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摘　 要：空中安全分离是评价中低速组合体飞行器飞行性能的重要指标。 针对组合体飞行器空中分

离问题，引入影响箱及安全分离走廊的概念，提出一种快速获取组合体飞行器安全分离区域的数值方

法：影响箱－走廊法，并采用该方法对某组合体飞行器的适宜分离区域生成进行研究。 对某型号组合

体飞行器的分离过程进行了介绍及简化；阐述了影响箱、安全分离走廊的概念及影响箱－走廊法的逻

辑及流程；在此基础上，通过数值仿真的方式，确定某组合体飞行器的单体安全分离区域；对该方法应

用于飞行器空中实时分离等领域进行了延伸介绍。
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　 　 组合体飞行器作为一种符合特定作战任务需求

的新概念飞行器，伴随着空中作战的现代化及任务

目标的多样化应运而生［１］。 其可通过组合、分离的

方式，调整整机气动构型及作战单位数目，综合了大

型无人机长航程及小型无人机机动灵活的特点，能
够充分发挥整机及各组成单机的作战优势。 对于组

合体飞行器而言，空中分离过程作为其任务剖面中

的最关键环节，其完成情况将直接影响分离后任务

执行的效果。 而由于分离问题自身非线性、非定常、
强耦合等特性，使得得到该问题的精确解变得极为

困难。 因此，如何设计简单、快速且精度高的研究方

法，对该问题进行简化，从而获得安全可靠的空中分

离区域，并给出适宜的分离策略，成为该领域研究的

关键。
目前，国内外针对单体飞行器空中分离的研究

方法，根据流程区别，可以划分为直接预测方法

（ＤＰＭ）和间接预测方法（ ＩＰＭ） ［２］。 ＤＰＭ 类方法最

早正式应用于二十世纪九十年代的美国，伴随着大

规模高速并行计算机的使用，该方法由于精度高而

受到关注［３］。 而在国内，二十一世纪初，郭正等［４］

首次应用 ＤＰＭ 方法分析外挂物投放；刘周等［５］ 将

重叠网格和挖洞的思想引入 ＤＰＭ 方法，对其进行了

修正；铁鸣等［６］ 将该方法程序化，汇总成一种用于

多学科耦合联动仿真的系统；董杨彪等［７］ 对该方法

进行了改进，引入了分阶段网格重构的思想，改善计

算效率，提高计算精度；蒋崇文等［８］ 基于该方法，提
出了一种网格扰动域的更新方法，既提高了网格装

配的效率，又有效地避免了“孤点”问题在多体分离

动力学分析中的影响。 ＩＰＭ 类方法最早应用于美国

宇航局建立的 ＮＥＡＲ 系统［９］，该系统采用简单的细

长体理论，主要用于飞行器外挂物的分离分析。 随

后，该方法被国外诸多研究多体分离动力学的学者

所采用和发展。 在国内，二十一世纪初，王竞男

等［１０］采用 ＩＰＭ 思想，用牛顿力学方法研究导弹；王
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鑫等［１１］将拉格朗日方法应用到该方法的求解中，产
生了明显的问题简化效果；蒋增辉等［１２］ 将该方法的

轨迹确定思想进行了修正，对分离时垂直加速度不

足问题进行了补偿，提高了分析的精度；贾洪印

等［１３］利用该方法，采用灵敏度分析等手段，对多体

动力学分离问题进行了快速度量，大大缩短了分析

周期。 另外在多体飞行器空中分离方面，宋威等、艾
邦成等［１４⁃１５］先后对 ＩＰＭ 类方法和 ＤＰＭ 类方法的应

用概况进行了综述。
然而，现行的 ２ 类方法，不论是 ＩＰＭ 类方法还

是 ＤＰＭ 类方法，都相当繁琐。 不仅需要建立大宗数

据库，运行周期长，而且自身可移植性差，在工程领

域以及精度要求较低的场合适用性不强。 因而，为
了提高分析速度，缩短分析周期，本文拟参考 ＩＰＭ
类方法中网格测量法原理，设计一种易满足精度要

求、速度快、可移植的分离问题数值分析方法，即影

响箱－走廊法。 本文将围绕该方法，对其逻辑、流程

进行介绍，并结合一个应用案例给出研究结论。

１　 组合体飞行器分离过程概述

本文研究对象为某并联构型组合体无人飞行

器。 该飞行器自身具备互联及分解的能力，并联的

各个单体总质量均不超过 ３５ ｋｇ，且单体自身不携带

动力来源（但允许携带小型推力器用于辅助姿态调

整），在分离后做无动力滑翔。
综合飞行器本身的使用环境、飞行性能，同时进

一步考虑到飞行器本身需要具备良好的分离条件，
所设计的组合体飞行器构型和单体构型如图 １
所示。

图 １　 某组合体飞行器整机及单机构型

组合体飞行器分离过程，是指其在空中分解时，
从单体飞行器与组合体其余部分之间的连接机构分

开开始，直到单体完全离开组合体的作用范围为止

的整个时间段。
根据分离过程中受力特点的不同，将分离过程

划分为分离机构作用区域（见图 ２ａ））及组合体对单

体影响区域（见图 ２ｂ））２ 个阶段。
２ 个阶段中，第一阶段由于时间较短，可以简化

为在恒力作用下的刚体瞬时冲击问题，直接采用多

体动力学分析的方法即可求解，因而本文重点对第

二阶段的分析方法进行研究。 为了合理处理主体与

单体之间不断变化的气动干扰影响，本文将以作用

力的变化体现气动干扰。 引入影响箱及走廊 ２ 个概

念。 其中，影响箱代表组合体通过干扰流场，对单体

产生不可忽略气动力作用的区域，在影响箱中，组合

体对单体气动干扰的影响不可忽略。 走廊代表影响

箱中满足单体安全分离条件的区域，在走廊中，单体

具备安全分离的环境支持，仅通过简单调节自身控

制系统，即可达成安全分离的目的。

图 ２　 组合体飞行器分离过程示意图

由于分离过程本身呈现出非线性、非定常、强不

确定性等特征，对该问题的精确求解难以实现。 在

确保精度的前提下，需要对该过程进行简化。 常见

的简化思想有准定常简化思想、线性化思想、参数化

思想等。 本文选用准定常简化思想，对问题进行

简化。

２　 影响箱－走廊法的介绍

２．１　 影响箱－走廊法的简化思想及创新点

影响箱－走廊法通过准定常分析、解耦处理、切
片拼接等技术手段，规避了传统分离问题 ＩＰＭ 和

ＤＰＭ 方法流程繁琐、周期长、适用性局限的缺点，可
以用于解决飞行器空中多体投掷、空中多体分离轨

迹设计与优化等技术难题，为实现飞行器空中分离

轨迹的精确化与多影响因素参数化提供了切实可行

的技术指导，其重点简化思想及创新点如下所述：
１） 借鉴了网格测量法的准定常分析思想，采用

相对简捷的准定常方法来研究非定常问题，避免了

对联立方程的求解，极大减少了方法所需数据库

规模；

·１８４·
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２） 通过合理设计影响箱的方式规避传统方法

中需要搭建的大部分冗余网格，极大地减少了后续

的运算量，缩短了运行周期；
３） 避免了传统方法与控制的耦合设计，巧妙结

合切片理论，采用切片、拼接的方式对影响箱进行求

解，得到完整的安全分离走廊，即可得出相应分离

策略。
２．２　 影响箱－走廊法的逻辑

影响箱－走廊法的逻辑图如图 ３ 所示。

图 ３　 影响箱－走廊法逻辑图

本方法通过对已知组合体气动构型进行分析，
并配合气动分析及有限元分析的手段，提取相关构

型参数，将其转化成升力取值范围，组成升力条件，
并采用该条件依次确定单体包线及组合体巡航曲

线，由所得曲线提取出单体适宜分离环境。 以适宜

分离环境为初始条件，选择 ｋ⁃ｅｐｉｓｉｏｎ 湍流模型进行

气动仿真分析，根据受力情况确定影响箱尺寸。 采

用切片理论对影响箱进行分割求解，将所得各切片

拼接，即可得到单体初步分离走廊。 最后，将该走廊

用于控制系统设计，重复该流程，直到满足控制系统

设计要求为止，所得到的走廊即为单体安全分离走

廊。 最终根据分离走廊得到单体分离策略。
与传统方法仅可以用于地面求解相比，影响箱

－走廊法同样可以用于飞行器实际飞行过程中对于

适宜分离区域的实时搜索，本文总结与展望部分对

该情况进行了说明。

２．３　 影响箱－走廊法的流程

影响箱－走廊法的流程图如图 ４ 所示。

图 ４　 影响箱－走廊法流程图

影响箱－走廊法的主要流程分为构型参数提

取、单体分离包线确定、组合体巡航曲线确定、典型

方向受力分析、影响区域确定、走廊确定、走廊修正

７ 个步骤。 根据求解目标的不同，可以将步骤 １ ～ ３
划分为方法的预备阶段，即组合体适宜分离环境确

定，将步骤 ４～ ７ 划分为方法的实施阶段，即组合体

适宜分离区域确定。
２．３．１　 组合体适宜分离环境确定

１） 构型参数提取

对表 １ 所示参数进行提取。
表 １　 待提取构型参数

构型

参数

飞行

高度

飞行

速度

最小

升力

最大

升力

巡航

攻角

最大飞

行高度

符号 ｈ ｖ Ｌｍｉｎ Ｌｍａｘ ｄ ｈｍ

２） 单体分离包线确定

基于初选的飞行参数，从取值范围中选定初始

点，通过气动仿真得到该点的气动力数值。 以初始

点流体参数为已知条件，采用迭代法对单体飞行器

气动构形进行计算，迭代计算格式如下：
（１） 保持高度不变，将速度视为未知数，根据升

力系数的定义式给出速度求解公式（１），求得当前

高度下为满足升力条件所需的速度。
０．５ρ０ｖ２０
０．５ρｖ２

＝
Ｌ０

Ｌ
（１）

式中： ρ０ 为初始点气流密度；ｖ０ 为初始点气流速度；
ρ 为待求点气流密度；ｖ 为待求点气流速度；Ｌ０ 为初

始点升力，通过仿真获得；Ｌ 为待求点升力，通过升

·２８４·
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力条件确定。
（２） 保持速度和升力不变，按照等间距的原则

调整输入高度，将新高度对应速度视为未知数，根据

升力的定义式给出速度求解公式（２），即可求得新

状态下的速度。
０．５ρｙｚｖ２ｙｚ
０．５ρｗｚｖ２ｗｚ

＝ １ （２）

式中： ρｙｚ 为已知点气流密度；ｖｙｚ 为已知点气流速度；
ρｗｚ 为未知点气流密度；ｖｗｚ 为未知点气流速度。

以输入速度为横坐标、以输入高度为纵坐标，将
迭代所得样本点逐点连接，形成的曲线即为所需的

组合体飞行器单体分离包线，被该曲线半包围的区

域即为单体适宜分离区域。
３） 组合体巡航曲线确定

基于得到的单体分离包线，以单体分离包线上

的各点流体参数作为初始条件，对组合体进行气动

仿真，输出各状态下组合体的升力，进而根据平飞原

则，结合任务指标确定组合体质量的取值范围。 随

后，选择迭代步骤（２）中的初始点，对组合体进行流

体动力学仿真，得到该点的气动力数值。 最后，将升

力条件中单体安全分离升力范围调整为组合体平飞

时的升力取值，重复步骤（２）的迭代过程，将所得到

的一系列离散点相邻点逐点连接，即可得到组合体

巡航曲线。
２．３．２　 组合体适宜分离区域确定

１） 典型方向受力分析

基于组合体巡航曲线，从曲线上选取某个巡航

点，采用该点的流体参数作为后续气动仿真分析的

初始参数；选取该环境下单体远离组合体的几个不

同方向作为典型方向，选取各典型方向上单体相对

于组合体的一系列不同的相对位置作为待分析离散

点，保持组合体位置不变，将单体置于一系列离散

点，得到一系列分离模型，对各分离模型进行气动仿

真；对仿真结果进行六自由度受力分析，将得到的气

动力变化情况作图表示。
２） 影响区域确定

根据各个方向受力情况的分析结果，从中选择

升力、阻力和俯仰力矩变化情况作为判断标准，即第

一评价指标，并由此界定各方向分离边界。 将各个

方向的分离边界点相互连接，所包围的封闭区域即

为初步影响区域。
３） 走廊确定

根据获得的初步影响区域，结合任务指标进一

步对其进行切割和筛选，得到用于分析的单体分离

区域，即影响箱。 对所得到的单体分离区域进行切

片处理，即选取某个典型方向作为切片方向，按照一

定间距对其进行切片，根据精度需求，可以将切片间

距设定为百分之一至千分之一切片方向影响箱尺

寸。 对所得到的各切片，采用垂直于其切片方向的

任意一个表面代替整个切片进行分析。 对单体具有

向组合体方向发生偏航、滚转、相对位移缩小 ３ 种姿

态 ／位置变化趋势进行受力分析，确定满足相应情况

时，偏航力矩、滚转力矩、侧向力的取值范围，作为第

二评价指标。 对各切片，利用第二评价指标作为判

断依据，该方法的逻辑图如图 ５ 所示。

图 ５　 切片处理算法逻辑图

如图 ５ 所示，在切片上选定初始标记点，而后通

过气动仿真的方式获取标记点的气动参数，采用第

二评价指标对其进行筛选，对筛选所获得的 ２ 种不

同类型点进行连接，即为待分析连线。 针对待分析

连线采用二分法，确定连线上的临界点，将各临界点

相连，获得迭代边界。 判断所得边界是否满足切片

精度要求，如果不满足要求，则返回，重新确定第二

评价指标；直到满足要求后，对影响箱边界及迭代边

界进行复合，所围成的区域即为该切片上的分离区

域。 最后，将所得各个切片进行拼接，其中位于各切

片上的适宜分离区域相互拼接组成的区域即为单体

初步分离走廊。
４） 走廊修正

基于所得到的单体初步分离走廊，选择控制策
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略、设计控制系统，并对其控制效果进行仿真检验，
判断单体在现有外部分离环境及内部控制系统的共

同作用下，能否沿该走廊脱离影响区域，并且精度满

足任务要求。 若单体可以满足上述要求，则该走廊

即为单体最终分离走廊；若不满足上述要求，则返回

步骤 ３）走廊确定过程调整第二分离指标及切片间

距，对走廊进行完善和细化，重复走廊确定及走廊修

正过程步骤 ３） ～ ４），直到满足上述要求为止，则所

得到的走廊即为单体安全分离走廊。

３　 一种基于互联－分解的组合体飞行
器单体分离走廊确定

３．１　 组合体适宜分离环境确定

３．１．１　 构型参数提取

根据组合体飞行器尺寸特征以及任务要求，初
步确定组合体飞行速度为 ６０～１１０ ｍ ／ ｓ，飞行高度为

１ ０００ ～ １１ ０００ ｍ。 对组合体的升阻比情况进行分

析，将气流作为不可压缩流处理，忽略雷诺数及马赫

数对升阻比的影响，分析攻角变化对于组合体飞行

器升阻比的影响情况，从初步确定的工况中，选择

６０ ｍ ／ ｓ 飞行速度，１ ０００ ｍ 飞行高度作为气动仿真

的初始环境，采用 ｋ⁃ｅｐｉｓｉｏｎ 湍流模型，ＳＩＰＭＬＥ 算法

进行仿真，得到组合体飞行器升阻比随攻角变化如

图 ６ 所示。

图 ６　 组合体飞行器升阻比随攻角变化情况

由图 ６ 可知，组合体在攻角 ４° ～８°范围内，升阻

比可达 １４ 左右，具备良好的巡航特性。 另外，在邻

近取整的原则下，当组合体飞行器在 ５°攻角下巡航

时，组合体具备最佳的巡航性能。 因而，后续的所有

分析均基于 ５°攻角展开。
对组合体的分离机构受力情况进行有限元仿

真。 对于组合体而言，其受力情况最恶劣的部位在

内侧单体与主体交界面。 如图 ７ 所示，当组合体仅

受重力时，该交界面所所受最大应力为 ３２４．５４ ＭＰａ
（连接件材料 ＴＣ４ 屈服强度 ８９５ ＭＰａ），安全系数为

２．７６，符合强度要求。

图 ７　 组合体分离机构所在面应力分析图

如图 ８ 所示，当组合体巡航攻角增大时，组合体

升阻比将急剧减小。 取升阻比 ８ 作为临界状态，可
得适宜组合体巡航的最大攻角为 １０°。 此时，组合

体中单个单体所受升力为 ７１２．５７ Ｎ，取 ０．８５ 的余度

用作调整，即可认为单体分离时所受最大升力不可

超过 ６００ Ｎ。

图 ８　 组合体升阻比随大攻角衰减示意图

３．１．２　 飞行器包线确定

假设单体分离时，组合体处于巡航状态，因此可

以确定，升力大于 ３５０ Ｎ，联合 ３．１．１ 节结构及发动

机所给出的约束，即可得单体分离时升力范围为

３５０～６００ Ｎ，另外，对组合体发动机进行选型，可大

致确定组合体发动机的工作环境不超过对流层，即
不大于 １１ ０００ ｍ，由此确定了单体安全分离需具备

的升力条件。
选取初始点飞行速度为 ６０ ｍ ／ ｓ，飞行高度为

１ ０００ ｍ，飞行攻角为 ５°，对单体进行气动仿真，测得

升力为 ３１８ Ｎ，阻力为 ４８．３ Ｎ。 结合上述条件，选定

速度迭代间隔为 ５ ｍ ／ ｓ，高度迭代间隔为 １ ０００ ｍ，
按照方法的一般流程分别进行速度迭代和高度迭
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代。 由此，得到由升力条件约束下单体分离时的速

度、高度取值范围，作出单体适宜的分离包线如图 ９
所示。

图 ９　 单体适宜分离包线示意图

由图 ９ 可知：对应任意高度处，为了达成所给定

的升力条件约束，单体需要具备一定的分离速度上

下限，该限度随着单体分离高度的增加而增加，并且

分离速度的涵盖区间也伴随着分离高度的增加而增

大；在分离包线所围成的半封闭区域内，任意一点均

可满足单体分离的升力条件，即单体在该环境下，具
备安全分离的前提。
３．１．３　 组合体巡航曲线确定

由分离发生在组合体巡航过程中的假设可知，
由 ３．１．２ 节所确定的单体分离包线同样可以视为组

合体所对应的巡航曲线。 由此出发，对组合体展开

气动仿真，仿真条件同 ３．１．２ 节所得单体分离包线

上的某离散点。 对仿真结果进行汇总，可得组合体

主体在分离包线范围内升力范围为 ４ ４２５． ６ ～
８ ５８７．６ Ｎ，根据飞行器平飞时升力等于重力，反推

选择相应条件下组合体主体的重力为 ４ ５００ Ｎ，进而

可得组合体重力为 ５ ９００ Ｎ。 由此知，当组合体处于

巡航状态时，升力需保持为 ５ ９００ Ｎ。 类似于 ３．１．２
节，按方法一般流程进行速度迭代和高度迭代，由此

即可算得一系列离散点数据。 将所得的离散点按顺

序进行整理，即可做出一条完整的速度－高度曲线，
即为组合体巡航曲线，如图 １０ 所示。 由图 １０ 可知：
在图中曲线上任意一点进行飞行器分离，均满足单

体安全分离时的升力条件，即升力大于重力、结构强

度及发动机性能均满足要求。 单体在图中任意一点

分离的瞬间，组合体均处于平飞的巡航状态，组合体

在该巡航状态下，具有最大升阻比，满足了整体任务

对于组合体大航程、长航时的要求。

图 １０　 组合体巡航曲线示意图

３．２　 组合体适宜分离区域确定

３．２．１　 影响箱的确定

从组合体巡航曲线中选择整体飞行环境相对良

好的工况———巡航高度 ２ ０００ ｍ，巡航速度 ６６．６ ｍ ／ ｓ
的样本点，对组合体展开气动分析。 对于其他各点

的分析与该点完全一致。
对影响区域做箱体假设。 以分离点作为坐标原

点，分别以侧向、上下向、前后向作为坐标轴，建立空

间直角坐标系。 根据对流场的定性分析，仅保留主

体后上方的区域作为单体分离箱的分析范围；选取

侧向、上向、后向作为 ３ 个典型方向，对最外侧两单

体分离后的组合体进行气动仿真分析，并整理受力

情况。 选择采样点线性采集和指数采集相结合的方

式。 选取的初始采样侧向间隔单位为 １０ ｍｍ，上向

间隔单位为 ５００ ｍｍ，后向间隔单位为 １ ０００ ｍｍ；对
待分析对象采用非结构化网格生成策略，选择边界

层初始厚度为 ２ ｍｍ，增长率为 １．２，层数为 ５ 层，所
生成的面网格如图 １１ 所示。

图 １１　 待分析对象的面网格示意图

经过多次调整比对，最终确定仿真条件如表 ２
所示。

对气动分析结果进行整理，以侧向受力情况为

例，得到该方向的六自由度受力变化情况如图 １２
所示。
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表 ２　 典型方向受力分析仿真条件表

求解

模式

求解

算法
求解器

操作

压力 ／
Ｐａ

来流

速度 ／
（ｍ·ｓ－１）

来流

方向

湍流

模型

入口

类型

出口

类型

模型

类型

收敛

因子
监视器 初始化

平均迭

代次数

稳态

求解

ＳＩＭＰＬＥ
算法

压力基

求解器
７９ ５００ ６６．６

与水平面

呈 ５°夹角

标准

ｋ⁃ｅｐｉｓｉｏｎ
模型

速度入

口条件

自由

出流
壁面

力参数

０．５，湍流

参数 ０．３

残差监视

器，力 ／力
矩监视器

Ｈｙｂｒｉｄ
初始化

８００

图 １２　 侧向六自由度受力变化示意图

　 　 选择各方向各采样点升力、阻力以及俯仰力矩

作为评价指标，对相应指标与单体自由飞行时各方

向受力做相对误差计算，当二者之间误差最后一次

达到 ５％时，可以认为组合体对单体的影响忽略不

计，即达到影响箱边界。 经上述分析所得到的影响

箱尺寸如图 １３ 所示，则该区域即为待分析的单体分

离区域。

图 １３　 影响箱尺寸示意图

３．２．２　 走廊的确定

按照影响箱－走廊法的一般流程，沿展向对影

响箱进行切片处理，选取切片间隔为 １０ ｍｍ。
对单个切片进行分析，给出走廊的评价指标。

将单体具有向组合体方向发生偏航、滚转、相对位移

缩小 ３ 种姿态 ／位置变化趋势简称为内卷、内滚、内
吸（如图 １４ 所示）。

图 １４　 内卷、内滚和内吸受力情况示意图

对 ３ 种情形受力情况进行分析可知，内卷、内滚

和内吸对应偏航力矩、滚转力矩和侧向力取负值的

·６８４·
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情况，以相应受力情况作为单个切片上适宜分离区

域的判断指标。
分别对影响箱内表面和外表面采用判断指标进

行分析，选择的各分析点及得到的符合约束的区域

如图 １５ 所示。

图 １５　 典型切片适宜分离区域

将经过分析后的各切片进行拼接，各切片上分

离区域所围成的封闭区域即为相应的单体初步分离

走廊，该走廊即为后续分离策略研究中单体安全分

离轨迹所形成的包络。
３．２．３　 走廊的后续修正及结果

根据上文分析所得到的初始走廊，对组合体控

制系统进行设计，并结合具体的设计结果及控制效

果，判断初始走廊是否在组合体自身控制的范围内，
从而对初始走廊进行相应的优化处理。

图 １６　 单体安全分离走廊示意图

　 　 最终，将结果融合后，得到的区域（如图 １６ 所

示）即为最终要求的单体适宜分离走廊，即单体最

终适宜分离轨迹的包络区域，可用于指导后续分离

策略的设计。

４　 总结与展望

作为一种针对组合体飞行器安全分离走廊的实

用快速生成方法，影响箱－走廊法通过舍弃一部分

精度的方式，极大地缩短了运行周期，最终得到单体

安全分离走廊，可以直接用于指导后续组合体分离

策略的设计，并简化后续控制系统的设计流程。
而就该方法的应用领域而言，其应用范围并不

仅限于文中所述的组合体飞行器分离问题。 由于该

方法自身具备的优势和特点，该方法在以下方面，也
有着可预见的应用前景：

其一，在飞行器分离及空中投掷领域，该方法可

以作为传统方法的先行方法，与传统方法有机结合，
可得到高精度的飞行器分离轨迹，与单纯应用传统

方法相比，该方法的引入可以极大地节约后续的计

算空间和时间；
其二，在飞行测试领域，该方法作为一种快速性

方法，由于其本身运算量较少、代码量低，经过适度

改进，可以应用于组合体飞行器在空中实时确定相

应单体的分离轨迹、作战单位在空中实时确定相应

战斗部的抛掷轨迹等多种情景。 通过在飞行器中植

入该方法的分析程序，在空中飞行时，飞行器可以随

时确定适宜分离轨迹，判断当前条件是否适宜于分

离，从而给出适宜的分离策略，极大地提升了飞行器

使用的灵活性。
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