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载人飞船标准返回轨道设计
‘

何 力 赵汉元

(国防科技大学 自动控制系 长沙 4 1 0 0 7 3)

摘 要 本文研究载人飞船三 自由度标准返回轨道的设计方法
。

基本的设计思 想是在

返回坐标系中建立 飞船返 回轨道运动方程
,

用非等值的速度滚动角 乙
.

(t) 使飞船再入过载均

匀化 及减小标准返回轨道与升力失控时自旋轨道的航程差
,

并引入侧向制导思想解决 长
.

(t)

的反向问题
。

仿真中用二重迭代方法确定有关参数
,

避免了参数选择的盲目性
。

仿真计算表

明
,

本文提出的设计思想具有良好的实用价值
。
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飞船从运行圆轨道上制动到开伞点高度处的飞行轨道称为返回轨道
。

标准返回轨道
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设计是载人飞船成功地返 回
、

着陆的关键问题之一
。

标准返回轨道设计直接影响着飞船

过载的大小
,

其运行轨道既要满足测控系统可观测和控制的要求
,

又要满足着陆系统着

陆场区的要求
,

而飞船由于结构的限制
,

其升阻比较小
,

机动能力弱
。

这样
,

标准返回

轨道
,

不容易确定下来
,

要通过反复迭代才能满足诸多要求
。

1 坐标系

L l 返回坐标系

此坐标系固连在地球上
,

原点 O
。

为制动点地心矢与地球表面的交点
; O oy

。

轴沿制动

点地心矢方向
; O ox

。

垂直于 Oo y 。

轴
,

制动时刻在飞船运行 圆轨道平面 内指向运动方向
;

00
2 。

轴向右手规则确定
。

Oo x 。

轴与正北方向的夹角 A
。

为制动方位角
,

从正北方向顺时针

度量为正
,

A
。

与飞船运行圆轨道倾角 i
、

制动点地心纬度 外 的关系为
s in A

。
~ e o s i/ e o s

外 (1 )

当 A 。、

外 和制动点经度 又。 确定后
,

返回坐标系也完全确定了
。

本文选取返回坐标系为飞船返回轨道计算系
。

L Z 再人坐标系

此坐标系固连在地球上
,

原点 O
,

为再入点地心矢与地球表面的交点
; 。召

。

轴沿再入

点地心矢方向
; 。成

。

轴在当地水平面内指向要求的开伞点方向
; 。声

召

轴 由右手规则确定
。

。二
,

轴与正北方向的夹角 A
,

为再入方位角
,

从正北方向顺时针度量为正
,

A
。

由下式确定

t g A

e o s供 tg 分 一 e o s (寿 一 凡)
s in 乳

s in (衍 一 人)
(2 )

式中 砰
、

凡 分别为再入点地心纬度和经度
,

仰
、

衍分别为要求的开伞点地心纬度和经度
。

当 A
产 、

件
、

凡 确定后
,

再入坐标系也就确定了
。

本文用再入坐标系表示飞船在大气层 内飞行时的空气动力矢 R 和速度滚动角 y
。

(t )
,

并定义 。汀刁
,

平面为再入纵平面
,

飞船偏离纵平面的运动为侧向运动
。

飞船三自由度返回轨道运动方程

飞船返回轨道的基本运动方程为建立在返 回坐标 系中的三 自由度轨道方程
。

运动方程

d V _
.

~

m
~

下丁 ~ I’ --t-- 找 十 m g 一 m a 。

一 m a k

a t

(3 )

其中 V
、

p 分别 为飞船的速度矢和位置矢
; p 为制 动发动机推力矢

; R 为空气动力矢
;

为地球引力
; 一 m a 。 、

一m a *

分别为离心力和哥氏力
; m 为飞船质量

。

返回轨道的分段

912. 2m2.

根据飞船受力情况
,

可将返回轨道分为制动段
、

过渡段和再入段
。

各段的运动方程可

由式 (3) 简化得到
。

(1) 制动段
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制动段为飞船从制动开始到制动火箭工作结束时的飞行段
。

在式 (3) 中取 R 一 。
,

m 一

m
。
一从T 即得到制动段运动方程

,

m
。

为制动时飞船起始质量
,

爪 为燃料消耗量
,

T 为飞行

时间
。

在制动段可 以通过控制制动发动机推力大小
、

方向
、

工作时间以及制动点位置来调

整飞船进入大气层时的状态
。

由于推力矢方向可由使航程最短进行选择川
,

因此
,

在推力

大小确定的情况下
,

返回轨道制动段部分的设计就是确定推力工作时间和制动点位置
。

(2 )过渡段

过渡段 为飞船从制动结束到再入大气层边 界时的飞行段
。

在式 (3) 中取 p 一O
,

R 一 0

即得到过渡段运动方程
。

飞船运动轨道与质量无关
,

飞船在此段 自由飞行
。

(3) 再入段

再入段为飞船从再入大气层开始到开伞点高度处的飞行段
。

在式 (3) 中取 P一 。
,

m =

m 户

即得到再入段运动方程
。

m
户

为飞船返回舱质量
。

再入段的轨道设计是返 回轨道设计中关键 的一段
。

在再入段
,

飞船受到空气动力的作

用
,

由于飞船返回舱重心不通过纵轴
,

即有重心偏移
,

飞船将以配平状态飞行
,

作用在飞船

上的空气动力不仅有阻力
,

也有升力
,

但升阻 比一般 比较小
,

不大于 0
.

5
,

空气动力矢 R 在

半速度坐标 系中表示为
:

R = (一 D
,

L e o s y
。 ,

L s in y
。

)
T

(4 )

y
。

是速度滚动角
; D 为阻力

; L 为总升力 ; L co s y
。

为总升力在纵向的投影
,

它的大

小直接影响飞船升降的快慢
; L s in 凡 为总升力在侧 向的投影

,

影响侧 向运动和侧 向距离
。

3 速度滚动角 y
。

的确定

在式 (4 ) 中
,

由于气动力 D
、

L 的大小取决于配平攻角和飞行马赫数
,

一般是不可

调的
,

所以只能通过控制 y
。

来改变总升力 L 在纵向和侧 向的投影关系
,

九 的确定 则成为

返回轨道再入段设计的关键
。

3
.

1 长 大小的确定

从再入轴向过载 几
l

大于某一值开始进行升力控制
。

按过载 限制及使过载均匀化的原则选取为非等值的 y
。 ,

考虑到要减小标准返回轨道与升力失控时 自旋轨道的航

程差
,

在高空段取较大的 y
。

值
,

因此本文选取 y
。

的大小

为随高度降低而逐近减小的分段常值
。

3
.

2 凡 正负号的确定

引入侧向制导来解决 y
。

(t) 的反问问题
。

兀 的正 负

号不影响升力 L co sy
。

的方向
,

因此可考虑设计一个以再 图 1

入纵平面为中心面的侧向漏斗
,

使飞船在漏斗之 内运动
,

当飞船运动碰到漏斗边界时 乙

反向
,

使侧向运动向相反方向进行
,

因此侧向制导是开关控制
。

因为最终侧 向距离要小于

某一值
,

而开始偏差可能较大
,

且为了减少 了
。

的反向次数
,

应将侧 向边界设计成漏斗式

的
。

注意到 乙 的反号
,

只是侧向加速度 之的反号
,

因此为了防止侧向运动冲出漏斗边界
,

在侧向制导规律中要加上微分项 K
S

之 以改善侧 向运动性能
。

本文选取的侧 向制导规律为



y
。

(t ) -
一 }y

。

卜ig n
〔Z + K

S
之」

,

当 }Z + K
S Z } ) 2 时

}了
。

卜ig n
[7

。

(t 一 △t ) ]
,

当 }Z + K
S

玄} < 2 时

为微分系数
。

2
、

K
S

可选择为

Z 一 C
l
+ C

: V / V
尸

K
S
~ C

3
+ C

; V /认

C
I

> O
,

C
:

> 0
,

C 3

> O
,

C ;

> 0

(5 )

其中 z 为漏斗边界
,

K
S

(6 )

(7 )

c , 、

c Z 、

c 。、 c 、

为可调参数
,

v
。

为再入点速度值
,

V 为飞行速度
。

图 1 给 出了 y
。

(t) 随时间的变化规律
。

图中 t 为再入飞行时间
,

Z 为侧向距离
。

4 仿真实现

4
.

1 约束与要求

返 回轨道设计除考虑轨道本身的要求外
,

还要考虑到测控方面的要求
,

综合如下
:

(1) 再入点当地速度倾角 叹 为要求值 日; ,

以使再入总过载峰值不大于允许值
; (2 )

开伞点位置 (分
,

街) 为要求值 (仰
,

寿 ) ; (3 ) 保证可观测性及着陆场区要求
; (4) 侧 向

运动不过调
,

且 y
。

反号次数不宜过多
,

一般不大于 3 ~ 4 次
,

以便于控制
。

4
.

2 设计参数

飞船返 回轨道设计中可调节参数如下
:

(1) 制动点位置 (外
,

又。) ; (2 ) 制动发动机

工作时间 t , ; (3) 轶 大小的分段系列常值
; (4 ) 侧 向制导中 C

, 、

C Z 、

C
3 、

C
4

的合理选择
。

4
.

3 设计参数的确定

用二重迭代初步确定 (外
,

几。) 及 t 户
,

由经验细调 7
。

大小及 C
, 、

C : 、

C 3 、

C 4

满足所

有要求
。

仿真的基本思路见图 2
,

其中
,

h
。

为再入点高度
; h , 为开伞点高度

; 。、 。, 为允

许误差
; △f 为开伞点位置误差

,

可取

△f 一 [ (外 一 分 )
2
+ (否 一 寿)

2

」
, /礼

初初选 (外
,

几。 , t,
)))

...................................................

当 h 一 h 时
,,

制制动起始点点点 大气层外仿真真真 当 h 一 h e

时
.....

△j镇匀 ???

}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}认
,

一氏 }毛: ???????

结束

5 结束语

(1) 用本文提出的设计思想可很好地完成标准返 回轨道的设计
,

且从过载意义上说



是优化的返回轨道
。

(2 ) 本文的主要特点是设计了不等值的 艺 (t) 曲线
,

且开始 y
。

(t ) 值较大
,

使得再
·

入过载均匀化
、

峰值减小
,

且缩短了标准返 回轨道与升力失控时 自旋轨道的航程差
。

同

时
,

在标准返回轨道设计中引入侧 向制导思想来确定 y
。

(t) 的反 向时刻
,

使 不
夕

(t) 的变

化规律符合实际情况
。

(3) 乙 (t ) 的取值会影响到飞船在再入纵平面的正向和负向的机动能力
.

使开伞点

位置在机动舌形区内的位置发生变化
。

当 了
。

值较大时
,

开伞点位置 向舌根部后移
,

反之

则前移[2]
。
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