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姿态角单次调整的固体运载火箭耗尽关机能量管理方法

姚党鼐，张　力，王振国
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：固体运载火箭传统耗尽关机制导方法姿态角调整次数过多，不利于控制系统设计。提出了姿态
角单次调整的耗尽关机能量管理策略：以火箭的待增视速度方向为基准，通过计算火箭所需耗费的视速度，

优化选取火箭的初、末姿态角；火箭以恒定角速率从初姿态角变为末姿态角，达到末姿态角时保持恒定，直至

耗尽关机。仿真结果表明，新方法在满足火箭的终端速度约束条件下，视速度模量耗费百分比超过３０％，且
姿态角单向调整，有利于控制系统的工程设计。
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　　典型固体小型运载火箭的飞行弹道分为四
级，一级助推器在稠密大气层内飞行，二级助推器

后半段大气影响微弱，飞行控制可以不考虑大气

攻角的约束。因此二级以后助推器较少采用推力

终止关机策略，主要采用基于能量管理的耗尽关

机策略。耗尽关机策略能够提高发动机质量比，

降低生产工艺难度，助推器通过调整姿态进行能

量管理，可以保证火箭在耗尽关机时刻的飞行速

度满足要求。

Ｐａｔｈａ和 Ｍｅｇｅｈｅｅ［１］于１９７６年提出对固定推
力的固体运载火箭进行能量管理的导引方法。在

此基础上结合闭路制导原理，一种将姿态角进行

双向调整的能量管理方案获得广泛认可，成为耗

尽关机的主流方案。文献［２－３］对这种方法进
行了完整的描述：姿态角进行三次调整，最终回到

初始的姿态角。这种能量管理方案能够有效地消

耗多余的视速度，保证火箭的耗尽关机。陈克

俊［４］提出了一种混合制导模型用以解决同一型

号导弹完成不同飞行任务时剩余能量的耗尽管理

问题。廖洪昌［５］为了将姿态角双向调整的策略

应用于较小射程的空间任务中，提出了一种将姿

态角变化基线提高的姿态角控制方案，有效地解

决了小射程的空间任务问题。王继平等［６］简化

耗能过程，同时给出加速度表测量计算对耗尽关

机时间进行预估的一种方法。刘世勇［７］将能量

管理用于拦截弹上，引用“零控流行”的概念，对

基于剩余速度增量的制导律设计进行了研究，进

一步扩大能量管理的使用范围。

传统的能量管理方案仍存在一些问题：（１）
反向调控姿态角的次数过多，姿态角逆向调整两

次；（２）姿态角在飞行后期依然受到调控，此时火
箭飞行的视加速度不断增大，以上因素均不利于

控制系统的工程实现，对控制系统的设计要求

较高。
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１　能量管理的姿态角控制方案

以固体火箭二级助推段作为代表，火箭所受

空气动力与推力和地球引力相比甚小。若忽略空

气动力的影响，并假设发动机比推力 Ｉｓｐ０为常值，
则该级的视速度模量表示为

ΔＷＭ ＝∫
ｔｅ

ｔ０

Ｐ
ｍｄｔ＝－∫

ｔｅ

ｔ０

Ｉｓｐ０ｍｇ０
ｍ ｄｔ

＝－ｇ０Ｉｓｐ０∫
ｔｅ

ｔ０

ｍ
ｍｄｔ＝ｇ０Ｉｓｐ０ｌｎ

ｍ０
ｍ （１）

其中Ｐ为火箭的推力，ｍ０为火箭第二级初始时刻
的总质量，ｍ为火箭燃料质量消耗速度，ｇ０为地面
重力加速度。视速度模量是火箭发动机固有能量

的一个度量指标，是火箭各级所能提供的视速度

增量的最大值。定义火箭从能量管理的初始时刻

到达关机点时刻，视速度所需的增加量为火箭的

待增速度ＷＤ。当确定火箭的待增视速度后，便可
以求出多余的视速度模量为ΔＷＭ － ＷＤ 。

图１　姿态角Ｑ随Ｗ的变化曲线图
Ｆｉｇ．１　ＴｈｅｃｕｒｖｅｏｆａｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅＱｖｓＷ

本文采用的姿态角控制方案如图１所示，程
序角Ｑ表示俯仰角相对于待增视速度方向的角
度，Ｑ０表示初始的姿态角，它单调减小到 Ｑｍ以
后，维持姿态恒定，直到耗尽关机。由于视速度模

量消耗 Ｗ可以利用惯组测量的视加速度积分获
得，为简化公式推导，采用视速度模量消耗 Ｗ作
为姿态角控制的自变量。

在姿态角变化阶段，假设姿态角的变化速率

ｄＱ／ｄｔ与视速度模量消耗速率ｄＷ／ｄｔ成等比例关
系，比例系数为常数，则

ｄＱ
ｄｔ／
ｄＷ
ｄｔ＝

ｄＱ
ｄＷ ＝Ｑ

·
Ｗ ＝ｃｏｎｓｔ （２）

姿态角Ｑ随能量消耗量Ｗ的变化为

Ｑ（Ｗ）＝
Ｑ０＋Ｑ

·
Ｗ（Ｗ－Ｗ０），Ｗ０≤Ｗ ＜Ｗａ

Ｑｍ， Ｗａ≤Ｗ ＜Ｗ
{

ｅ

（３）
其中Ｗ０ ＝０，为视速度模量消耗量的初始量，对

应时刻记为ｔ０；Ｗａ为姿态角停止变化时视速度模
量消耗量，对应时刻记为ｔａ；Ｗｅ＝ΔＷＭ，为耗尽关
机时的视速度模量消耗量，对应时刻记为ｔｅ。

为满足条件Ｑ（Ｗａ）＝Ｑｍ，有

Ｗａ ＝Ｗ０＋
Ｑｍ －Ｑ０

Ｑ·Ｗ
（４）

视速度模量消耗 Ｗ随时间的变化速率可以
写作

ｄＷ
ｄｔ＝

Ｐ
ｍ ＝

Ｉｓｐ０ｍｇ０
ｍ０－ｍｔ

（５）

将式（２）代入式（５）可以得到姿态角Ｑ关于
时间的变化率为

Ｑ·（ｔ）＝
Ｉｓｐ０ｍｇ０Ｑ

·
Ｗ

ｍ０－ｍｔ
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令
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·
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ｔａ ＝
ｍ０
ｍ（１－ｅ

Ａ）＋ｔ０ｅ
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若用ＡＷ代表待增视速度相对于发射惯性系
的角度，如式（９），则可以由时间 ｔ实时确定其俯
仰通道的程序角φｐｒ为

φｐｒ（ｔ）＝
ＡＷ ＋Ｑ０＋ＩｓｐＱ

·
Ｗｇ０ｌｎ

ｍ０－ｍｔ０
ｍ０－

( )ｍｔ，ｔ０≤ｔ＜ｔａ
ＡＷ ＋Ｑｍ， ｔａ≤ｔ≤ｔ

{
ｅ

（９）

２　视速度模量的耗费量计算

在计算耗费量之前，首先要确定姿态角变化

速度Ｑ·Ｗ与视速度模量ΔＷＭ、初始姿态角Ｑ０以及
最大调制姿态角Ｑｍ的关系。由于在垂直于待增视
速度方向，也就是 Ｗｎ０Ｄ 方向产生的视速度需要抵
消，则必须满足

∫
Ｗｅ

Ｗ０
ｓｉｎＱｄＷ ＝０ （１０）

将其代入式（３），可得

∫
Ｗａ

Ｗ０
ｓｉｎＱ０＋Ｑ

·
Ｗ（Ｗ－Ｗ０[ ]）ｄＷ＋∫

Ｗｅ

Ｗａ
ｓｉｎＱｍｄＷ＝０

（１１）
对其积分有

Ｑ·Ｗ ＝
ｃｏｓＱｍ －ｃｏｓＱ０
ΔＷＭｓｉｎＱｍ

＋
Ｑｍ －Ｑ０
ΔＷＭ

（１２）

在姿态调制阶段，耗费掉的视速度模量为该

段总视速度模量郊区加载在待增视速度方向（也

·０４·
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就是Ｗ０Ｄ方向）的视速度模量，即

Ｗｃｏｎ ＝∫
Ｗｅ

Ｗ０
ｄＷ－∫

Ｗｅ

Ｗ０
ｃｏｓｄＷ （１３）

将式（３）代入上式，由Ｗ０＝０，Ｗｅ＝ΔＷＭ，可
得到总耗费视速度模量为

　Ｗｃｏｎ ＝ΔＷＭ －ΔＷＭｃｏｓＱｍ －
１

Ｑ·Ｗ
［ｓｉｎＱｍ

　 －ｓｉｎＱ０－ｃｏｓＱｍ Ｑｍ －Ｑ( )
０ ］ （１４）

可求得耗费能量的百分比η为

η＝
Ｗｃｏｎ
ΔＷＭ

＝１－ｃｏｓＱｍ＋
１

ΔＷＭＱ
·
Ｗ

［Ｑｍ－Ｑ( )
０ ｃｏｓＱｍ

　 －ｓｉｎＱｍ ＋ｓｉｎＱ０］ （１５）
将式（１２）代入上式，可得η关于初始姿态角

Ｑ０以及最大调制姿态角Ｑｍ的关系式

η（Ｑ０，Ｑｍ）＝
Ｗｃｏｎ
ＷＩ
＝１－ｃｏｓＱｍ

　 ＋
ｓｉｎＱｍ Ｑｍ －Ｑ( )

０ ｃｏｓＱｍ －ｓｉｎＱｍ ＋ｓｉｎＱ[ ]０
ｃｏｓＱｍ －ｃｏｓＱ０＋ｓｉｎＱｍ Ｑｍ －Ｑ( )

０

（１６）
耗费能量的百分比 η与初始姿态角 Ｑ０和稳

定姿态角Ｑｍ的关系如图２和图３所示。

图２　耗费能量的百分比η与初始姿态角Ｑ０和稳定
姿态角Ｑｍ的关系（三维图）

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇｔｈｅｐｅｒｃｅｎｔａｇｅｏｆη，
Ｑ０ａｎｄＱｍ（ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｄｅｐｉｃｔｉｏｎ）

图３　耗费能量的百分比η与初始姿态角Ｑ０和稳定

姿态角Ｑｍ的关系（等高线图）

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇｔｈｅｐｅｒｃｅｎｔａｇｅｏｆη，
Ｑ０ａｎｄＱｍ（ｃｏｎｔｏｕｒｍａｐ）

３　仿真计算与结果分析

仿真计算采用的是发射惯性坐标系下的火箭

运动方程，使用射面内火箭运动方程（１７）进行积
分运算。俯仰角φ采用式（９）进行控制。

ｖｘ ＝
Ｐｘ

ｍ０－ｍｔ
－ｆＭ
ｒ３
ｘ

ｖｙ ＝
Ｐｙ

ｍ０－ｍｔ
－ｆＭ
ｒ３
（ｙ＋Ｒ）

ｖｚ＝
Ｐｚ

ｍ０－ｍｔ
－ｆＭ
ｒ３
ｚ

ｘ＝ｖｘ，ｙ＝ｖｙ，ｚ＝ｖ















ｚ

（１７）

其中，ｆＭ为地球引力常数和地球质量的乘积，由
于ｆＭ／ｒ３变化较小，这里设为常值，Ｒ为地球半径，
推力Ｐ＝Ｉｓｐ０ｍｇ０为常推力。计算步骤如下：

（１）按照推力终止的方法，由式（１７）计算一
条标准弹道，求出火箭始末速度变化矢量，将它减

去耗尽关机情况下，重力加速度对速度的影响

（重力加速度为飞行段均值），即可求出待增视速

度大小及其相对于发射惯性系的角度ＡＷ。
（２）可以利用式（１），求得飞行速度满足关

机要求时，消耗的视速度模量。由此可以计算需要

耗费的视加速度模量的百分比η。
（３）根据图４，选取为达到步骤（２）中的耗费

百分比η，所需的Ｑ０与ＱＭ，即可根据式（４）～（９）
设计出俯仰角控制策略。

经计算，得到耗尽关机和标准弹道在发射惯

性系ｘ方向、ｙ方向以及ｚ方向的速度变化曲线分
别如图４、５和６所示。式（１０）要求在垂直于待增
视速度方向的视速度最终为０，图６满足该要求。
根据式（９）求得俯仰角变化曲线如图７所示。

图４　能量管理弹道与标准弹道的ｖｘ对比

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｏｎｏｆｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓａｌｏｎｇｘａｘｉｓｏｆｔｈｅ
ｅｎｅｒｇｙｍａｎａｇｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄｔｈｅｓｔａｎｄａｒｄｔｒａｊｅｔｏｒｙ

由图４、５和６可知，通过本文提出的姿态角
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图５　能量管理弹道与标准弹道的ｖｙ对比
Ｆｉｇ．５　Ｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｏｎｏｆｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓａｌｏｎｇｙａｘｉｓｏｆ

ｔｈｅｅｎｅｒｇｙｍａｎａｇｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄｔｈｅｓｔａｎｄａｒｄｔｒａｊｅｔｏｒｙ

图６　能量管理弹道与标准弹道的ｖｚ对比
Ｆｉｇ．６　Ｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｏｎｏｆｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓａｌｏｎｇｚａｘｉｓｏｆ

ｔｈｅｅｎｅｒｇｙｍａｎａｇｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄｔｈｅｓｔａｎｄａｒｄｔｒａｊｅｔｏｒｙ

单次调整耗尽关机方法，可以在耗费更多燃料的

情况下，使火箭末速与标准弹道末速要求一致，同

时由图 ７可知，此时姿态角保持固定趋势变化
（单调递减），当达到预设末姿态角时即保持恒

定，与控制目标（如图１所示）一致，验证了姿态
角单次调整耗尽关机能量管理方法的有效性。

图７　该能量管理策略下俯仰角φ角的变化
Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅｃｕｒｖｅｏｆｐｉｔｃｈｉｎｇａｎｌｇｅφｕｎｄｅｒ

ｔｈｅｅｎｅｒｇｙｍａｎａｇｅｍｅｎｔｓｔｒａｔｅｇｙ

４　结论

本文对火箭大气层外段助推飞行的耗尽关机

问题进行研究，引入单方向姿态角调整的方法，通

过理论推导以及仿真验证，证明这种姿态调整策

略能够满足火箭的耗尽关机要求。将俯仰角作为

视速度的自变量进行导引控制，其随时间的变化

曲线趋近于一条直线。利用该能量管理策略，视

速度耗费百分比可以从０．１％达到３５％，当需要
耗费的视速度较大时，俯仰角的变化幅度也相应

较大。同时，火箭在飞行末段不进行姿态调控，更

加有利于控制系统的工程实现。
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