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高速飞行器潜入式分离起控联合仿真方法研究
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摘要 : 高速飞行器需要在低空大动压的环境下实现与助推级的分离。目前基于极限偏差法的分离起控仿真预示不够真

实，设计冗余大。对于长行程小间隙的潜入式分离，起控设计时无法对两级进行碰撞检测。针对以上问题，提出一种分离起

控联合仿真预示方法，在上面级分离动力学模型中引入姿态控制模型，降低设计冗余度，提高精细化设计水平。其次，该方

法能够实现分离、起控全过程的碰撞检测，为保证分离起控安全性提供支撑。该方法为上面级起控时间的选择提供了重要依

据，对分离时序等的优化设计具有指导意义。

关键词 : 高速飞行器；级间分离；起控；联合仿真；多体动力学

中图分类号 : V448    文献标识码 : A

A Co-simulation Method of Inserted Separation and Stabilization Control 
for Hypersonic Vehicle

JIANG Xizhi, ZHAO Changjian, ZHAO Junfeng, GUO Dong
(China Academy of Launch Vehicle Technology, Beijing, 100076)

Abstract: The hypersonic vehicle needs to separate from the booster stage in an environment with low altitude and high dynamic 

pressure. The current prediction of separation and attitude control based on limit deviation method is not real enough and the design is 

heavily redundant. For inserted separation with long stroke and small gap, the collision detection of two stages cannot be carried out 

during the attitude control design process. To solve the above problems, a coupling calculating method of separation and attitude 

control is proposed, which introduces the attitude control model into separation dynamic model. Design redundancy is reduced and the 

level of refine is improved. Also, collision detection can be realized in the whole process, providing support for ensuring the safety of 

the separation and attitude control process. The method provides a basis for the time to start attitude control of the upper stage, and has 

guiding significance for optimization design of separation time sequence.

Keywords: hypersonic vehicle; stage separation; stabilization control; co-simulation; multibody dynamic

0　引 言

高速飞行器具有响应速度快、突防能力强、作战

射程远、打击效能好等独特优势，是世界主要军事大

国的研究热点之一［1-2］。由于现有动力装置的约束，

该类飞行器通常需要通过助推级助推入轨，因此带来

了上面级与助推级的分离问题，级间分离的安全性和

稳定性直接关系到上面级能否继续稳定飞行［3-4］。

高速飞行器级间分离需要在稠密大气层内完成。

分离时的大动压环境以及上面级的静不稳定特性，导

致后续的起控对于分离设计有着严格的约束。目前的

设计流程中，分离、起控设计为两个独立的专业，两

专业间通过极限偏差的形式进行数据传递，分离专业

将分离仿真后的姿态角包络值作为输出传递给起控设

计专业，起控设计专业利用包络值的正负组合作为输

入，进行控制器的设计。实际上，某些恶劣的极限组

合工况是不可能发生的，此设计方法不但使仿真缺乏

真实性，且提高了设计冗余度，甚至导致总体方案无

法闭合，需要进行反复迭代。此外为了满足减小气动

阻力等需求，该类飞行器分离面会存在潜入结构，分

离过程存在长行程、小间隙的特点。为降低上面级起

控难度，要求缩短上面级失控时间，而对于此类分

离，往往下面级还未完全脱出，上面级已经起控，上

面级姿态控制力对两体间隙的影响较显著［5］，增加碰

撞风险，起控设计时无法对两级进行碰撞检测分析。
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目前分离动力学建模及分析的工作主要集中在分

离过程的多体运动仿真［6-9］，很少涉及控制需求分析

和控制模型的设计。而对于分离后起控的研究主要集

中在控制策略上，并不关注两级的碰撞问题［4，10-11］。

为此本文针对高速飞行器低空大动压潜入式分离及起

控设计中的难点，考虑分离过程的干扰，在分离动力

学模型中引入姿态控制模型，实现分离起控的联合仿

真，提高精细化设计水平，并开展全程碰撞检测，对

分离时序等的优化设计具有指导意义。

1　分离起控联合仿真动力学模型

1.1　级间分离方案

本文级间分离采用常见的冷分离方案，分离面为

上面级与级间段的对接面，分离面布置导向销，起分

离导向和抗剪作用。级间段导流锥凸出分离面，成为

上面级发动机喷管的插入物，上面级发动机喷管凸出

分离面，成为级间段的插入物，形成“双潜入”结

构，如图1所示。分离过程中的易碰区域分别为发动

机喷管与级间段内壁、发动机喷管与导向销以及发动

机喷管与导流锥。

采用如图2所示的分离时序，控制系统先进行助

推级发动机耗尽起判，耗尽关机后反推火箭点火。

TK1时刻控制系统发出级间分离解锁指令，Tqk2时刻

巡航级起控。

1.2　动力学模型

首先基于以下合理假设，对联合仿真模型的六自

由度模型进行一定简化：

a）分离时间短，忽略地球自转带来的影响；

b）忽略飞行器的弹性振动，将飞行器视为理想

刚体；

c）分离过程助推发动机已耗尽关机，无质量损

失，质量不变；

d）上面级为面对称构型，认为其惯性积 Ixz、Iyz为

零，Ixy较小，可以忽略不计；

e）分离起控过程的质心运动相较于绕质心运动

为长周期运动，速度大小和方向的变化可以忽略，取

标准弹道分离时刻的参数。

1.2.1　分离动力学模型

忽略弹体的弹性响应建立刚体分离动力学模型，

分离坐标系如图3所示。

分离坐标系OXYZ，即分离惯性参考坐标系，坐标

原点 O 为组合体质心，OX 沿组合体纵轴指向头部，

OY轴在组合体纵向对称面内，垂直于纵轴向上，OZ

轴按右手规则确定。分离坐标系分离初始与组合体的

弹体坐标重合。

上面级坐标系Ou XuYu Zu即分离计算过程中上面级

分离体的弹体坐标系，原点 Ou 为上面级质心，Ou Xu

轴沿上面级纵轴指向头部，OuYu轴在上面级纵向对称

面内，垂直于纵轴向上，Ou Zu 轴按右手规则确定。

下面级坐标系Od XdYd Zd定义方法同上面级坐标系。

上面级坐标系Ou XuYu Zu相对于分离坐标系OXYZ转

动的欧拉角为 φu、ψu、γu，则从上面级坐标系Ou XuYu Zu

到分离坐标系OXYZ的转换矩阵为

图1　级间分离结构示意

Fig.1　Stage separation structure

图2　分离时序

Fig.2　Time sequence of stage separation

图3　分离坐标系

Fig.3　Coordinate system of stage separation
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下面级坐标系Od XdYd Zd到分离坐标系OXYZ的转换

矩阵同理。

分离体的六自由度动力学方程为

{mr̈ = F
I ⋅ ω̇ + ω × I ⋅ ω = M

（2）

式中    m为分离体质量；I为分离体转动惯量；F为惯

性坐标系下分离体所受外力；M为分离体所受相对质

心的外力矩；r̈为分离体质心在惯性坐标系下的位移

变化；ω 为弹体坐标系下分离体绕质心的转动角

速度。

弹体坐标系下分离体绕质心的转动角速度ω与分

离体惯性坐标系下欧拉角速度 φ̇、ψ̇、γ̇的关系为
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1.2.2　起控姿态控制模型

以上面级俯仰通道姿态控制为例，控制器选择 a0

控制加超前校正网络，惯组和伺服均可通过一个二阶

线性系统模型描述，姿控回路如图4所示。

基于小扰动假设和系数冻结法，可建立导弹的三

通道线性化动力学模型。以俯仰通道为例，状态空间

形式的姿态动力学模型可描述为
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式中    Δφ为俯仰角偏差；Δθ为弹道倾角偏差；Δδφ为

俯仰舵偏角；αw为风攻角；Δφ̇为俯仰角角速率；Δθ̇为

弹道倾角角速率；c1f，c′1f ，c2f，c3f，b1f，b2f，b3f为俯仰通道

弹体小偏差系数；F̄by，M̄bz分别为干扰力和干扰力矩项。

采用三通道解耦控制方式，将三通道姿态角偏差

进行解耦，如式（5）所示。
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式中    J为解耦矩阵。

式（6）为三通道控制方程。俯仰、偏航通道通

过静态增益和校正网络进行控制，滚转通道采用动静

态增益和校正网络的控制方式。
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式中    Dγ
C1，Dψ

C1，Dφ
C1 分别为空气舵滚动、偏航和俯仰

通道离散型姿控网络；aγ
0，aψ

0，aφ
0分别为滚动、偏航和

俯仰通道静态放大系数；aγ
1为滚转角速度增益系数。

所设计的控制器保证起控后 3 s内的特征秒点在

额定及上、下限状态下系统都稳定且具有一定的幅

值、相位裕度。以俯仰通道为例，校正后的开环频率

特性曲线如图5所示。

2　分离起控联合仿真方法

首先考虑两级所受外力及各类偏差，建立两级起

控前的分离动力学模型。起控前两级自由运动，起控

后将姿态控制模型引入上面级分离动力学模型中，控

制模型根据当前姿态角偏差解算舵偏角，再根据舵偏

角进行气动插值计算控制力。以上过程能够实现上面

级分离与起控的联合仿真计算，保持每一工况数据传

递的一致性。

图4　上面级俯仰通道姿控回路

Fig.4　Pitch channel attitude control loop of upper stage

图5　上面级俯仰通道校正后开环频率特性曲线

Fig.5　Bode diagram of pitch channel of upper stage with 

controler
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在碰撞检测方面，由于该类飞行器的潜入式结构

较复杂，无法准确确定分离过程中易碰撞点位置，因

此选用多体动力学分析工具进行碰撞检测分析，可以

进行两体最小间隙的分析，以联合仿真计算的两级姿

态角变化、相对位移变化作为输入计算各部件间的最

小间隙变化。分离起控联合仿真流程见图6。

由于仿真工况较多，可以通过程序与多体动力学

软件的联合计算模块进行接口定义，实现多工况自动

计算。

3　仿真结果及分析

利用主动段结束时刻的攻角、侧滑角、角速度等

的包络值，对其取正负组合作为联合仿真计算的输

入，计算过程中的力和力矩的偏差都取同号相加，使

仿真工况更恶劣。起控时间分别取0.05 s、0.15 s。利

用极限偏差法求得的上面级姿态角偏差如图 7~9的 a

图所示，联合仿真求得的上面级姿态角角偏差如图7~

9的b图、c图所示。

图6　分离起控联合仿真流程

Fig.6　The process for co-simulation method with stage seperation and attitude control

图7　俯仰角角偏差曲线

Fig.7　Pitch angle deviation

图8　偏航角角偏差曲线

Fig.8　Yaw angle deviation
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图7~9中，由于各类偏差的存在，姿态角角偏差

趋于 0附近的一个常值，此时姿态稳定。对比图 7~9

的a、b图可知，相比极限偏差法，联合仿真的姿态角

角偏差变化范围更小，上面级姿态稳定得更快；对比

b、c图可知，分离后起控越早，上面级姿态发散程度

越小，起控后的姿态角角偏差变化范围也越小，上面

级姿态稳定得越快。

图 10为 0.05 s起控联合仿真的最小间隙曲线。3

个分离易碰撞区域的最小间隙均大于 0，其中喷管与

级间段内壁的间隙最小，两者最小间隙为 6.16 mm，

说明分离起控过程中两级没有发生碰撞，分离过程安

全平稳。

4　结束语

本文建立了分离与起控的联合仿真动力学模型，

能够真实地反映级间分离和起控过程中两级的运动，

提高设计的精细化水平，降低设计冗余度。特别对于

具有大潜入结构的飞行器而言，该方法可以实现分离

起控仿真全过程碰撞检测分析，为保证分离起控的安

全性提供支撑。该方法也为缩短起控时间提供依据，

对分离时序等的优化设计具有指导意义。
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