６

３ ＋２.５ ＋０.８ ＋４.８５ꎬ＋３.４６

４ ＋３.０ ＋１.０ ＋７.３８ꎬ＋４.３３

５ ＋３.５ ＋１.２ ＋１０.４５ꎬ＋５.２０

　 　 根据表 １ 不同工况ꎬ对无人机进行动力学仿

真分析ꎬ得出无人机的俯仰角、俯仰角速率、滚转

角、滚转角速率变化情况ꎬ如图 ６、图 ７所示ꎮ
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图 ６　 俯仰角及俯仰角速率变化
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图 ７　 滚转角及滚转角速率变化

通过仿真结果分析可知ꎬ助推火箭推力线偏

差对发射后无人机的横航向姿态影响较大ꎬ当推

力线前后偏差在＋２.５ ~ ＋３.０ ｍｍ 之间、左右偏差

在±０.５ ｍｍ以内时ꎬ无人机的俯仰角及滚转角变
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化较小ꎬ稳定性比较好ꎮ 由以上分析得出ꎬ助推火

箭推 力 线 左 右 和 前 后 偏 差 最 优 设 计 范 围

为±０.５ ｍｍ和＋２.５~ ＋３.０ ｍｍꎮ

５　 飞行试验

根据助推火箭推力线最优偏差设计范围ꎬ对
无人机的推力线进行调整ꎬ调整后的推力线偏差

如表 ２所示ꎮ

表 ２　 推力线实际偏差 单位:ｍｍ　

飞行架次 前后 左右

１ ＋２.６９ ＋０.２０

２ ＋２.５９ ＋０.３０

３ ＋２.６５ ＋０.１５

　 　 根据表 ２ 推力线实际偏差ꎬ对该型无人机进

行 ３个架次的飞行试验验证ꎬ无人机助推发射阶

段的实际俯仰角、滚转角、垂向速度、飞行高度的

变化如图 ８—图 １１所示ꎮ
通过实际飞行数据可知ꎬ将助推火箭推力线左

右和前后偏差控制在±０.５ｍｍ和＋２.５~＋３.０ｍｍ之间

时ꎬ无人机助推发射阶段的横向姿态稳定ꎬ助推结

束后飞行高度和速度均满足飞行要求ꎮ 该推力线

最优设计范围可作为无人机实际助推发射安全定

量标准ꎬ按该定量标准对无人机进行推力线调整ꎬ
能够保证无人机安全可靠地发射ꎮ
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图 ８　 俯仰角变化
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图 ９　 滚转角变化
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图 １０　 助推阶段垂向速度变化
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图 １１　 助推阶段飞行高度变化

６　 结语

本文使用吊挂法对无人机助推火箭的推力线

进行了精确测量ꎬ并采用动力学仿真对无人机助

推发射阶段进行了安全影响分析ꎬ研究了助推火

箭推力线偏差对无人机发射安全的影响:
１)给出了助推火箭推力线左右、前后偏差最

优设计范围ꎬ为保障无人机发射起飞安全建立了

定量标准ꎬ并通过飞行试验得到了进一步的验证ꎻ
２)研究表明只要保证助推火箭推力线偏差在最

优设计范围之内ꎬ就能保证无人机的安全可靠发射ꎮ
此研究结果有较强的实际应用价值ꎬ对采用

火箭助推发射方式起飞的无人机具有很好的借鉴

意义ꎮ
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