
第 8 卷 第 5 期

202 5 年 9 月

飞控与探测

Flight Control & Detection
Vol.8 No.5

September 202 5

引用格式：田世超，许昱，李国曙，等.基于固体变推力发动机的火箭主动段弹道分析[J].飞控与探测，2025，8（5）：25-33.
Citation：TIAN S C，XU Y，LI G S，et a l.The ba l l i st ic ana lys i s of rocket i n boost phase based on so l id var iable thrust motor

[J].Fl ight Cont ro l &Detect ion，2025，8（5）：25-33.

基于固体变推力发动机的火箭主动段弹道分析
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摘 要：为研究固体发动机变推力对火箭主动段弹道性能的影响，采用高斯伪谱法开展了基于

固体变推力发动机模型的火箭主动段弹道优化、分析，包括发动机变推力与固定推力下的火箭

主动段弹道对比分析、推力调节能力对火箭主动段弹道的影响以及不同优化目标下基于变推力

发动机的主动段弹道对比分析。结果表明，发动机采用变推力方案后，在比冲不变且不考虑工

程约束的情况下，固体火箭发动机具备推力调节能力将使火箭主动段弹道更灵活，且飞行末端

的速度、高度覆盖范围将增大，飞行的法向过载减小。另外，发动机的推力调节能力越大，火

箭主动段弹道的适应性越强。
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The Ballistic Analysis of Rocket in Boost Phase
Based on Solid Variable Thrust Motor

TIAN Shichao，XU Yu，LI Guoshu，GUO Hao，SUN Shij ie

（Key Laboratory of Space Physics，China Academy of Missile Technology，Beij ing 1 0007 6）

Abstract：In order to study the impact of variable engine thrust on rocket ballistic performance，

the optimization and analysis of rocket traj ectory based on variable thrust engine is carried out by
using the Gaussian pseudo-spectrum method，including traj ectory comparison analysis under varia-
ble thrust and fixed thrust，and the influence of thrust adj ustment ability on traj ectory and traj ec-
tory comparison analysis based on variable thrust engine under different optimization obj ectives.
The results show that if the specific impulse is unchanged and engineering constraints are not con-
sidered，the thrust adj ustment ability of the engine will make the traj ectory of the rocket more
flexible，and the speed and height coverage of the flight end will be increased，and the normal o-
verload of the flight will be reduced. In addition，the greater the engine's ability to regulate
thrust，the more adaptable a rocket's active segment traj ectory is.
Keywords：boost phase of rocket；solid variable thrust engine；gain analysis；Gauss pseudo-spectral method
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0 引言

固体火箭发动机具有结构简单、使用维护方

便、可靠性高等优点，在航天领域具有广泛应用。
目前，固定推力的固体火箭发动机技术已较为成

熟，具备变推力能力的固体火箭发动机成为其后

续发展的重要方向。该技术的应用对于提高火箭

的机动性、扩展火箭主动段的弹道设计能力大有

裨益。
固体变推力发动机根据工作原理不同可大致

分为：调节喷管喉部面积的变推力发动机、控制

推进剂质量燃速的变推力发动机、加质发动机、
胶状 推 进 剂 发 动 机、层 状 发 动 机 和 熄 火 发 动

机[1-2]。其中，喉部面积可调发动机借助伺服系统

调整喉部面积以改变燃烧室工作压强，从而改变

发动机的推力。该方案具有技术难度小、结构设

计简单、推力调节范围大等优势，因此国内外对

该类发动机的技术研究最为广泛[3-6]。
在固体变推力发动机应用研究方面，于建国

等[7]围绕固体变推力发动机在战术导弹上的应用

开展研究，结果表明，采用固体变推力发动机可

有效提高导弹射程；李怡昕等[8]以近程导弹拦截

目标为研究场景，验证了变推力控制在导弹弹道

性能上的优越性。在前人研究的基础上，为探究

固体发动机变推力对火箭主动段弹道性能的影响，
对比了不同优化目标下采用变推力发动机和固定

推力发动机时的火箭弹道特点，进而分析得到变

推力发动机对火箭主动段弹道的增益。

1 计算分析模型

1.1 运动学模型

本文不考虑火箭自身姿态变化以及火箭在水

平面内的运动，采用铅垂平面内的质点弹道进行

分析，其运动方程为[9]

m dVdt =P cosα-X -mg sinθ

mV dθdt =P sinα+Y -mg cosθ

dx
dt =V cosθ

dy
dt =V sinθ

dm
dt =-

P
I spg

dα
dt =
.α

P =Fp （1）
式中，m 为质量，V 为速度，Y 为升力，X 为阻

力，P 为推力，I sp 为发动机比冲，α为攻角，θ为

弹道倾角，g 为重力加速度，.α为攻角变化率，F
推力调节系数，p 为发动机最大推力。运动方程的

状态量为[V，θ，x，y，m，α，P]， 控制量为

[F，.α]。
1.2 固体火箭发动机模型

固体变推力发动机以固定推力发动机为原型，
假设其最大推力与固定推力发动机的推力相同，
且不考虑发动机采用变推力方案后的比冲变化，
发动机性能参数如表 1 所示。

表 1 变推力发动机性能参数

Tab.1 Parameters of variable thrust engine

参数 数值

总冲 1 3 450.8 kN·s

装药量 5 080 kg

推力 200 kN

比冲 2 70 s

推力调节系数 0.4～1

1.3 基于高斯伪谱法的离散优化模型

高斯伪谱法是一种基于全局插值多项式的直

接配点法，该方法能够对状态变量和控制变量同

时进行离散，然后进行寻优搜索。相比于传统的

直接配点法，高斯伪谱法能够以较少的节点获得

更高的精度，在运载火箭上升段轨迹优化、行星

软着陆以及轨道转移等问题上得到了广泛应用[10]。
本文采用高斯伪谱法对基于变推力发动机的火箭

主动段进行弹道优化。
高斯伪谱法的步骤如下。
（1）时域变化

对自变量进行时域变换，将时间区间从 [t 0，
t f]转换到 [-1，1]，以适应拉格朗日 （Lagrange）
多项式插值对自变量区间的要求。

τ=
2t

t f -t 0
-
t f +t 0
t f -t 0

（2）

（2）时间离散化

将变换后的时域按 N 阶拉格朗日 高斯 （La-
grange-Gauss ，LG）点进行离散，获得 N 个 LG
点。这里 LG 点为勒让德多项式的根，即
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P N（z）=
1

2NN ！
dN

dz N
（z 2 - 1）N （3）

（3）全局插值多项式近似状态变量与控制

变量

以式 （2）中获得的 N 个 LG 点以及端点τ0 =
-1 作为节点，由 N +1 个节点构成 N +1 个 La-
grange 插值多项式，从而得到状态变量的近似表

达式

x（τ）≈ X（τ）=∑
N

i=0
L i（τ）x（τi） （4）

其中，Lagrange 插值基函数的计算公式为

L i（τ）= ∏
N

j =0，j ≠i

τ-τj
τi -τj

（5）

同理，获得控制变量的近似表达式

u（τ）≈U（τ）=∑
N

i= 1
L i（τ）u（τi） （6）

（4）微分方程约束转化

对式 （4）求微分，即有

.x（τ）=.X（τ）=∑
N

i=0
D ki（τk）X（τi） （7）

其中，微分矩阵 D ki 为 Lagrange 插值函数对时间

求导获得

D ki =.L i（τk）=∑
N

i=0

∏
N

j =0，i≠j ，l

（τk -τj ）

∏
N

j =0，i≠j

（τi -τj ）
（8）

由此，将微分方程约束转化为代数方程约束

 ∑
N

i=0
D kiX i -

t f -t 0
2 f（X k，U k，τk，t 0，t f）= 0 （9）

其中：k = 1，2，…，N； i = 0，1，…，N。
（5）终端状态约束

式 （9）的状态变量未包含终端时刻节点处的

值，终端状态由微分方程对时间积分后，再加上

初始状态值得到

x（τf）=x（τ0）+∫
1

-1

f（x（τ），u（τ），τ）dτ （10）

其中，用离散的高斯积分近似原有连续函数积分

过程，可得

∫
1

-1

f（x（τ），u（τ），τ）dτ=

t f -t 0
2 ∑w kf（X（τk），U（τk），τ，t 0，t f） （11）

式中，w k 为高斯积分的求积系数

w k =
2

（1-τ2k）P N（τk）
（12）

其中，P N（τk）为n 阶 Legendre 多项式在节点τk 处
的值，从而有

X f = X 0 +
t f -t 0
2 ∑w kf（X k，U k，τk，t 0，t f）（13）

（6）性能函数指标的近似

原始含有积分方程的性能函数泛函为

J =Φ（X 0，t 0，X f，t f）+

∫
t f

t 0

g（x（t），u（t），τ，t 0，t f）
（14）

将其中的积分利用高斯积分进行近似，得到

新的性能指标函数

J =Φ（X 0，t 0，X f，t f）+
t f -t 0
2 ∑

N

k= 1
w kg（X k，U k，τk，t 0，t f） （15）

根据上述变换，基于高斯伪谱法的最优控制问

题可以描述为：求离散的 LG 节点上的状态变量

X i（i = 0，1，…，N）和控制变量Um（m = 1，2，
…，N）中的未知量，以及 t 0，t f（一般 t 0 已知），
使得性能泛函式（15）最小，并满足转化的微分方

程约束式（9）、终端状态约束式（13）、原最优控制

问题的边界条件Φ（x（t 0），t 0，x（t f），t f）= 0，
以及相关过程约束 C（x（t），u（t），t）≤ 0。

2 仿真分析

2.1 初始条件

火箭主动段初始时刻、终端时刻的状态参数如

表 2 所示。控制量为攻角变化率.α（- 1 （°）/s ≤.α≤
1 （°）/s）和推力调节系数 F（F = 0.4 ～ 1）。另外，
将飞行过程的攻角限制在- 20 ≤α≤20°。

2.2 末端速度最大优化分析

首先以末端速度最大为目标，开展弹道优化，
对比固定推力和变推力下的火箭飞行剖面，计算

结果如图 1 所示，可得以下结论：
末端速度方面，发动机采用变推力对提高火

箭主动段末端速度有一定提升，且推力调节能力

越强，末端速度越大。变推力方案中，火箭主动段

末端速度为 4 905.2 m/s，推力调节系数取 0.4～1
时，火箭主动段末端速度为 4 9 6 5.8 m/s，速度较

固定推力方案提高 1.24%。
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表 2 状态参数

Tab.2 Status parameters

参数 数值

初始速度 v 0 1 5 00 m/s

初始弹道倾角θ0 3 5°

初始水平位置 x 0 0 km

初始高度 y 0 2 5 km

初始质量m 0 6 700 kg

初始攻角α0 0°

终端速度 v f —

终端弹道倾角θf 0°

终端水平位置 x f —

终端高度 y f 70 km

终端质量m f 1 6 20 kg

终端攻角αf 0

弹道倾角方面，由于要求攻角变化率相对较

小，固定推力的火箭主动段弹道优化中末端弹道

倾角出现畸变，说明推力固定时火箭无法实现指

定的末端弹道倾角要求。采用变推力发动机方案

后，通过气动力和发动机推力的联合控制，能够

满足火箭末端弹道倾角要求，且随着推力调节能

力的增强，弹道倾角的变化更为平缓。
射程方面，变推力发动机使发动机工作时间有

所延长，火箭主动段飞行时间增加，射程有所增大。
固定推力方案中，火箭主动段射程为 1 75.7 km，变

推力方案火箭主动段射程为 23 3.4 km，射程提

高 32.8%。
攻角方面，为适应末端弹道倾角要求，固定推

力方案中火箭大部分时间以最大负攻角飞行。改用

变推力发动机后，火箭攻角变化呈 “V”字形，达

到最大负攻角后，攻角逐渐减小，随着推力调节能

力的增强，所需最大负攻角不断减小。因此，采用

变推力方案将有效降低伺服控制系统的设计压力。
攻角变化率也能反映这一现象，随着推力调节能力

的增强，攻角变化率逐渐趋于平缓。
推力调节系数变化方面，变推力方案中，推

力调节系数为 0.8～1 时，火箭始终以最小推力飞

行；推力调节系数为 0.6～1 时，火箭先以最小推

力飞行，末端发动机推力逐渐增大；推力调节系

数为 0.4～1 时，火箭先以最小推力飞行，后期推

力曲线出现振荡。对比速度、弹道倾角、攻角等

参数随时间变化情况可知，推力调节范围为 0.6～

1 与推力调节系数为 0.4～1 的弹道方案相近，随

着推力调节系数的增大，其对弹道优化的增益逐

渐降低。
过载方面，推力调节范围取 0.8～1 的弹道方

案中，火箭始终以最小推力飞行，因此轴向过载

要小于其他飞行状态。其他推力调节方案中，末

端推力调节系数取最大值，导致末端轴向过载增

大。变推力飞行方案的优势主要集中在法向过载

方面，变推力方案使攻角变化幅度降低，使得法

向过载得到有效降低。

（a）时间 速度

（b）时间 弹道倾角

（c）距离 高度
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（d）时间 质量

（e）时间 攻角

（f）时间 攻角变化率

（g）时间 推力调节系数

（h）时间 法向过载

（i）时间 轴向过载

图 1 以末速最大为目标的优化结果

Fig.1 The optimization results with the final
velocity maximum as the target

2.3 速度覆盖范围分析

在前文分析基础上，这里进一步分析固定推力

方案和变推力方案下火箭主动段速度覆盖范围。在

前文的分析中，攻角变化率取-1 （°）/s≤.α ≤
1 （°）/s、攻角过程约束取-20°≤α≤20°时，固定

推力下的弹道无法满足末端弹道倾角要求，因此进

一步放宽攻角变化率和攻角约束，取-1 （°）/s≤
.α≤ 1 （°）/s，-30°≤α ≤30°。变推力方案中，
推力调节系数取 0.4～1。各状态量、控制量随时

间变化如图 2 所示。表 3 为固定推力方案和变推力

方案可获得的最大末端速度V max、最小末端速度

V min及速度差值ΔV。
由表 3 可知，变推力方案的末端速度调节能

力远大于固定推力方案，其速度变化幅度可达

1 0.9%，而固定推力方案的末端速度变化幅度仅

为 2.4%。由此看来，变推力发动机方案在末端速

度调整方面具有一定优势。
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（a）时间 速度

  
（b）时间 弹道倾角

（c）距离 高度

  
（d）时间 质量

（e）时间 攻角

  
（f）时间 攻角变化率

（g）时间 推力调节系数

  
（h）时间 法向过载
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（i）时间 轴向过载

图 2 速度覆盖范围分析结果

Fig.2 The analysis speed coverage range

表 3 末端状态参数

Tab.3 End status parameters

参数 V max/ （m/s） V min/ （m/s） ΔV/ （m/s）

固定推力方案 4 8 6 6.4 4 7 5 2.4 1 1 4.0

变推力方案 4 9 72.4 4 483.7 488.7

参照图 2 可知，当以末端速度最小为目标进

行优化时，火箭通过机动进行能量消耗，以达到

降速的目的。在变推力方案中，火箭采用大推力

加速爬升至 45 km 高度后，以最小推力继续缓慢

爬升，依靠低空稠密大气消耗更多的能量，从而

使末端速度大幅降低。
另外，由于气动力所提供的轴向过载相对于

发动机推力提供的轴向过载为小量，因此，固定

推力方案的末端速度最大时的轴向过载与末端速

度最小时的轴向过载相近。变推力方案在不同优

化目标下的轴向过载则存在较大差异。原因在于，
以末端速度最小为目标进行优化时，火箭大部分

时间以最小推力飞行，因此其轴向过载大幅降低。
法向过载方面，尽管变推力方案的攻角变化幅度

大于固定推力方案，但通过推力调节，其法向过

载仍小于固定推力方案。
在此基础上，对不同高度下，固定推力方案的

最大、最小末端速度和变推力方案的最大、最小末

端速度进行对比分析。定义末端高度 H 分别为

50 km，60 km，70 km，变推力发动机的推力调节

范围为 0.4～1，攻角及攻角变化率范围同上文。以

末端速度最大和末端速度最小为目标进行优化，优

化结果的时间 速度剖面、射程 高度剖面如图 3 所

示。表 4 为不同方案的最大、最小末端速度对比。

（a）时间 最大速度 （末端速度最大，固定推力）

（b）时间 最大速度 （末端速度最大，变推力）

（c）距离 高度 （末端速度最大，固定推力）

（d）距离 高度 （末端速度最大，变推力）
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（e）时间 最大速度 （末端速度最小，固定推力）

（f）时间 最大速度 （末端速度最小，变推力）

（g）距离 高度 （末端速度最小，固定推力）

（h）距离 高度 （末端速度最小，变推力）

图 3 不同末端高度下的速度对比

Fig.3 The velocity comparison at different end heights

表 4 末端状态参数

Tab.4 End status parameters

参数 V max/ （m/s）V min/ （m/s）△V/ （m/s）

固定推力，高度 70 km 4 86 6.4 4 7 5 2.4 1 1 4

固定推力，高度 60 km 4 947.2 4 788.6 1 5 8.6

固定推力，高度 5 0 km 4 9 1 6.6 4 7 94.8 1 2 1.8

变推力，高度 70 km 4 9 72.4 4 483.7 488.7

变推力，高度 60 km 4 9 7 5.5 4 38 9 5 8 6.5

变推力，高度 5 0 km 4 9 38.2 3 2 5 6.6 1 6 8 1.6

由表 4 可知，固定推力方案中，火箭最大末

端速度未随末端高度的降低而增大，而是呈现先

增加后减小的趋势。最小末端速度则随高度的降

低而增大。参照图 3，当以末端速度最大，末端高

度为 50 km 进行优化时，火箭大多数时间在较低

高度飞行，能量消耗较大，导致最大末端速度降

低；当以末端速度最小优化目标时，用于增加势

能的能量转化为增加火箭动能，但是受到发动机

工作时间的限制，火箭无法进行长时间机动以消

耗多余能量，从而导致其最小末端速度增大。
变推力方案中，当以末端速度最大为优化目

标时，其末端速度同样随高度的降低呈现先增大

后降低的趋势，相同高度下的末端速度均大于固

定推力方案。当以末端速度最小为优化目标时，
随着高度的降低，其末端速度大幅降低，当末端

高度为 50 km 时，最大和最小末端速度差可达

1 6 8 1.6 m/s。参照图 3 可知，末端高度降低后，
火箭末端势能需求减小，火箭可以通过大幅度机

动来消耗多余能量，从而使火箭最小末端速度大

幅降低。但是，末端高度降低后，弹道呈现跳跃

模式，实际工程应用时，还需综合结构、防隔热

系统的适应能力细化弹道可行性。

3 结论

本文对比分析了发动机固定推力、变推力对

火箭主动段弹道特性的影响，得到如下结论：

1）假设发动机采用变推力方案后比冲不变的

前提下，变推力发动机有助于提高火箭主动段末

端速度的覆盖范围，推力调节裕度越大，速度覆

盖范围越大。但是随着推力调节系数的增大，其

扩展速度覆盖范围的增益逐渐降低。

2）通过气动力和发动机推力的联合控制可增

强火箭主动段控制能力，优化飞行剖面，从而有
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效降低伺服控制系统的设计压力，同时也可有效

降低火箭法向过载，缓解结构系统设计压力。

3）依靠变推力发动机加速时，主要通过低空

小推力加速消耗多余燃料。当末端高度降低时，火

箭对末端势能的需求减小，其依靠变推力发动机可

实现更长时间的低空飞行，因此末端速度覆盖范围

进一步扩展。但是，如果末端高度过低，弹道将呈

现跳跃模式，实际工程应用时，还需综合结构、防

隔热系统的适应能力，细化弹道可行性。
本文初步开展了固体变推力发动机对火箭主

动段弹道增益的研究，后续将进一步细化发动机

和弹道模型，包括考虑变推力对发动机性能的影

响、完善弹道设计的约束条件等。在此基础上，
结合工程实际，开展深入研究工作。
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