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(57)摘要

本发明公开了一种形变再入飞行器变形前

指令力矩确定方法，包括：获取飞行器形变后的

最佳滚转角速度，并将最佳滚转角速度上注给飞

行器；估计飞行器形变前的转动惯量；确定飞行

器形变前的指令角速度；根据飞行器导航姿态角

和指令姿态角，计算飞行器误差姿态角；计算飞

行器形变前调姿指令力矩；飞行器的姿控推力器

进行姿态控制，以使飞行器指向指令姿态；计算

飞行器启旋指令力矩。相比于现有技术，本发明

提出的技术方案，通过确定对飞行器形变前后转

动惯量的计算和形变后最佳滚转角速度的分析，

得到形变前的指令力矩，弥补了现有技术在形变

再入飞行器领域的不足。
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1.一种形变再入飞行器变形前指令力矩确定方法，其特征在于，包括：

获取所述飞行器形变后的最佳滚转角速度，并将所述最佳滚转角速度上注给所述飞行

器；

估计所述飞行器形变前的转动惯量；

确定所述飞行器形变前的指令角速度；

根据所述飞行器导航姿态角和指令姿态角，计算所述飞行器误差姿态角；

计算所述飞行器形变前调姿指令力矩；

所述飞行器的姿控推力器进行姿态控制，以使所述飞行器指向指令姿态；

计算所述飞行器启旋指令力矩。

2.根据权利要求1所述的指令力矩确定方法，所述的最佳滚转角速度，其特征在于，所

述飞行器采用所述最佳滚转角速度P_ωr再入后，能够最大限度保持姿态稳定，克服大气多

种因素的干扰，落点精度最高。

3.根据权利要求1所述的指令力矩确定方法，其特征在于，所述的估计飞行器形变前转

动惯量的方法，包括：

所述飞行器形变前绕X轴的转动惯量Jx的计算公式为

Jxempty为所述飞行器形变前空载绕X轴的转动惯量，Jxfull为所述飞行器形变前满载绕X轴的

转动惯量，mempty为所述飞行器空载状态下质量，mfull为所述飞行器满载状态下质量，m为所

述飞行器当前质量。

4.根据权利要求1至3所述的指令力矩确定方法，其特征在于，所述的确定飞行器形变

前指令角速度的方法，包括：

所述飞行器形变前绕X轴的指令角速度为ωxr的计算公式为 Jxopen为

所述飞行器形变后绕X轴的转动惯量。

5.根据权利要求1所述的指令力矩确定方法，其特征在于，所述的计算飞行器误差姿态

角的方法，包括：

误差俯仰角θe、误差偏航角φe和误差滚转角γe的计算公式为 θr为指令俯仰

角，φr为指令偏航角，γr为指令滚转角，θ为导航俯仰角，φ为导航偏航角，γ为导航滚转

角。

6.根据权利要求1至5所述的指令力矩确定方法，其特征在于，所述的计算飞行器形变

前调姿指令力矩的方法，包括：

所述飞行器形变前X、Y、Z三轴调姿指令力矩Mx0、My0和Mz0的计算公式为

Mx0＝KPIx·(γe+∫γedt)+kdx·(ωx-ωxr)

My0＝KPIy·(φe+∫φedt)+kdy·ωy

Mz0＝KPIz·(θe+∫θedt)+kdz·ωz

KPIx、KPIy和KPIz为X轴、Y轴和Z轴的比例项和积分项系数，kdx、kdy和kdz为X轴、Y轴和Z轴的
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阻尼系数，ωx、ωy和ωz为导航得到的角速度在所述飞行器的X轴、Y轴和Z轴的分量。

7.根据权利要求1所述的指令力矩确定方法，其特征在于，所述的飞行器姿控推力器进

行姿态控制，还包括：

所述飞行器姿控推力器在误差姿态角小于第一阈值时，停止工作。

8.根据权利要求1至6所述的指令力矩确定方法，其特征在于，所述的计算飞行器启旋

指令力矩的方法，包括：

所述飞行器启旋指令力矩Mx1、My1和Mz1的计算公式为
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形变再入飞行器变形前指令力矩确定方法

技术领域

[0001] 本发明涉及空间飞行器GNC分系统控制领域，具体涉及指令力矩的确定方法，特别

是一种形变再入飞行器变形前指令力矩确定方法。

背景技术

[0002] 形变再入飞行器是一种再入前通过变形来增大迎风面积，提高阻力系数的新型飞

行器。形变再入飞行器在再入前，将姿态调整到指令姿态后，通过安装在其尾部的姿控推力

器使其旋转到一定的角速度。然后形变再入飞行器进行变形，确保其以一定的自旋角速度

再入大气层，这样可以使其在大气层内飞行时保持姿态稳定，并减少再入过程中多种因素

造成的落点散布的概率。

[0003] 传统的再入飞行器多为刚性飞行器，其指令力矩只需要将指令角速度直接引入姿

态控制回路即可计算。然而，对于形变再入飞行器，由于其转动惯量在形变前后存在很大的

变化，根据动量守恒定律，其角速度也会发生较大的变化。因此，传统的指令力矩确定方法

不再有效，需要探索一种新的方法。

[0004] 鉴于此，本发明提出一种适合于形变再入飞行器在变形前的指令力矩确定方法。

发明内容

[0005] 一种形变再入飞行器变形前指令力矩确定方法，包括：获取飞行器形变后的最佳

滚转角速度，并将最佳滚转角速度上注给飞行器；估计飞行器形变前的转动惯量；确定飞行

器形变前的指令角速度；根据飞行器导航姿态角和指令姿态角，计算飞行器误差姿态角；计

算飞行器形变前调姿指令力矩；飞行器的姿控推力器进行姿态控制，以使飞行器指向指令

姿态；计算飞行器启旋指令力矩。

[0006] 进一步地，所述的最佳滚转角速度，即飞行器采用最佳滚转角速度P_ωr再入后，

能够最大限度保持姿态稳定，克服大气多种因素的干扰，落点精度最高。

[0007] 进一步地，估计飞行器形变前转动惯量的方法，包括：飞行器形变前绕X轴的转动

惯量Jx的计算公式为 Jxempty为飞行器形变前空载绕X

轴的转动惯量，Jxfull为飞行器形变前满载绕X轴的转动惯量，mempty为飞行器空载状态下质

量，mfull为飞行器满载状态下质量，m为飞行器当前质量。

[0008] 进一步地，确定飞行器形变前指令角速度的方法，包括：飞行器形变前绕X轴的指

令角速度为ωxr的计算公式为 Jxopen为飞行器形变后绕X轴的转动惯量。

[0009] 进一步地，计算飞行器误差姿态角的方法，包括：误差俯仰角θe、误差偏航角φe和
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误差滚转角γe的计算公式为 θr为指令俯仰角，φr为指令偏航角，γr为指令滚

转角，θ为导航俯仰角，φ为导航偏航角，γ为导航滚转角。

[0010] 进一步地，计算飞行器形变前调姿指令力矩的方法，包括：飞行器形变前X、Y、Z三

轴调姿指令力矩Mx0、My0和Mz0的计算公式为 KPIx、KPIy

和KPIz为X轴、Y轴和Z轴的比例项和积分项系数，kdx、kdy和kdz为X轴、Y轴和Z轴的阻尼系数，

ωx、ωy和ωz为导航得到的角速度在飞行器的X轴、Y轴和Z轴的分量。

[0011] 进一步地，飞行器姿控推力器进行姿态控制，还包括：飞行器姿控推力器在误差姿

态角小于第一阈值时，停止工作。

[0012] 进一步地，计算飞行器启旋指令力矩的方法，包括：飞行器启旋指令力矩Mx1、My1和

Mz1的计算公式为

[0013] 本发明的有益效果如下：

[0014] 本发明提供的技术方案可以包括以下有益效果：提出了适合于形变再入飞行器在

变形前的指令力矩确定方法，通过确定对飞行器形变前后转动惯量的计算和形变后最佳滚

转角速度的分析，得到形变前的指令力矩，弥补了现有技术在形变再入飞行器领域的不足。

[0015] 应当理解的是，以上的一般描述和后文的细节描述仅是示例性和解释性的，并不

能限制本公开。

附图说明

[0016] 为了更清楚地说明本发明具体实施方式或现有技术中的技术方案，下面将对具体

实施方式或现有技术描述中所需要使用的附图作简单地介绍，显而易见地，下面描述中的

附图是本发明的一种实施方式，对于本领域普通技术人员来讲，在不付出创造性劳动的前

提下，还可以根据这些附图获得其他的附图。

[0017] 图1为本发明实施例一种形变再入飞行器变形前指令力矩确定方法流程示意图；

[0018] 图2为本发明实施例形变再入飞行器姿态角变化的仿真曲线示意图；

[0019] 图3为本发明实施例形变再入飞行器角速度变化的仿真曲线示意图；

[0020] 图4为本发明实施例形变再入飞行器指令力矩变化的仿真曲线示意图。

具体实施方式

[0021] 为使本发明实施例的目的、技术方案和优点更加清楚，下面将结合附图对本发明

的技术方案进行清楚、完整地描述，所描述的实施例是本发明一部分实施例，而不是全部的

实施例。
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[0022] 图1为本发明实施例一种形变再入飞行器变形前指令力矩确定方法流程示意图，

如图1所示，该方法包括如下七个步骤。

[0023] 步骤S101：获取飞行器形变后的最佳滚转角速度。飞行器形变后的最佳滚转角速

度P_ωr由地面技术人员在飞行器再入前，通过技术分析得到。飞行器采用最佳滚转角速度

P_ωr再入后，能够最大限度保持姿态稳定，克服大气多种因素的干扰，落点精度最高。获取

飞行器形变后的最佳滚转角速度P_ωr后，还需要将P_ωr注入给飞行器，以备飞行器进行后

续的姿态控制。

[0024] 步骤S102：估计飞行器形变前的转动惯量。飞行器形变前绕X轴的转动惯量Jx的计

算公式为 Jxempty为飞行器形变前空载绕X轴的转动

惯量，Jxfull为飞行器形变前满载绕X轴的转动惯量，mempty为飞行器空载状态下质量，mfull为

飞行器满载状态下质量，m为飞行器当前质量。

[0025] 需要进行说明的是，飞行器的X轴方向为飞行器的前进方向，而飞行器再入过程

中，姿态变化是绕X轴的滚转运动，因此仅计算X轴的转动惯量。

[0026] 步骤S103：确定飞行器形变前指令角速度。飞行器形变前绕X轴的指令角速度为

ωxr的计算公式为 Jxopen为飞行器形变后绕X轴的转动惯量。

[0027] 需要进行说明的是，计算飞行器形变前指令角速度的方法是依据角动量守恒定

律。

[0028] 步骤S104：计算飞行器误差姿态角。误差俯仰角θe、误差偏航角φe和误差滚转角

γe的计算公式为 θr为指令俯仰角，φr为指令偏航角，γr为指令滚转角，θ为导

航俯仰角，φ为导航偏航角，γ为导航滚转角。需要进行说明的是，导航姿态角为飞行器实

际测量得到的姿态角，计算飞行器误差姿态角的目的在于得到飞行器形变前所需要的调姿

角度。

[0029] 步骤S105：计算飞行器形变前调姿指令力矩。：飞行器形变前X、Y、Z三轴调姿指令

力矩Mx0、My0和Mz0的计算公式为 KPIx、KPIy和KPIz为X轴、

Y轴和Z轴的比例项和积分项系数，kdx、kdy和kdz为X轴、Y轴和Z轴的阻尼系数，ωx、ωy和ωz为

导航得到的角速度在飞行器的X轴、Y轴和Z轴的分量。

[0030] 步骤S106：飞行器的姿控推力器进行姿态控制。飞行器姿控推力器在误差姿态角

小于第一阈值时，停止工作。需要进行说明的是，飞行器进行姿态控制的目的在于使飞行器

的姿态处于指令俯仰角θr、指令偏航角φr和指令滚转角γr附近，误差姿态角达到第一阈值

以内，则姿控推力器停止工作。可选地，第一阈值设置为0.5°。

[0031] 步骤S107：计算飞行器启旋指令力矩。需要进行说明的是，飞行器形变前X、Y、Z三
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轴调姿指令力矩Mx0、My0和Mz0中的KPIx、KPIy、KPIz均为零后，得到飞行器启旋指令力矩Mx1、My1

和Mz1的计算公式为

[0032] 下面结合实施例的仿真结果进行说明，假设某再入飞行器形变前后的转动惯量分

别为：Jx＝25kg·m2，Jxopen＝100kg·m2，为了确保再入过程姿态稳定，要求形变后的滚转角

速度大于30°/s。形变前的指令姿态分别为θr＝-55.25°，φr＝-162.1°，γr＝64.68°。

[0033] 图2为本发明实施例形变再入飞行器姿态角变化的仿真曲线示意图，图3为本发明

实施例形变再入飞行器角速度变化的仿真曲线示意图，图4为本发明实施例形变再入飞行

器指令力矩变化的仿真曲线示意图。

[0034] 从图2、图3和图4中可知，0～46s为飞行器形变前调姿段，按照本实施例的S101到

S106完成飞行器姿态调整；46s～50s为启旋阶段，按照本实施例的S107确定的指令力矩进

行控制，将X轴角速度提升至121°/s；55s～66s为形变阶段，在形变过程中，随着转动惯量的

逐渐增大，X轴的角速度逐渐下降，最终，角速度下降到31.7°/s，满足形变后滚转角速度大

于30°/s的要求。

[0035] 最后应说明的是：以上所述实施例，仅为本发明的具体实施方式，用以说明本发明

的技术方案，而非对其限制，本发明的保护范围并不局限于此，尽管参照前述实施例对本发

明进行了详细的说明，本领域的普通技术人员应当理解：任何熟悉本技术领域的技术人员

在本发明揭露的技术范围内，其依然可以对前述实施例所记载的技术方案进行修改或可轻

易想到变化，或者对其中部分技术特征进行等同替换；而这些修改、变化或者替换，并不使

相应技术方案的本质脱离本发明实施例技术方案的精神和范围，都应涵盖在本发明的保护

范围之内。因此，本发明的保护范围应所述以权利要求的保护范围为准。
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图2

图3
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图4
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