
第11卷 第3期

2024年5月

导航定位与授时

NavigationPositioningandTiming

Vol.11No.3
May2024

doi:10.19306/j.cnki.2095-8110.2024.03.008

组合动力飞行器吸气段轨迹设计方法研究
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摘 要:水平起降组合动力可重复使用运载器是未来航天运输系统的重要发展方向。针对采用空

气预冷涡轮火箭发动机的组合动力飞行器在吸气爬升段受多约束条件限制、动力与质量特性变化

大的特点,提出了一种基于动压 高度剖面的轨迹设计方法。通过推导基于高度的质点运动学方

程,得到轨迹参数解算流程,并结合动压、迎角与法向过载的约束边界以及任务窗口确定动压 高度

剖面形状,从而得到满足要求的吸气段标称轨迹。在此基础上,设计了标称轨迹高度跟踪制导律。
仿真结果表明,标称轨迹在吸气段多种不确定性偏差的影响下满足多约束要求,具有较强的鲁

棒性。
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Abstract:Thefuturedirectionofspacetransportationsystemsinvolvesthedevelopmentofareusablecar-
riercapableofhorizontaltakeoffandlanding.Aimingatthecharacteristicsofmultipleconstraintsand
largevariationindynamicandmasscharacteristicsofthecombinedpowervehicleusingpre-coolingairtur-
borocket(PATR)duringtheair-breathingstage,atrajectorydesignmethodbasedondynamicpressure-
altitudeprofileisproposed.Theparticlekinematicsequationsbasedonaltitudearederived,thetrajectory
parametersolvingprocessisobtained.Theshapeofdynamicpressure-altitudeprofileisdeterminedbyin-
tegratingconstraintsfromdynamicpressure,angleofattack,andnormaloverload,aswellasmission
windows,resultingintheattainmentoftherequiredair-breathingnominaltrajectory.Onthisbasis,an
altitude-trackingguidancelawisdesigned.Thesimulationresultsshowthatthenominaltrajectorymeets
therequirementsofmultipleconstraintsundertheinfluenceofvariousuncertaintydeviationsduringthe
air-breathingstage,whichhasstrongrobustness.
Keywords:Trajectorydesign;Air-breathingstage;Combinedpowervehicle;Dynamicpressureprofile

0 引言

本文研究对象为吸气式组合动力飞行器,采用

空气预冷涡轮火箭发动机(pre-coolingairturbo
rocket,PATR)提供动力。飞行器水平滑跑起飞,
达到安全高度后进入吸气爬升段,在进入动力切换
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窗口后将发动机切换为火箭模态,吸气段结束。与

常规垂直发射方式相比,水平起降式组合动力飞行

器无需专门发射场地,飞行时能充分利用大气中的

氧气,减少氧化剂携带量,大幅提升运载效率。但

PATR工作性能和飞行状态间耦合大,受到多约束

条件限制,飞行器吸气段飞行高度和速度跨度大,
环境变化剧烈,受到多种不确定性影响,轨迹设计

难度也随之上升。飞行器在吸气段能否进入任务

窗口直接影响着后续飞行任务能否完成,因此吸气

段轨迹设计是全程轨迹设计中的难点与重点。
在针对水平起降组合动力飞行器上升段的轨

迹设计研究中,华中凯[1]基于动压剖面方法与高斯

伪谱法,针对燃油节省问题设计了轨迹;贾晓娟

等[2]在高度 速度剖面方法的基础上,针对上升段约

束条件的不同分别给出约束边界,最后合并得到完

整轨迹;Huang等[3]基于俯仰角剖面设计了满足多

约束条件的轨迹;周宏宇[4]、刘凯等[5]均基于迎角剖

面简化了轨迹优化问题,完成了轨迹设计;Brinda
等[6]、Pescetelli等[7]及Zhou等[8]利用粒子群、序列

二次规划等优化算法进行了轨迹设计研究。
上升段轨迹设计研究中,针对垂直发射飞行器

的研究同样可作参考。这类飞行器由于动力方式

和机体构型等差异,考虑的约束条件与性能指标和

水平起飞飞行器有所不同。在运载火箭的相关研

究中,Ichige等[9]采用火箭打靶法进行轨迹优化设

计;Lu等[10-11]采用直接优化法快速生成轨迹;吴嘉

梁[12]采用间接法,基于状态响应方程构造迭代方

法,获得了具有良好鲁棒性的最优轨迹;Wei等[13]

综合间接法与伪谱法,实现了轨迹快速求解;高天

域等[14]基于凸优化方法,研究了推力故障时的轨迹

在线重构问题。在垂直发射组合动力飞行器的相

关研究中,叶子青等[15]以逆向策略设计迎角剖面,
获得了PATR验证机上升段轨迹;吕翔等[16]采用

基于动压 马赫数剖面的设计方法,完成了火箭基组

合循环(rocketbasedcombinedcycle,RBCC)飞行

器爬升段轨迹。可见上升段轨迹设计方法以预设

剖面法和各类优化算法为主。
动压作为吸气段主要约束之一,与迎角、法向

过载等约束条件和马赫数 高度任务窗口区间具有

较强的相关性。因此,基于动压剖面设计轨迹能有

效解决吸气段多约束问题。动压剖面常被用于无

动力返回段的轨迹研究中,孙春贞[17]、张书雨[18]基

于动压 高度剖面设计了能量管理段轨迹;吴了

泥[19]基于动压的预测 校正制导策略,提出了高度

动压剖面的再入段线性规划方法。返回段和吸气

段的主要差异在于约束条件不同,并且无动力段中

飞行器不存在推力和质量变化等问题。
本文创新点在于采用预设剖面方法,从吸气段

主要约束中选取动压设计剖面,并在轨迹解算中加

入变推力与变质量的计算,结合动压与迎角、过载

等约束以及马赫数 高度区间的相关性设计出剖面

形状,最终得到满足任务要求并具备良好鲁棒性的

吸气段标称轨迹。
本文第1章介绍对象飞行器的飞行任务与约束

条件,以及选用动压进行轨迹设计的原因;第2章分

析上升段运动学特点并给出轨迹参数解算流程;第

3章设计动压 高度剖面形状与参数并得到标称轨

迹;第4章设计高度跟踪制导律对标称轨迹进行鲁

棒性验证。

1 飞行过程描述

1.1 飞行任务

对象飞行器飞行任务上升段过程如图1所示。
飞行器首先从机场滑跑起飞,到达一定高度后进入

吸气爬升段,此时发动机工作于吸气模态,在进入

动力切换窗口后,发动机切换至火箭模态,进入火

箭爬升段,完成后续飞行任务。上升段飞行过程与

吸气段任务窗口如图1所示。

图1 飞行器上升段飞行过程示意图

Fig.1 Flightprocessdiagramofthe

ascendingphaseofthevehicle

图1中,任务窗口即发动机动力切换窗口,这是

一个高度 马赫数区间(高度25~30km,马赫数5~
5.5),窗口前后分别为吸气段与火箭段,飞行器在这两

段间的推力、油耗和约束条件等特性有着明显差异。
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吸气段时,对象飞行器发动机工作于吸气模

态,通过吸入大量空气获取氧用于燃料助燃,这需

要维持发动机进气量充足且进气平稳,确保其正常

工作以产生足够的推力,因此飞行器的迎角及变化

率需要严格约束。但直接基于迎角 高度剖面设计

出的轨迹对于制导控制系统的要求较高,实际工程

应用中飞行器难以沿迎角剖面飞行。而动压同时

与迎角和法向过载具备相关性,且变化缓慢,因此

更适合作为轨迹设计的输入参数。

1.2 约束条件

飞行器在吸气段的约束主要可分为三类:发动

机工作条件约束、机身强度约束和任务窗口约束。
其中,发动机工作条件约束主要以迎角与迎角变化

率为主,超出约束将导致发动机停机;机身强度约

束则主要以动压与法向过载为主,超出约束会导致

机身解体。约束条件汇总如表1所示。

表1 对象飞行器吸气段约束条件

Tab.1 Air-breathingstageconstraintconditions

约束类别 约束条件 约束范围

发动机工作条件
迎角/(°)

迎角变化率/[(°)/s]
-6~9
-2~2

机身强度
动压/kPa

法向过载/g
≤80
<3.0

任务窗口
高度/km
马赫数

25/26~30
5~5.5

2 轨迹设计算法

2.1 质点运动学分析

设计轨迹时,将飞行器简化为质点,质点的运

动曲线即为飞行轨迹。飞行器在上升段的质点受

力图如图2所示。

图2 对象飞行器上升段受力分析示意图

Fig.2 Forceanalysisdiagramoftheascending
sectionofthevehicle

图2中,T 为飞行器推力;L 为气动升力;D 为

气动阻力;γ 为轨迹角;θ 为机体俯仰角;α 为迎角;

xa 为速度轴;xb 为机体轴。
结合图2的受力图可以给出飞行器的质点运动

学方程,如式(1)

ṁv=Tcosα-D-mgsinγ

mvγ
·

=Tsinα+L-mgcosγ (1)
根据动压Q 与速度v 和大气密度ρ 的关系式

Q=ρv2/2,用动压替代式(1)中的速度量,并将式中

对时间微分改为对高度微分,可得动压对高度微分

的质点运动学方程如式(2)

dQ
dH =

1
ρ
dρ
dH -ρSCD

msinγ
æ

è
ç

ö

ø
÷Q+ρ

Tcosα
msinγ-ρg

é

ë
êê

ù

û
úú

Q=
Tsinα-mgcosγ

2m
ρ
dγ
dHsinγ-SCL

(2)

式中,CL,CD 分别为飞行器升力系数与阻力系数;

S 为机体参考面积。
飞行器在吸气段受气动力、重力和推力共同作

用,气动力大小与迎角和速度相关,推力大小与高

度和速度相关。因此,吸气段通过跟踪动压,在保

持较小迎角的同时实现对高度与速度的跟踪。

2.2 变质量变推力计算

对象飞行器在吸气段中从亚音速到高超音速、
从低空到高空,飞行包线大、时间长。由吸气段起

点至终点,发动机推力减少77%,质量减少10%,变
化显著,如表2所示。因此,轨迹设计时需要对质点

运动学方程中的质量和推力参数进行精确计算。

表2 吸气段推力与质量变化对比

Tab.2 Comparisonofthrustandmasschangesinthe

air-breathingstage

参数名称 吸气段起点 吸气段终点

推力/kN 3700 840

质量/t 149 134

2.2.1 变推力计算

推力计算与气动力计算相似,由高度 H、马赫

数Ma 插值得到实时推力T,如式(3)所示

T=fT(H,Ma) (3)
式中,fT 为吸气模态发动机推力二维插值函数,推
力计算不需要考虑时间变化。

2.2.2 变质量计算

对象飞行器初始质量为149t,通过高度、马赫
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数插值计算可获得发动机比冲,从而计算出实时耗

油量,再将其对时间积分计算实时质量变化,最后

得到对象飞行器的实时质量,如式(4)所示

Mn+1=Mn -[T/(Isp·g)]·dt

dt=
dH

vsinγ
(4)

式中,Mn 与Mn+1分别为前后时刻的质量;T,Isp与

g 则分别是上一时刻的推力、比冲与重力常数。在

获得实时质量后,可计算得到飞行器实时重心位

置,如式(5)所示

xcg=xcg0+Δxcg
ΔM
M

Δxcg=xcgz-xcg0 (5)
式中,xcg0 与xcgz分别为满载燃油与燃油耗尽时的

x 轴重心位置;xcg 与Δxcg 为实时重心位置及变化

量。通过计算已耗油量与总油量的比值计算出重

心的偏移距离,从而获得当前时刻重心位置xcg。

2.3 轨迹仿真算法

基于动压 高度剖面进行轨迹设计时,需要预先

设计好剖面形状,在得到每一高度处的动压与动压

变化率后,通过最优求解方法获得满足性能指标J
的迎角、轨迹角等参数,进而计算得到其余各状态

参数。
具体的轨迹参数解算流程如图3所示。

图3 动压 高度剖面轨迹设计流程图

Fig.3 Designprocessdiagramofdynamic

pressureprofiletrajectory

轨迹参数解算流程主要包含4个要点:
(1)初始状态

初始状态的参数需根据吸气段起点条件进行

选择。吸气段起始高度1.1km,初始动压22kPa,
初始轨迹角25°,初始迎角5°,初始质量149t。

(2)输入条件

输入条件为动压 高度剖面。实际飞行时,飞行

器不可能沿一条强非线性的剖面爬升,因此一般选

择简易的线性形状,这样也便于使用公式对剖面进

行数学描述,从而简化设计过程。本文采用以特定

高度作为转折点的多段折线形状进行设计,如图4
所示。吸气段全程动压约束范围为≤80kPa,任务

窗口高度上限为30km(见表1),因此整个剖面须

保持在该区间内。
(3)解算流程

解算流程是根据预设的动压 高度剖面,获取当

前高度的动压值Qn 与动压变化率dQn,再通过寻优

算法获取满足性能指标J的迎角αn 与轨迹角γn,如
式(6)所示。若αn 与γn 满足要求,则高度增加步长

dH。再计算新的Qn+1 与dQn+1 并将这些值作为新

的输入值,由此不断循环计算得到每个高度下对应

的各状态量。

J=(Q(Hk+1)-Qc(Hk+1))2+
dQ(Hk+1)
dH -

dQc(Hk+1)
dH

æ

è
ç

ö

ø
÷

2

(6)

(4)结束标志

轨迹计算的结束标志与任务窗口相关,当高度

与马赫数中任一参数达到窗口范围上限时即停止

计算,此时视为已完成轨迹解算。

3 动压 高度剖面设计

3.1 剖面形状设计

由高度与速度的关系式 Ḣ =vsinγ,结合式

(1),可得到速度对高度微分的运动学方程如式(7)
所示

dv
dH =

Tcosα
m -

D
m -gsinγ

vsinγ
(7)

华中凯[1]根据低空段快速爬高,达到一定高度

后增速,从而节省燃料消耗的思路进行了剖面形状

的设计。但由式(7)可知,当速度与高度的变化率

比值较小时,迎角较大,因而容易迎角超限,该策略

对应的动压高度剖面形状如图4中①所示:动压前

97




导航定位与授时 2024年5月

期缓慢增加,后期快速提升。由于吸气段有着严格

的迎角约束,为减小迎角,根据式(7),增大速度与

高度的变化率比值,即在飞行前期推力更多用于增

速,减小迎角值,此时动压快速增加,中后期定动压

飞行,此时大气密度变化减缓,推力做功在爬高与

增速间达到一个适宜的平衡,最后在飞行末端调整

动压大小使飞行器能顺利进入任务窗口,该策略对

应的动压高度剖面形状如图4中②和③所示。

图4 动压 高度剖面形状示意图

Fig.4 Dynamicpressure-altitudeprofileshapediagram

在预设好动压 高度剖面形状后,分别基于上述

3种剖面形状进行轨迹解算,得到轨迹各状态量如

图5所示。其中,起点为(1.1km,22kPa),终点为

(2.7km,40kPa);形 状 ① 转 折 点 为 (15km,

26kPa),形状②转折点为(10km,40kPa),形状③
转折点为(10km,60kPa)和(20km,60kPa)。

由图5可以看出,3种剖面形状下,迎角曲线形

状相似,但其最大迎角值与最大迎角所处高度不

同。轨迹①策略为前期快速爬高,轨迹全程法向过

载满足约束要求,但迎角在中后期一直接近于约束

边界;轨迹③迎角接近约束边界的高度范围比①更

大,同时轨迹前期增速较多,因此其法向过载超出

了约束边界;而②则避免了前两者的问题,因此综

合考虑迎角约束与法向过载约束,选取形状②作为

(a)动压 高度曲线

(b)马赫数 高度曲线

(c)迎角 高度曲线

(d)法向过载 高度曲线

图5 不同剖面形状计算出的轨迹参数曲线

Fig.5 Trajectoryparametercurvescalculatedfor

differentprofileshapes

轨迹设计的基本剖面形状。

3.2 剖面参数设计

经过上述分析可知,经由动压 高度剖面形状②
计算得到的轨迹能在同时满足迎角约束和法向过

载约束上取得平衡,因此接下来主要确定该形状轨

迹的可调参数,即转折点的高度 H1 与定动压值

Qmax 的大小,如图6所示。
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图6 动压 高度剖面参数示意图

Fig.6 Dynamicpressure-altitudeprofileparameterdiagram

  H1 需在1.1km~30km间取值,当H1 接近

于起始高度1.1km时,由于高度几乎不变而动压

快速上升,飞行器会以平飞的形式快速增速,这会

令轴向过载过大,且造成燃料浪费。而若 H1 接近

高度上限,此时轨迹动压仍在上升,飞行器可能会

出现降高增速的情况,导致无法进入任务窗口。因

此,H1 取值应远离高度范围上下限。
图6中任一高度处的动压与动压变化率均可通

过剖面的数学表达式计算获得,如式(8)所示

Qh =
Qmax-Q0

H1-H0
(h-H0)+Q0 h<H1

Qmax h>H1

ì

î

í

ïï

ïï

(8)

由此,通过对转折点的参数进行调整,找出适

当的轨迹参数。首先调节转折点高度 H1,在4~
22km范围内以2km为步长对H1取值,将Qmax暂

定为40kPa,得到轨迹如图7所示。
由图7可见,转折点高度 H1 对生成轨迹的影

响主要体现在飞行前期的迎角与法向过载参数上,
这是相邻轨迹间动压曲线的斜率不同导致的,可根

据这2个参数从轨迹簇中选取出效果较好的结果,
将 H1 确定为10km。

(a)动压 高度曲线

(b)马赫数 高度曲线

(c)迎角 高度曲线

(d)法向过载 高度曲线

图7 不同转折点高度生成的轨迹参数曲线

Fig.7 Trajectoryparametercurvesgeneratedat

differentturningpointaltitude

吸气段任务窗口由高度与马赫数共同组成,由此

可获得任务窗口的动压范围,如30km高度与5.5马

赫数时,考虑当前大气密度等参数,可计算出此时动

压值约为44.6kPa。Qmax 取值需要保持在任务窗口

范围内,确保飞行器沿轨迹飞行能进入任务窗口。
根据类似前述 H1 的对比选取法对最大动压值

Qmax 进行设计,依据生成轨迹结果确定Qmax 值为

40kPa。最后得到轨迹如图8所示。
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(a)动压 高度曲线

(b)马赫数 高度曲线

(c)迎角 高度曲线

(d)法向过载 高度曲线

图8 标称轨迹各参数曲线

Fig.8 Curveofnominaltrajectoryparameters

  由图8可见,该条轨迹能够在满足各项约束条

件的情况下进入任务窗口,达成预期设计目标,因
此将该条轨迹作为吸气段标称轨迹。

4 鲁棒性验证

为验证吸气段标称轨迹的鲁棒性,考虑质量、
气动及推力与大气环境不确定性,设计高度跟踪制

导律,进行蒙特卡罗制导仿真验证。

4.1 制导律设计

吸气段任务窗口是一个高度与马赫数构成的

范围,若飞行器始终精确跟踪标称速度 高度轨迹,
便能顺利进入任务窗口,完成吸气段任务。高度制

导律如式(9)所示

θ=θc+KH
θ (H -Hc)+KdH

θ (̇H -Ḣc) (9)

式中,H 与Ḣ 为实时高度与高度变化率;Hc为在标

称轨迹中按马赫数插值所得高度指令;̇Hc是按高度

插值所得高度变化率指令;θc 为标称轨迹俯仰角指

令;θ为实际输出俯仰角指令;KH
θ 与KdH

θ 分别为高

度与高度变化率反馈参数。
结合物理概念,当实际高度或高度变化率大于

标称轨迹时,俯仰角修正量为负,减小俯仰角,使推

力更多用于增速而非爬高,从而实现对高度 马赫数

轨迹的跟踪,因此KH
θ 与KdH

θ 均取负值,本节中KH
θ

取-0.003,KdH
θ 取-0.03。

4.2 仿真结果

主要考虑的不确定性因素如表3所示。

表3 上升段纵向不确定性因素及偏差范围表

Tab.3 Verticaluncertaintyfactorsanddeviation

rangeintheascendingstage

不确定性类型 不确定性项目 偏差范围

质量偏差 质量偏差/% ±5

气动偏差
轴向力系数偏差/%
法向力系数偏差/%

±10
±10

推力偏差
推力大小偏差/%
推力方向偏差/(°)

±5
±0.5

大气偏差
大气密度偏差/%

风场/(m/s)
±10
2~50

1000组蒙特卡罗仿真结果如图9所示。
由图9可见,所有不确定性偏差影响下飞行器均

能进入任务窗口,且动压、迎角与法向过载始终保持

在约束范围内,满足飞行任务要求。这表明本文设计

的吸气段轨迹是合理的,并具有较强的鲁棒性。
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(a)动压 高度曲线

(b)马赫数 高度曲线

(c)迎角 高度曲线

(d)法向过载 高度曲线

图9 标称轨迹蒙特卡罗仿真结果

Fig.9 MonteCarlosimulationresultsof

nominaltrajectory

5 结论

1)本文提出了一种基于动压 高度剖面的组合

动力飞行器吸气段轨迹设计方法,在吸气段起点与

终点状态已知的基础上,针对飞行器同时受到动

压、迎角、法向过载等多个约束限制且推力与质量

变化巨大的特点,设计了动压 高度剖面形状,获得

能满足所有约束条件的吸气段标称轨迹。

2)设计了高度制导律用以验证标称轨迹的鲁

棒性,在质量、气动及推力与大气环境等吸气段常

见不确定性偏差影响下,飞行器均能进入任务窗

口,并满足所有约束条件,证明了标称轨迹具有良

好的鲁棒性,从而验证了本文轨迹设计方法在水平

起降组合动力飞行器吸气段的有效性,拓展了该方

法的应用领域。

3)本文所提的动压 高度剖面轨迹设计方法属

于离线轨迹生成方法。在实际飞行过程中,飞行器

可能会受到更复杂更强的不确定性影响,标称轨迹

无法满足任务需求,需要结合如在线轨迹生成等方

法,提升本文方法的有效性。
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