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载人飞船上升段轨道的 N e w ot n 迭代设计法

陈克俊
(自动控制系 )

摘 典 本文对载人飞船上升段轨道的一种工程设计方法进行了探讨
。

该方法的特点

是根据上升段飞行的特征
,

运用飞行力学原理选定其控制规律的数学模型
,

然后根据上升段

轨道的中间约束条件和终端约束条件
,

利用 N
e

w t o n
迭代法确定模型中的各待定参数

。

本文

给出了该设计方法的流程图
,

并通过模拟计算论证了该设计方法的可行性
。

关扭词 载人飞船
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载人飞船作为天地往返运输系统的运输器
,

它往返于地面与空间站之间
,

其主要任

务是为空间站运送人员和物资
。

根据载人飞船的使命
,

其整个飞行过程应包括上升段
、

轨

道运行段和离轨返 回再入段
。

上升段是载人飞船在运载火箭推力的作用下
,

离开地面进

入到一个预定的等待轨道的飞行过程
。

运用最优控制理论
,

研究上升段轨道设计的文章较多
,

但由于上升段运动模型复杂
,

要求满足的约束条件繁多
,

因此一般都存在着设计计算中的运动模型简化与收敛性等问

题
。

为避免上述问题
,

本文以两级运载火箭作为运载工具的载人飞船为物理背景
,

对载

人飞船上升段轨道的一种工程设计方法进行了探讨
。

该工程设计方法的特点是
:

根据飞

行力学原理和上升段飞行的特点
,

先给出上升段的控制规律
,

即俯仰角抓 )t 和方位角 必

(t )的数学模型
,

然后运用 N e w ot
n
迭代法确定模型中的各个待定参量

,

以满足上升段轨

道的中间约束条件和终端约束条件
。

从而保证载人飞船在箭体分离时
,

以要求的精度进

入到预定的等待轨道
。

1 运动方程

以发射点地理惯性坐标系为参考系
,

该坐标系取发射点为其坐标原点
口 ,

ox 轴指向北

极
,

刀 轴沿该点铅垂线方向指向上
,

oz 轴指向东
, x卿 平面与发射点子午面一致

。

那么

在该坐标系下
,

载人飞船上升段飞行的运动方程可描述为

戈 = F ( X
, u , t ) 0镇 t 《 t *

( 1 )

中间约束条件为

q ( X
,

t l .
) = 0 ( 2 )
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终端约束条件为

C
:

(X
,

九 ) = 0 ( 3 )

式中
,

X 为飞行状态 (位置和速度 )
, u
为控制变量 (即箭体轴相对于发射点地理惯性坐

标系的姿态角尹和 沪
,

其中俯仰角 中定义为箭体轴与~ 平面间的夹角方位角必定义为箭

体轴与聊 平面间的夹角 )
, t 为飞行时间

, ` 为上升段终端时间或载人飞船入轨时间
,

.lt

为第 I 级关机时间
。

根据载人飞船上升段飞行特点和飞行力学原理
,

可将中间约束条件简化为主要考虑

对 I 级关机点的速度倾角的要求
,

终端约束条件表示为对入轨点的速度
,

速度倾角
,

地

心距和轨道倾角的要求
。

显然上升段轨道设计的任务是在载人飞船各级运载特性已知的

条件下
,

通过选择其控制规律
u (即选择俯仰角和方位角的变化规律

:

袱 )t 和 州 )t )
,

使

其飞行状态 X 在满足中间约束条件下
,

满足终端约束条件
。

即以要求的梢度进入预定的

等待轨道
。

Z u 的数学模型

如上所述
,

上升段轨道设计的核心是选择控制变量
u
的数学模型

。

也即选择杯 t) 和

扒 t) 的数学模型
。

运用飞行力学原理
,

它们可分别选择如下
。

2
.

1 方位角 w ( t )

要保证载人飞船进入到预定的等待轨道
,

重要条件之一是在箭体分离时
,

载人飞船

必须进入到预定的等待轨道平面内
。

要达到这一目的
,

则需要正确地选择方位角扒 )t
。

通

常在惯性坐标系中
,

扒 t) 仅取决于初始方位角 (即发射点方位角 )汽
,

即

沪( t ) = 汽 0 簇 t ( t 。 ( 4 )

由于上升段运动很复杂
,

一般很难通过解析方法确定 沪
。 ,

但考虑到轨道倾角 i 主要与

方位角 沪
。
的选择有关

,

即有关系式

i = i (丸 ) ( 5 )

故可通过寻求数值解法来确定 沪
。

.

2
.

2 俯仰角扒 )t

基于载人飞船上升段飞行的特点
,

可将俯仰角 抓 t) 的数学模型分级来进行讨论
,

即

选择其数学模型为
:

{甲
:

( t )

叭 t ) = 悦
t沪

: 又t )

0 ( t 镇 t ,*

t i ,

( t ( t。
( 6 )

( 1 ) 第 I 级俯仰角 尹 ( t )

载人飞船上升段第 I 级基本上是在稠密大气层内飞行
,

为了减少大气层飞行段作用

于载人飞船上的气动载荷和飞行速度的气动阻力损失及攻角损失
,

根据飞行力学原理
,

可

采取先垂直起飞
,

当各系统工作稳定时
,

按程序转弯
,

当飞行速度接近跨音速之前
,

控

制其按零攻角飞行
,

实行重力转弯
。

其数学模型可选择为
:

外 ( t ) ~

9 0
0

6T +
a ( t )

隽

份 ( t 3
)

0 ( t 簇 t l

t :

< t ( r:

t : < t 成 t s

t :

< t 成 t l *

( 7 )



式中
,

t ;

为垂直飞行时间
, t : 和 t。 分别为重力转弯起止时间

,

*lt 为 I 级关机时间
,

它们均

可根据相应的已知条件确定
。

6T 为速度倾角
.

a( t) 由以下经验公式确定
.

a
( t ) = 一 4 ` e 一 。 (̀ 一 ,l )

( 1 一 e一 日 (`一 ` : ) )
.

( 8 )

式中
, a
可由经验选定

。

显然通过控制参量 `
,

可实现中间约束条件
,

即使第 I 级关机时速度倾角 61
.

满足要

求的值
。

那么通过数值求解

氏
,

= 氏
,
(气 ) ( 9 )

即可确定 `
.

( 2 ) 第 , 级俯仰角 中:
( t )

当上升段 I
、

l 级分离后
,

载人飞船已基本上飞出稠密大气层
。

那么在设计第 l 级

俯仰角中
,

(t )时
,

可略去气动载荷对其轨道的影响
,

而主要考虑怎样使有效载荷在 l 级火

箭关机分离时
,

达到所要求的运动状态
,

满足其终端约束条件
。

为此
,

可选择 杯 t) 的数

学模型为
:

升 ( t l .
) 一 户

, :

( t 一 t l ,
) t l ,

成 t < t : 二

尹,
( t : :

) 一 中
, ,

( t 一 t , :

) t . :

< t 《 t ,
( 1 0 )

Jr、 se
、

一一
、产十尹了.、

.且尹

式中
: lt . 、

t , ; 、
t .

分别为第 I 级
、

第 l 级主发动机和游动发动机关机时间
,

它们均可根据

总体特性选择确定
。

显然模型中需要待定的参数是 I 级主机工作段的俯仰角速率户
, 二

和 I 级游机工作段

的俯仰角速率 中
: ,

.

如果用入轨点的速度要求值 *v’ 来控制 t ,
(即当速度

。 (t )一*v’ 时
,

确

定为 l 级关机时间 t .
)

,

那么通过选择控制参量 户
: 二

和 中
: , ,

即可保证满足入轨点的速度倾

角氏和地心距 八 的要求
。

即通过数值求解

= 氏(户
. 二 ,

户
, ,

)

= r .
(中

: 二 ,

少
: ,

)
( 1 1 )

刀以八r|21

可确定 中
: :

和 户
. ,

.

3 u 中待定参量的确定

u
中待定参量 人

、

`
、

少
: :

和 户
. ,

可利用数值解法求解关系式 ( 5 )
、

( 9) 和 ( 1 1 )来确定
。

这

类问题的数值解法较多
,

本文利用 N e w ot
n
迭代法来确定 丸

、 a . 、

中
. 二

和 中
, ,

.

3
.

1 方位角待定参 t 肠

根据关系式 (5 )
,

假设载人飞船入轨点轨道倾角要求为 *i’
,

则 人 可按下述步骤确定
:

先给定一初值娜0) ,

计算上升段轨道
,

得到上升段终端参数 il0
, ,

当给定精度为 ` 时
,

判断

!i扩一 i二
0 ,

} ( ` ( 12 )

是否成立
。

若 ( 1 2 )式不成立
,

则利用 N e w ot
n
迭代法求

“
` ’ 一 “

。 ’
+ 〔

i犷一 i盖
o ,

甜 ,

/叭
( 1 3 )



、 、 _

_ `
.

压
`

_
一

,

_
卜

、 _ ` _

…
_ . _

_ _
. `

-
-

一

式中
,

偏导数器可利用求差法数值求解
,

即给出增量却
。 ,

~ ”
”

’ “ “
~ 妙

。 J
`

, J ” ` , 、

~
’
价~ 以 ,J 、

解
’ ” r

川 叫
` 曰里

“ y o ’

轨道
,

得到上升段终端相应的参数八
,

于是可求得

压 . 1几一 i盖
0 ,

硫 - -雨犷
-

若 姚
` ’
仍不满足 ( 12 )式

,

则重复上述步骤迭代计算
,

丸

必
。

的迭代初值可由飞行力学原理估算为

再
o , = a r c s i n ( e o s i犷 /e o s人 )

式中 人为发射点的地心纬度
。

3
.

2 1级俯仰角待定参 t .a

根据关系式 (9 )

8
1.

= 8
1.

( a .
)

假设要求 I级关机点的速度倾角为 `
,

则 ` 可确定如下
:

先给定一初值
a华

,

计算上升段第 I 级飞行轨道
,

得到

精度为 eel 时
,

判断

}眯 一 娜
,
} < 气

是否成立
。

若 ( 1 6) 式不成立
,

则利用 N e w ot
n 迭代公式求

取诚~ 杯
。 ,十占乳 计算上升段

( 1 4 )

直到满足为止
。

从而确定 出

( 1 5 )

级关机点参数 毗
, 。

当给定

( 1 6 )

嗽 一 畔 +

[瓮群二」 ( 1 7 )

,

~ _
臼 . ,

留
1 `

_ 一
_

,

_ 认
、 ,

_

_

二
,

~
. 、

_
式甲

,

倔导致屯二 叫利用求差伍数值不解
,

口 J用
即给出增量 占̀

,

取嵘一
a罗+ 占̀

,

计算上升

段 1 级飞行轨道
,

得到 I 级关机点参数 叭
, ,

于是可求得

留
1 `

民
`

一 厌全)

于止二 一 址气产
一

( 1 8 )
撇

.
占a .

若 嵘
’ 仍不满足条件 ( 1 6) 式

,

重复上述计算
,

直到 ( 1 6 ) 式满足为止
。

从而确定出 `
.

` 的迭代初值可选取某经验值
。

3
.

3 1 级俯仰角待定参 t 价
. :

和 中
. ,

根据关系式 ( 1 1 )
,

假设载人飞船上升段终端要求速度倾角和地心距分别为 *6’ 和 *r’
,

则 户
, 二

和 户
, ,

可确定如下
:

先给定一组初值 9<,0 里和 衅二
,

计算上升段 l 级飞行轨道
,

得到一组终端参数 610
,
和 i0r

,
.

当给定精度气和 气时
,

判断下述条件

{
}*6’ 一 斑0)

} < 气

}*r’ 一 成叫 < 气
( 1 9 )

是否成立
。

若条件 ( 1 9 )式不成立
,

则利用 N e w ot n
迭代公式求解

:



尸

~
, ,

~
,

「玉 竺了
一 `

~
i甲百云 1 1甲

I :

1
.

1妙
, 。

神
. ,

1 I
U 二

} ! 一 } 】十 J 】 l

嗽扫 吮到 I里立
.

竺乞 } 厉
L妙

, 二

种
. ,

J

一 斑0)

一 r 迄0)

( 2 0 )

上式中的雅可比阵可由求差法获

得
。

即 给 出 一 组 增 量 ( 古中
: 二 ,

仰
, ,

)
,

取两组参量
:

中
: 二 1

中
: , 1

户
: 二 2

户
: , 2

」
一

[默〕
+

〔:
, ”

〕

」
一

髯
+

会」

( 2 1 )

( 2 2 )

尸lesesesJesesLesJ

分别计算上升段 l 级飞行轨道
,

得到相应的两组终端参数
:

(氏
; ,

八 1
)和 (氏

2 ,

八 2
)

,

于是利用求差法

可求得雅可比阵
:

总总体参致 初值输人人

选选排方位 (程序 )角角

选选择 . 级俯仰 (程序 )角角

数数值积分运动方程程程 致值积分运动方程程

计计算 I 级飞行轨道道道 计算 I 级飞行轨道道

判判断 I 级关机点点点 判断 I 级关机点点

是是否庸足约束条件件件 是否满足约束条件件
无无 , 肠犷犷犷 八二。

· ,

.6 ~ .a
·

J 今认 v 二二

判判断轨道倾角是否满足入轨条件件

控控制规律杯 )t
,

试 t) 物出出

结结束束

图 1 上升段轨道设计流程图

飞月月月11“Jì%纽%留一私主弟口
.犷.l盖一二盖一.l刀一

.
犷一
.尸

`一及
J尸

`一次
`

一一ù癸一一由
`eer

wese
se卜卜L一`公

.

一民d

一一

95756令印公

( 2 3 )

若 (必盛
,

必二) 仍不满足条件

( 19 ) 式
,

则重复上述计算
,

直

至条件 ( 1 9 )式满足为止
。

户
: 二 、

户
. ,

的迭代初值可选

取某经验值
。

4 轨道设计流程图

综上所述
,

可将载人飞船

上升段轨道设计过程用流程示

意图 (图 1) 表示
。

5 模拟计算结果分析

假设载人飞船总体特性已

一
1

一
2

一
3

2 0 0

图 2

6 0 0 t (秒 )

控制变量 杯 )t
,

州 t) 曲线

知
,

其终端约束条件为给定的一组等待轨道的入轨参数
:

(时
,

*v’ ,

*6’
,

叮 )
,

中间约束条件

为 I 级关机点的速度倾角要求值 嵘
.

在上述条件下
,

其模拟计算结果如图 2所示
。



模拟计算结果分析表明
,

按图 2 所示的控

制规律所确定的载人飞船上升段轨道良好

地满足了中间约束条件和终端约束条件
。

其中间参数偏差和终端参数偏差如表 1所

尔
。

本文在假定载人飞船的总体特性已知

的条件下
,

讨论 了上升段轨道设计 的一种

工程方法
。

文中根据载人飞船上升段飞行

特点
,

运用飞行力学原理选定其控制变量

农 1 今数偏理位

偏 差 名 称 偏差上限值

终端轨道倾角偏差 。众

终端速度倾角偏差 公氏

终端速度大小偏差 。 、

终端点地心距偏差 乙八

中间速度倾角偏差 公61
`

0
.

0 1度

0
.

0 1度

0
.

0 1米 /秒
0

.

5 米

0
.

0 1度

(方位角沪(t )和俯仰角抓 t) )的数学模型
,

并利用 N e w t o n
迭代法确定其待定参数

,

良好地

保证了上升段轨道的中间约束条件和终端约束条件的满足
。

模拟计算结果证明了该方法

是可行的
,

而且其迭代收敛速度较快
。

文中虽未讨论轨道优化问题
,

但若将有效载荷视

为未知
,

并将其作为轨道优化的性能指标
,

那么通过适当增加相应的调整参量进行类似

的迭代选择
。

该工程设计方法仍具有一定的实用性
。
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p r o p e r t y a n d f l i g h t d y n a m i c s p r i n e i p l e
.

A l l t h e u n d e r t e r m i n e d p a r a m e t e r s a r e d e t e r m i n e d

b y u s i n g N e w t o n i t e r a t i v e m e t h o d b a s e 《1 o n a s c e n t t r a je e t o r y i n t e r m e d ia t e a n d t e r m i n a l

e o n s t r a i n t e o n d i t i o n s
.

I t s f l o w e h a r t 15 g i v e n a n d i t s e o r r e e t n e s s 15 p r o v e d b y a n a l o g e o m
-

P u t a t l o n
.

K e y w o r d s m a n n e d s p a e e e r a f t
, a s e e n t t r a je e t o r y

, e n g i n e e r i n g a p p r o a e h
, e o n t r o l l a w


