
基于平衡飞行理论的推力故障火箭入轨能力评估
与制导方法研究

孟云鹤1*, 金华2, 徐帆3, 孙蕾4, 陈琪锋2

1. 中山大学人工智能学院, 珠海 519082;
2. 中南大学自动化学院, 长沙 410083;
3. 北京航天自动控制研究所, 北京 100070;
4. 中山大学系统科学与工程学院, 广州 510006
* E-mail: mengyh7@sysu.edu.cn

收稿日期: 2022-07-26; 接受日期: 2022-09-16; 网络版发表日期: 2023-02-08

摘要 针对某型运载火箭在大气层外飞行段出现推力异常的非致命发动机故障, 提出一种基于平衡飞行理论的

火箭入轨能力评估与连续推力制导方法. 首先从飞行力学角度对火箭推力故障导致任务失利进行了机理分析; 在
此基础上建立当地水平坐标系的火箭飞行动力学简化模型, 进而提出平衡飞行的解析理论; 进一步分析“平衡飞

行”与“准平衡飞行”条件, 并比较二者最优制导律的差异; 接下来, 给出了平衡飞行理论应用于推力异常火箭在线

评估与决策的方法与流程; 最后开展数学仿真, 整体揭示了推力损失与入轨能力的关系, 综合检验了平衡飞行解

析理论的正确性与实用性. 该方法寓在线能力评估与最优轨道制导于一体, 简便有效, 可为推力异常运载火箭的

快速自主故障处置提供技术理论支撑.

关键词 运载火箭, 推力故障, 平衡飞行, 入轨能力评估, 最优制导

1 引言

运载火箭各系统都是精细化设计和大量试验的产

物, 具有非常高的可靠性, 但根据墨菲定律, 在飞行任

务过程中, 还是不可避免地会遭遇各种不同的故障情

况, 且故障模式和发生时间都有不确定性.
在全箭众多的故障模式中, 动力系统故障是运载

火箭最经常发生的, 往往也是后果最严重的. 对现有

故障数据的统计表明: 火箭动力飞行段大约有60%的

故障是动力系统故障; 特别是大型、重型运载火箭,

在以大幅提升运载能力为目标的设计约束下, 通常会

采用并联多助推器的捆绑方式, 这在一定程度上增加

了动力系统发生故障的概率, 严重时将直接导致飞行

任务失败.
发生在大气层外的非致命发动机故障是一种典型

情况. 1964年, 美国土星1号火箭在实际飞行117 s时, 1
台H-1发动机突然提前关机. 1970年4月11日,发射阿波

罗13号飞船的土星5号运载火箭二级主发动机因故提

前132 s关机. 2017年7月2日, 我国长征五号遥二运载

火箭飞行中, 芯一级发动机推力瞬时大幅下降. 2019
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年12月20日, 美国波音公司与美国国家航天局(NASA)
共同开发的星际客车飞船出现了任务耗用时间异常的

软件错误. 此外, 美国德尔塔4号运载火箭和猎鹰9号运

载火箭在飞行过程中均出现过动力系统的一台或多台

发动机失效的故障模式. 这些推力异常的非致命发动

机故障往往会带来任务失败的严重后果. 因此, 运载

火箭在上升段出现推力异常故障时的处置策略选择备

受关注
[1~3], 也是近年来运载火箭智能化技术的重要研

究课题之一.
对该问题研究有以下主要思路: 一是利用灵活的

制导方法抵消推力异常, 使火箭继续飞行, 主要包括

早期跟踪标准轨迹的制导方法、土星5号基于最优控

制理论的迭代制导方法
[4]
、航天飞机动力显式制导方

法
[5], 以及当今多种改进的迭代制导算法等

[6]; 二是实

时利用优化理论方法, 充分评估实现入轨的可能性, 并
优化飞行程序

[7~13], 具体的优化方法包括凸优化方

法、模拟退火方法、神经网络方法等. 上述思路相对

来说都存在一定的固有缺陷, 即: 制导方法的问题是

一种实时执行的方法, 对入轨能力损失不存在预先有

效的估计, 更难以保证指标优化及入轨精度; 而优化

方法的问题在于收敛性不确定, 同时计算效率也可能

难以满足实际应用中的快速性需求
[14~17]. 针对上述问

题, 文献[18]结合型号工程背景, 提出了自主轨迹规划

方法, 文献[19]进一步提出了一种跨滑行段的制导重

构策略, 将复杂的多飞行段轨迹规划问题转变为可行

的滑行段搜索问题, 可在嵌入式计算平台上实时求解,
效率高于基于直接法的多飞行段在线轨迹规划, 推进

了规划优化方法在火箭工程上的应用.
近年, 人工智能学习算法也开始应用到火箭推力

故障评估与制导研究中. 文献[20]基于径向基神经网

络, 提出了一种在线计算轻量化的任务重构方法, 结

合凸优化与自适应配点法产生“故障状态-最优轨迹”
数据集, 训练径向基神经网络, 来快速在线计算最优救

援轨道对应飞行轨迹近似解; 文献[21]基于局部配点

法和神经网络提出入轨能力评估与轨迹重构的方法,
建立推力下降故障与入轨能力之间的映射关系, 从而

在运载火箭出现推力下降时对入轨能力在线评估与决

策; 文献[22]提出基于神经网络的剩余运载能力估计

及程序角重构的算法, 以线下基于工程实践的弹道优

化方法生成的故障状态最优弹道作为学习样本, 使用

不同学习方式学习生成一级飞行段程序角和其他飞行

段的程序角. 上述方法的特点在于需要大样本与大计

算量的学习训练, 如何实现箭上的在线应用还需要结

合工程背景开展探索.
不同于上述思路, 本文针对运载火箭推力异常等

非致命发动机故障情形, 从飞行力学与控制机理开展

研究, 建立了一种基于飞行力学的平衡飞行解析理论,
以及基于此的火箭入轨能力评估与制导方法. 首先从

飞行力学原理角度分析因推力故障导致飞行任务失利

的机理,建立平衡飞行动力学方程并给出解析解;然后

给出制导策略, 并进一步提出平衡飞行理论应用于推

力异常火箭在线评估与决策的方法与流程; 最后开展

了数值仿真验证. 本文研究可为运载火箭遭遇推力异

常故障时自主快速生成处置策略提供新的理论与技术

支持.

2 平衡飞行理论

2.1 推力故障模式下火箭飞行运动分析

根据运载火箭飞行动力学理论
[23], 大气层外的火

箭轨迹、导弹弹道都可以用瞬时地心椭圆轨道来解

释, 因为在连续推力作用下, 其椭圆轨道是动态变化

的, 如图1所示; 但是由于任务不同, 运载火箭轨迹与

弹道导弹的弹道也有明显差异,即:运载火箭到入轨点

时的瞬时椭圆轨道近地点应在安全高度以上, 而弹道

导弹为满足打击地面目标的需要, 其末级主发动机关

机点的椭圆轨道近地点是与地球相交.
进一步, 在入轨前的大气层外飞行段, 火箭运动一

般表现为飞行高度与速度的提升过程, 但考虑到火箭

实际推重比等工程约束, 为达到更好效率, 这两种提

升并不同步, 而是有所侧重. 如在入轨点前一段, 往往

采取持续增加速度而高度变化比较平稳的制导策略

(即速度增量主要体现在周向, 径向速度量级很小, 火

箭高度变化较为平稳), 如图1所示, 此时火箭的运动正

处于瞬时椭圆轨道的远地点附近, 同时火箭推力在不

断提升近地点高度, 如此才可以运送载荷最终入轨;
而若此时火箭推力不足, 将导致火箭瞬时轨道近地点

高度提升不及时, 后续飞行中将无法避免轨迹高度降

低进入大气层并与地球表面相交, 最终导致运载任务

失败.
为了进一步说明该问题的机理, 对在推力故障模

式下的火箭运动进行力学分析. 首先建立当地水平坐
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标系(原点为火箭质心, 三坐标轴分别沿径向、周向以

及轨道面法向), 在大气层外, 火箭受力集中在轨道平

面内. 图2给出了箭体在径向和周向的受力情况. 其中,
径向受力为引力、离心力以及推力的径向分量, 合力

作用决定火箭在径向(即高度方向上)的运动, 其中离

心力与周向速度和轨道地心距相关. 周向受力为推力

的周向分量, 效果是改变周向速度大小, 周向速度变

化将直接影响径向的离心力与轨道的近地点高度, 确

切讲是周向速度增加, 则径向的离心力增加, 近地点

高度提升.
若推力足够大, 在保证径向三力平衡的基础上可

以实现周向的快速加速, 火箭快速提升近地点高度,
从而具备更高的机动变轨效率; 若推力过小, 则无法

支持径向的三力平衡, 此时若不能在生存高度范围内

有效增速, 提升离心力达到径向的受力平衡, 则火箭

飞行高度将很快下降并最终坠毁. 研究表明: 发动机

推力用于径向平衡的部分是主要的燃料损失, 因为没

有转化为速度增量(这一点可对比施加冲量控制作用

来理解); 因而在火箭故障时, 推力下降越多, 飞行时间

越长, 燃料损失(或入轨能力损失)的比例将越大. 由此

还可以引申, 如果用推力的径向分量能够保证径向力

平衡, 推力的周向分量进行加速, 并随着周向速度增

加、离心加速度增加, 平衡飞行所需的推力径向分量

会越来越小, 此时实时调整推力方向, 使得径向力一

直平衡, 而周向加速的效率会越来越高, 于是在该加

速度水平下就实现了最小的能力损失, 也就实现了连

续推力下最佳的火箭轨道调整. 上述飞行动力学分析

不仅可以揭示火箭在入轨前的大气层外飞行段发生推

力故障时任务失利的基本机理, 而且也为研究故障模

式下的快速处置策略指明了思路.

2.2 火箭平衡飞行过程的动力学建模

在火箭飞出大气层奔向目标轨道的过程中, 连续

推力的火箭受力模型如图3所示, 火箭受到地球引力

和发动机推力作用, 在当地水平坐标系中还需要考虑

离心惯性力作用.
将火箭飞行中的推力与质量变化一起归结为加速

度的变化, 在当地水平坐标系的径向与周向, 分别列写

简化的火箭飞行动力学方程如下:
图 1 (网络版彩图)火箭飞行中瞬时椭圆轨道示意图
Figure 1 (Color online) Illustration of the instantaneous elliptical
orbit of launch vehicles.

图 2 大气层外飞行段火箭的动力学分析
Figure 2 Analysis of the dynamics of launch vehicles in the
exoatmospheric flight segment.

图 3 连续推力火箭受力分析
Figure 3 Force analysis of launch vehicles with continuous thrust.
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其中, r是地心矢径, β是地心角, μ是地球引力常数, ar
和aθ是推力加速度的径向与周向分量. 考虑连续推力

加速度大小确定, 方向可调, 定义推力加速度矢量与
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这里设ac>0, 则当−π/2˂ΘP˂π/2时, 表示飞行是一个加

速过程.
为满足轨道高度稳定, 需要满足“平衡飞行”条件,

即在当地水平坐标系中径向总加速度分量为0, 速度
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此时, 平衡飞行制导律也就是推力加速度倾角为

µ
r r t

asin =

d
d

. (4)P

2

2

c

令目标圆形轨道的飞行角速度为n µ
r 3 , 射程角速

度 t
d
d , 代入式(3), 并将两式合成, 可得

a
r n t= ( ) + d

d . (5)c
2

2 2 2
2

基于式(5)求解常微分方程, 可得
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式(7)是一个定积分, 可称为连续推力作用下的飞行时

间方程, 通过积分, 可以得到从椭圆轨道到满足“平衡

飞行”条件的圆轨道的机动变轨时间, 进而可以解析从

椭圆轨道加速进入目标圆轨道的飞行过程.

2.3 平衡飞行问题求解

对式(7)中积分项的分母进行变换,令半径为r的圆

轨道引力加速度g µ
r=0 2 , 设推力加速度与圆轨道引力

加速度之比定义为 k
a
g= 1 c

0
, 并令 n= 12 2

2 , 经一

系列变换推导, 当 n< 时, 可得
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式(8)属于典型的第一类不完全椭圆积分
[24], 对其进行

积分, 可以写为如下形式:
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第一类不完全椭圆积分的求解可以借助相关研究

成果, 可以给出高阶近似解, 满足快速计算要求, 或者

利用数值积分方法进行计算.
进一步讨论: 在式(9)可以解析求解的情况下, 实

际也得到了角速度函数ω(t), t T[0, ], 因此推力加速

度倾角ΘP可以快速求解, 见推力制导律式(4). 由此, 平
衡飞行过程可以理论解析, 全过程的时间与燃耗可以

快速计算, 连续推力变轨过程的速度损失或推力效率

也可以计算得到.

2.4 平衡飞行条件分析

在式(8)求解过程中, 需要满足的条件是
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当火箭处于加速段, n时, 可以得到平衡飞行

需满足的条件为

a n g1 . (11)c

2

2 0

根据这个平衡飞行条件, 可以基于故障后的火箭

推力加速度水平判断火箭是否处于危险状态, 或者是

否具有自救能力.
进一步讨论, 由于推力加速度周向分量的存在, 周

向速度分量将增大, 带来离心加速度将不断增加的效

果, 从而达到径向力平衡所需的推力加速度分量将不

断降低, 因此周向与径向是相互耦合和相互转化的动

态过程, 故平衡飞行条件式(11)还存在一定的裕度. 如

果a n g< 1c

2

2 0, 可以根据火箭高度水平, 即火箭在

允许高度稍有降低∆h的范围内, 能否沿周向快速提速,
增加离心加速度, 从而抑制火箭进一步下降, 这可以通

过时间估算进行判断.
设想一种极端情况, 将推力加速度完全集中在周

向方向, 不考虑径向的负向加速度, 即ΘP=0, 此时推力

加速度对周向加速效果最佳, 因此径向的离心加速度

也加速最快, 经过一段时间∆T使离心加速度与引力平

衡, 此时火箭到达生存高度, 地心矢经为rL=r−∆h, 其

中∆h为高度裕度, 可以近似估算时间.
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= 2 . (12)
0

2

那么实现火箭止降为升的条件为

v v
r h a µ

r h
( + ) + >

( )
. (13)c

2

2

即离心加速度与推力加速度的和大于引力加速度, 其

中∆vθ≈ac∆T为此过程中的近似周向速度增量.
如果式(13)满足, 则火箭还有可能挽救, 即得到

“准平衡飞行”条件:

a
µ

r h v

v h
g v r

r h
>

2 2
/

+ ( )
. (14)c

2

0
2

式(14)相比式(11)的推力加速度范围有所放宽. 这决定

了需要具备的推力加速度水平, 该值与高度裕度∆h、
周向速度vθ等参数相关.

因此, 基于火箭推力故障时的高度、速度和推力

加速度等状态参数, 根据式(11)和(14)可以对火箭能否

建立平衡飞行状态进行评估. 如果故障后的推力加速

度不满足式(14), 则火箭将进入大气层坠毁; 如果满足

式(11), 则火箭直接进入平衡飞行状态; 如果故障后的

推力加速度满足式(14)而不满足式(11), 则火箭将先经

历一段高度略微变化的准平衡飞行状态, 再进入平衡

飞行状态.
需要指出的是, 平衡飞行状态仅代表暂时安全, 而

不代表坠落危险的解除, 如果火箭存在燃料泄露情况,
导致周向加速时间没有足够长, 即在燃料耗尽时仍达

不到圆轨道所需的周向速度约束, 火箭还是难以进入

安全轨道.

2.5 准平衡飞行的最佳制导律

式(14)在准平衡飞行的条件分析中选取了比较极

端的情况. 实际上在飞行过程中, 沿周向加速将使速度

增加最快, 离心加速度增加最快, 但该情况的初始径向

负加速度值也最大, 高度下降也快; 反之, 若沿径向施

加全部推力, 则径向的负加速度最小, 高度下降较慢,
但离心加速度则不能增加. 在上述两种“极端”情况之

间, 应存在着折中, 即高度降低范围有限, 又能快速实

现平衡飞行状态, 这就需要优化推力加速度倾角, 即:
使从“准平衡飞行”到“平衡飞行”的过渡时间最短, 则

燃耗最少.

用周向速度分量表示离心加速度, 记r t vd
d = ,

此时有

r
t

v
r

µ
r a

v
t a

d
d = + sin ,

d
d = cos .

(15)

2

2

2

2 c P

c P

设经过∆T后, 可以达到新的平衡, 并且认为地心

距基本不变, r=r0, 根据上述方程可以得到

v a T
r

µ
r a( + cos ) + sin = 0. (16)c P

2

0 0
2 c P

对式(16)展开, 略去二阶小量, 得到
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T

µ
r

v
r a

v a
r

sin

2 cos
. (17)0

2

2

0 c P

c
0 P

使达到平衡飞行条件的时间最短, 令
Td

d = 0
P

, 求解

可得

a
µ

r
v
r

sin = . (18)P
c

0
2

2

0

对比式(4)和式(18), 可以发现满足a n g1c

2

2 0条件

的平衡飞行状态, 以及满足

µ
r h v

v h
g v r

r h
a n g

2 2
/

+ ( )
< 1

2

0
2

c

2

2 0

条件的准平衡飞行状态, 两种情况下的制导律有显著

差异, 其几何特征如图4所示.
需要解释的是, 准平衡飞行条件下, 推力加速度的

最佳方向并不是沿径向或周向, 而是仍然兼顾两个方

向的不同作用, 才能实现到径向力平衡的飞行时间最

短. 由于平衡飞行方式代表了推力的最有效利用方式,
因此式(4)和(18)同时也是火箭入轨前的大气层外飞行

段的最优制导方案.

3 平衡飞行理论应用于推力异常火箭在线
评估与决策的方法

拥有“智慧大脑”的智能化运载火箭对自主信息感

知、快速故障检测、智能决策及实时重构等有着更强

的需求
[12]. 因此, 当遭遇推力故障时第一时间辨识出

故障模式并进行能力评估尤为关键, 对于推力系统故

障, 能否在线评估入轨能力关乎任务成败. 以上平衡飞行

理论给出了火箭飞出大气层到进入近圆轨道的基本制导

方案, 也为研究火箭推力故障模式下的评估与决策提

供了理论依据, 下面给出决策流程与在线评估算法.

3.1 火箭推力故障模式下的在线评估与决策流程

自主信息感知、快速故障检测、智能决策及实时

重构既是“智慧”火箭的特征体现, 也是火箭在线评估

与决策的一般流程. 决策是基于对入轨能力评估的,

主要分为三种情况: (1) 能量严重不足, 无法挽救, 放

弃; (2) 能量充裕, 不需要改变飞行程序, 不进行飞行干

涉; (3) 不同于前两种情况, 能量有余量, 但飞行程序需

要重构, 具体情况还可以细化. 这样就给出了评估与决

策的一般流程, 具体如图5所示, 这是提升火箭自主性

的一个重要切入点.

3.2 入轨能力评估的方法与步骤

基于平衡飞行理论, 给出推力异常情况下运载火

箭入轨能力评估的具体步骤如下.
第1步, 故障模式下的分段平均推力加速度计算.
第2步, 判断加速度大小, 是满足“平衡飞行”还是

“准平衡飞行”模式, 如果都不满足, 则不具备进入安全

轨道能力, 直接放弃挽救.
第3步, 速度增量估算. 基于有限推力加速度前提,

利用平衡飞行理论估算并比较火箭入轨所需的总速度

增量(包含实现径向平衡飞行过程中不可避免的速度

损失部分)与当前火箭实际燃料水平下所具有的速度

冲量, 若前者大, 则推力损失过大, 无法挽救, 放弃救

助; 若后者大, 进一步判断是满足“平衡飞行”条件, 还
是“准平衡飞行”条件, 据此采用相应的制导方案, 并在

线实施.
在具体的能力评估过程中, 考虑可能存在不同加

速度阶段的运动过程, 如针对芯一级推力下降故障,
芯一级工作后还不足以进入生存轨道, 需要芯二级开

机后进一步加速提升飞行速度, 直至进入圆轨道. 由

于火箭各子级的动力特性不同, 故需要分级、分段综

合计算.

4 面向工程背景的仿真分析

针对某型两级运载火箭大气层外动力飞行段的推

力故障与处置策略进行仿真分析, 设定故障模式为非

燃料泄漏的发动机推力下降故障, 针对不同故障时刻

和不同发动机剩余推力比例, 检验基于平衡飞行理论

的入轨能力评估与制导算法. 在仿真过程中, 采取第

一步进入满足安全高度的近圆轨道, 第二步提升远地

点进入大椭圆轨道的思路, 其中前一步主要考虑应用

平衡飞行理论实施轨道控制. 仿真中主要考虑J2项引

力摄动、大气阻力等摄动因素, 轨道积分采取4阶变

步长龙格库塔法, 仿真步长设置为1 s.

孟云鹤等: 基于平衡飞行理论的推力故障火箭入轨能力评估与制导方法研究

2132



4.1 基于平衡飞行理论的入轨能力综合分析

设定故障时间区间为350~750 s, 涵盖芯一级和芯

二级故障, 研究在不同时间出现不同剩余推力比例的

发动机推力故障时, 火箭系统的安全性与对策.
针对不同的发动机剩余推力比例, 基于平衡飞行

理论可以计算得到不同推力水平下的入轨能力, 如图

6所示. 根据是否满足平衡飞行或准平衡飞行条件, 推

力-时间平面可以划分为三个区域. 其中: 区域1给出了

满足平衡飞行条件、至少可以到达安全近圆轨道的发

动机剩余推力水平的约束;区域2给出了满足准平衡飞

行条件、至少可以到达安全轨道的发动机剩余推力水

平的约束; 区域3则表示推力损失比例过大, 入轨能力

是不足的,火箭已经无法挽救.因此, 图6给出了该型火

箭推力故障时的决策指南, 即根据实时推力水平可以

给出飞行控制策略.

4.2 不同推力剩余下火箭飞行轨道分析

面向该型号运载火箭的工程背景, 设定故障起始

图 4 最优制导律. (a) 平衡飞行情况; (b) 准平衡飞行情况
Figure 4 Optimal guidance law. (a) Equilibrium flight; (b) quasi-equilibrium flight.

图 5 火箭推力故障下在线评估与决策流程
Figure 5 Online assessment and decision process of launch vehicles with thrust fault.
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时间为350 s, 发动机剩余推力比例分别为55%和40%
的两种情形, 开展仿真. 发动机推力的制导律和火箭

飞行高度随时间变化曲线如图7所示.
由图7可知, 在剩余推力为55%时采取平衡飞行制

导律, 剩余推力40%时采取准平衡飞行制导律, 均可以

保证能够到达安全的近圆轨道.
在进入安全的近圆轨道后, 再执行远地点提升的

轨道机动控制. 得到近地点高度和远地点高度随时间

变化曲线如图8所示. 到达入轨点时, 针对剩余推力

55%和40%的状态, 近地点高度分别为343和305 km,
远地点高度可以进一步提升到21345和6169 km, 由此

可看出剩余推力55%时入轨能力更强; 进而, 若对剩余

推力55%的情形进一步施加高度控制策略, 将入轨点

的近地点保持225 km左右, 则最后远地点高度可提升

至25500 km, 从而可以为下一步进入中高轨道奠定

基础.
上述数值仿真表明: 基于平衡飞行理论的入轨能

力评估方法是有效的, 制导方案也是优化的. 需要强

调的是: 基于这一理论的入轨能力评估方法只需计算

第一类不完全椭圆积分, 可以采用近似公式实现解析,
其计算量小于求解常微分方程组或迭代制导方式, 也

小于轨迹规划与优化方法, 能够更好地适应箭载计算

机在线实时计算的工程背景, 可为推力故障情况下的

运载火箭在线自主决策提供重要支持.

5 结论

针对推力异常的非致命发动机故障模式下运载火

箭自主任务决策与重构制导技术开展研究, 对提高火

箭的安全性、高效性与自主性具有重要的理论价值和

工程意义. 本研究对火箭连续机动变轨的飞行动力学

过程进行了建模, 推导并提出了基于飞行力学的平衡

飞行理论, 可以有效解决火箭在发动机推力下降故障

模式下的在线入轨能力评估问题, 并给出了解析解,
可支持大气层外推力故障火箭的入轨能力评估、快速

决策与火箭轨道重构, 并具有通用性, 可适应不同参数

类型的火箭. 研究中基于平衡飞行理论及算法开发了

软件平台, 并开展了仿真分析, 仿真结果验证了平衡

飞行理论与方法的正确性, 在线入轨能力评估结果可

信, 算法计算量小, 特别适合于在线应用; 与此同时,
平衡飞行的解析理论是继径向、周向、切向连续推力

作用下轨道机动理论
[24]

的又一个新的可解析结果, 对

于复杂任务的连续推力轨道优化设计问题研究也提供

了新的思路, 具有重要的启发意义.

图 6 推力损失与入轨能力分析
Figure 6 Analysis of thrust drop and orbit entry capability.

图 7 制导律和飞行高度曲线
Figure 7 Guidance law and flight altitude profile.

图 8 近地点和远地点高度曲线
Figure 8 Altitude of perigee and apogee.
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Equilibrium flight theory-based orbit entry capability evaluation and
guidance method of launch vehicles with thrust faults
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Considering the nonfatal engine faults (e.g., abnormal thrust) of a launch vehicle in the outer atmosphere flight phase, a method based
on equilibrium flight theory for the evaluation of the vehicle’s orbit entry capability and continuous thrust guidance is proposed. First,
the mechanism of mission failure caused by abnormal thrust fault is analyzed from the perspective of flight dynamics; on this basis,
the simplified model of launch vehicle flight dynamics is established in the LVLH coordinate system, and the approximate analytical
theory of equilibrium flight is provided. The conditions of an “equilibrium flight” and a “quasi-equilibrium flight” are further
analyzed, and the differences between their guidance laws are compared. Next, the method and process of the online evaluation and
decision-making of launch vehicles with an abnormal thrust are listed. Finally, numerical simulation is performed to reveal the
relationship between thrust drop and orbit entry capability, as well as to verify the correctness and practicability of the analytical
theory of an equilibrium flight comprehensively. This simple and effective method integrates online capability evaluation and optimal
orbit guidance, which can provide theoretical and technical support for rapid autonomous fault handling of launch vehicles with thrust
faults.
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