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摘要：针对可重复使用助推飞行器在大攻角飞行过程中的耦合及干扰问题，提出了基于协调增益调度策略的姿态控制器

设计方法。首先，忽略大攻角飞行时俯仰、偏航、滚转通道间潜在的耦合，建立了有别于小扰动线性化的各通道线性化模

型，独立设计了各通道的增益调度控制器。然后，在单通道控制的基础上，说明了协调增益调度控制策略的思想。最后，

设计了协调调度控制器用于消除通道间的交叉耦合。非线性实时仿真表明，该策略使攻角最大误差降低了１～２°，侧滑

角跟踪精度提高了将近０．４°，满足可重复使用助推飞行器大攻角飞行时对系统性能指标的要求，同时控制策略的设计方

法物理概念清晰，易于工程实现。
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１　引　言

　　可重复使用助推飞行器（ＲｅｕｓａｂｌｅＢｏｏｓｔｅｒ

Ｖｅｈｉｃｌｅ，ＲＢＶ）姿态控制是一个很具有挑战性的

任务。飞行器从超音速飞行到亚音速直至着陆，

其动力学特性随着高度和马赫数剧烈变化，在这

一飞行包线内，设计一个既能满足飞行性能指标

要求，同时满足一定鲁棒性要求的不变补偿器是

不现实的［１３］，因此其控制问题涉及到处理严重的

非线性耦合和干扰问题。

一种现代非线性控制的设计方法—非线性

动态逆法［４］的基本思想是：利用被控对象的逆系

统，将被控对象补偿为具有线性传递关系的系统；

再利用线性系统的理论来实现系统的综合。该设

计方法的优点是利用非线性动态逆法设计的系

统，无需复杂的增益调度，动态特性与增益之间是

一种简单的线性、解耦、时不变的关系，并且能够

以固定增益自动适应飞行条件和构形的大范围变

化；缺点是要求飞行器系统数学模型精确，而且对

气动参数的不确定性和测量噪声敏感。

增益调度控制技术［５］在飞行器控制设计领域

得到了广泛的应用，其主要原因在于（１）该方法能

够随着飞行器系统非线性特性的变化而变化，但

严格意义上来说不是自适应控制；（２）该方法能够

利用已有成熟的线性控制分析工具来分析和设计

系统。理论上通过调度线性控制器来构成整个系

统的非线性控制器是可行的，但是控制器在飞行

包线内的不同点的阶次高而且是不一样的，即使

降阶，控制器的阶次在不同工作点保持一致也是

很困难的［６］。传统的增益调度控制方法是基于非

线性系统的小扰动线性化设计的，但是对于本文

研究的可重复使用助推飞行器在大攻角飞行且存

在交叉耦合的情况而言，小扰动线性化不合适。

针对研究对象的复杂飞行过程，本文选择增

益调度控制方法作为控制器的设计方法，提出了

协调增益调度的姿态控制方案。首先，不考虑通

道间的交叉耦合，也可把耦合看成是干扰项，然后

获得各单通道时变的线性系统，并设计各单通道

的增益调度控制器，其次，设计协调调度控制器，

进而预先获得交叉耦合项以部分消除可重复使用

飞行器各通道间的交叉耦合和外在的干扰。非线

性实时仿真证明了上述控制策略的可行性，而且

物理意义明确，工程实用性强。

２　增益调度方法

　　图１为增益调度控制系统的框图，从中可以

看出，在整个设计过程中，控制器参数是基于工作

状态的测量值以开环的形式发生变化的。因此，

增益调度控制系统可以看成是一种特殊的反馈控

制系统，它的增益是用前馈补偿来补偿调节的。

一般来说，增益调度的设计可分为４部分：

（１）确定调度变量，调度变量必须与飞行器动

力学特性密切联系，即能反映系统的非线性特性，

在实际应用中调度变量要能够可测量、变化相对

来说要缓慢，比如动压、马赫数、高度、攻角等；

（２）选取适当的工作点，工作点的选取应覆盖

对象的全飞行包线；

（３）在选取的各个工作点构造线性时不变模

型。由线性系统理论分别设计线性控制器，即设

计各个工作点处控制器的增益，并确保在每个工

作点处的闭环系统性能；

（４）通过插值获得控制器在工作点之间区域

的增益，由此得到最终的全局非线性控制器。

最后通过数字仿真或者半物理仿真来验证增

益调度方法设计的控制系统性能，飞行器控制系

统的稳定性和鲁棒性需通过大量的仿真来验证。

图１　增益调度控制系统
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３　模型及控制目标

　　本文研究的ＲＢＶ与图２所示类似
［７］，飞行时

序图如图３所示，在一定高度，ＲＢＶ与一次性芯

级分离后，利用头部和尾部的反作用控制系统调

整飞行姿态到合适位置，而后主发动机点火将

ＲＢＶ推回到发射场附近，采用机场滑行水平着

陆。芯一级启动发动机，继续加速到预订高度后

分离，芯二级发动机点火工作，把有效载荷送进预

定轨道，而后芯二级脱离轨道，再入大气层烧毁。

返回的可重复使用助推器，进行简单的维护可以

用于下次发射。

３．１　飞行器模型

假设飞行过程中滚转角保持１８０°不变，攻角

变化范围大，完整的 ＲＢＶ动力学方程见参考文

献［８９］。为了说明该方法的有效性，选取可重复

使用助推飞行器无动力下降段，此飞行段动压高，

而且飞行速度和动压变化剧烈，姿态控制任务完

全能够由舵机执行。忽略重力项，重力加速度项

在制导过程中得到补偿。经过这些假设，所用的

ＲＢＶ动力学方程如下：

　　α＝－ｔａｎβ（狑狓·ｃｏｓα－狑狔·ｓｉｎα）＋狑狕－…

犓犙（犆
α
狔·α＋犆

δ狕
狔 ·δ狕）

　　β＝狑狓·ｓｉｎα＋狑狔·ｃｏｓα＋…

犓犙（犆β狕·β＋犆
δ
狔
狕 ·δ狔）

　　

狑狓＝犕狓／犑狓＋（犑狔－犑狓）狑狔狑狕／犑狕

狑狔＝（犕狔）／犑狔＋（犑狕－犑狓）狑狕狑狓／犑狔
狑狕＝（犕狕）／犑狕＋（犑狓－犑狔）狑狓狑狔／犑狕


φ＝（狑狔ｓｉｎγ＋狑狕ｃｏｓγ）／ｃｏｓψ

ψ＝狑狓ｃｏｓγ－狑狕ｓｉｎγ

γ＝狑狓＋ｔａｎψ（狑狔ｓｉｎγ＋狑狕ｃｏｓγ）

， （１）

式中α为攻角；β为侧滑角；φ为俯仰角；ψ为偏航

角；γ为滚转角；狑狓，狑狔，狑狕 为角速度；犕狓，犕狔，犕狕

为绕体轴系的气动和舵面总作用力矩；犑狓，犑狔，犑狕

为转动惯量；δ狓，δ狔，δ狕 表示舵偏角；犓犙 为气动系

数。

由式（１）可知，飞行器之间存在动力学和惯性

耦合，气动系数之间存在隐含的耦合。特别是

ＲＢＶ在大攻角飞行的同时，保持了滚转角及零侧

滑角的飞行状况。

３．２　控制目标

控制器的设计必须满足以下要求：攻角指令

响应是零状态误差，上升时间低于１ｓ，滚转角指

令响应零状态误差，侧滑角在整个飞行过程中保

持在０．５°以内；各通道增益调度控制器在所选工

作点时，系统满足幅值裕度＞６ｄＢ，相角裕度

＞４５°；在部分气动力系数变化±２０％及常值风干

扰时系统满足鲁棒性能要求。

图２　类似的可重复使用助推飞行器
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图３　飞行时序图
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４　姿态控制器设计

　　设计ＲＢＶ的姿态控制时，假设状态变量（α，

β，γ，狑狓，狑狔，狑狕）是可以获得的，但实际上要通过

加表和速率陀螺测量得到，在下降段，制导律生成

狔相和狕相的过载指令，然后把过载指令转换成

滚转角 （或者假设攻角和侧滑角测量准确，当然

仿真时对测量值会进行滤波处理），输入到自动驾

驶仪［１０］。

４．１　设计方法

如前所述，ＲＢＶ动力学系统是一个强耦合的

非线性系统，而且在大攻角、高马赫数、气动变化

剧烈情况下飞行，因此采用有利于增益调度方法

的线性设计模型，且同时能体现系统非线性特性
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的设计方法是一个挑战。目前的方法是利用小扰

动线性化思想得到一系列线性化的对象模型，最

后通过调度变量，插值得到对象整个飞行过程的

非线性控制器。

由于ＲＢＶ在大攻角飞行时，传统的小扰动

线性化思想并不适用，因此本文对研究的 ＲＢＶ

提出了协调增益调度姿态控制方案。首先，忽略

各通道之间的交叉耦合，在飞行包线内的各工作

点以冻结系数法形成各独立通道的线性模型，根

据增益调度方法，分别单独设计俯仰、偏航、滚转

通道的非线性控制器；然后由协调增益调度控制

器构成通道间的预先交叉耦合以部分消除系统间

存在的耦合。在本文的增益调度设计方法中，马

赫数体现了 ＲＢＶ的非线性特性，而且能够实时

测量，故被选为调度变量。

４．２　单通道增益调度控制器设计

要分别设计单通道控制系统，首先忽略飞行

器通道间的耦合（也可把通道间的耦合当着干

扰），由式（１）得到不考虑耦合情况下各通道的动

力学方程分别如下（均考虑舵机模型）：

俯仰通道：

　　

α＝狑狕－犓犙（犆
α
狔·α＋犆

δ狕
狔 ·δ狕）

狑狕＝犓狕
１
犿α狕·α＋犓狕

２
犿δ狕狕 ·δ狕＋犓狕

３
犿
珡狑狕
狕 ·珡狑犣，

δ狕＝τ狕（－δ狕犮－δ狕）

（２）

根据式（２），考虑飞行包线内不同工作点的俯

仰通道线性模型（不同工作点的选取在后面的仿

真中有说明），针对不同工作点的线性系统模型，

利用经典控制方法设计了飞行器各工作点的线性

控制器。

在获得俯仰通道不同工作点线性模型的控制

之后，通过线性插值策略对这些控制器参数进行

插值，得到满足系统性能要求的俯仰通道增益调

度控制器参数。其俯仰通道线性系统的控制结构

如图４所示。

图４　俯仰通道控制系统框图

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｐｉｔｃｈｃｈａｎｎｅｌｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

　　根据以上所述相同的设计方式，不同工作点

滚转通道，偏航通道的控制系统框图分别见图５，

图６。同理得到满足滚转、偏航通道性能要求的

各增益调度控制器。

图５　偏航通道控制系统框图

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｙａｗｃｈａｎｎｅｌｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

图６　滚转通道控制系统框图

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｒｏｌｌｃｈａｎｎｅｌｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

偏航、滚转通道：

　　


β＝狑狔＋犓犙（犆

β
狕·β＋犆

δ
狔
狕 ·δ狔）

狑狔＝犓狔１犿
β
狔·β＋犓狔２犿

δ
狔
狔 ·δ狔＋犓狔３犿

珡狑
狔
狔 ·珡狑狔，

δ狔＝τ狔（－δ狔犮－δ狔）

（３）

　　

狑狓＝犓狓
１
犿δ狓狓 ·δ狓＋犓狓

２
犿
珡狑狓
狓 ·珡狑狓．

γ＝狑狓

δ狓＝τ狓（－δ狓犮－δ狓）

（４）

４．３　协调调度控制器设计

由ＲＢＶ动力学方程（１）可知，ＲＢＶ的三通道

之间存在着耦合，比如ＲＢＶ的俯仰运动、滚转运

动都将通过耦合作用导致偏航运动的发生，从而

产生相应的侧滑角。为了抑制三通道之间的耦合

作用，需要在设计ＲＢＶ控制器时，将单通道设计

的控制器人为地耦合起来，消除 ＲＢＶ飞行过程

中可能产生的较大的侧滑角，称之为协调控制策

略。

进一步由式（１）知，ＲＢＶ俯仰通道通过两条

支路狑狓ｃｏｓα和（犑狕－犑狓）狑狓狑狕／犑狔 影响偏航通

道，而偏航通道也通过两条支路狑狓β，狑狔β和（犑狓

－犑狔）狑狓狑狔／犑狕 影响俯仰通道，通过（犑狔－犑狕）

狑狔狑狕／犑狓 影响滚转通道。从理论上讲，增加类似
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的５条协调控制支路，取支路增益与以上对应的

支路增益相同，但符号相反，就可以实现三通道之

间的解耦，消除交叉耦合作用的目标。由于支路

在ＲＢＶ本体内部，物理上无法实现。因此，本文

把协调控制支路移到舵机输入端，减小交叉耦合

作用的影响，通过调整协调控制支路的增益来实

现设计目标。

针对ＲＢＶ飞行过程中有大攻角，大机动的

实际情况，提出了适合该 ＲＢＶ飞行控制要求的

协调增益调度策略。考虑到ＲＢＶ侧滑角比攻角

小得多，偏航对俯仰运动的交叉耦合作用不显著

的实际情况，可以不考虑偏航对俯仰运动的交叉

耦合作用，而且整个飞行过程中偏航角速度、滚转

角速度很小，故不用考虑（犑狕－犑狓）狑狕狑狓／犑狔，狑狓

ｃｏｓα，狑狓β，狑狔β的耦合影响。这样，协调控制只

考虑惯性交叉耦合项（犑狔－犑狕）狑狔狑狕／犑狓，（犑狔－

犑狕）狑狔狑狕／犑狓，即引入狑狓狑狕，狑狔狑狕 两条支路。协

调增益调度控制框图如图７示，协调增益调度控

制器的参数也是通过调度变量插值得到，最终在

整个飞行包线内获得协调增益调度控制器。

图７　协调增益调度控制系统框图

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｓｃｈｅｄｕｌｅｄｃｏｎｔｒｏｌ

ｓｙｓｔｅｍ

５　仿真验证

　　为了验证本文所提出的协调增益调度控制律

的可行性及有效性，在前面介绍的 ＲＢＶ飞行时

序的下降段选取仿真条件：即攻角为 ３．２～

３５．１°；滚转角保持１８０°；侧滑角在零度附近；马赫

数在４．２～４．８之间进行仿真验证，整个过程选择

马赫数为调度变量。

同时为了对比验证气动参数变化对控制律的

鲁棒性，取气动参数犿狕狑狕 拉偏２０％，气动参数

犿狔狑狔拉偏－２０％及加入２５ｍ／ｓ常值风的纵向

（ａ）单通道增益调度控制器作用时的攻角

（ａ）Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

（ｂ）单通道增益调度控制器作用时的侧滑角

（ｂ）Ｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

（ｃ）单通道增益调度控制器作用时的滚转角

（ｃ）Ｒｏｌｌａｎｇｌｅｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

图８　通道增益调度控制器作用时的姿态角

Ｆｉｇ．８　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｓｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

４９５２ 　　　　　光学　精密工程　　　　　 第１８卷　



（ａ）增加协调增益调度控制器作用时的攻角

（ａ）Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｗｉｔｈｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｓｃｈｅｄｕｌｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

（ｂ）增加协调增益调度控制器作用时的姿态角

（ｂ）Ｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅｗｉｔｈｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｓｃｈｅｄｕｌｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

（ｃ）增加协调增益调度控制器作用时的滚转角

（ｃ）Ｒｏｌｌａｎｇｌｅｗｉｔｈｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｓｃｈｅｄｕｌｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

图９　增加协调增益调度控制器作用时的姿态角

Ｆｉｇ．９　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｓｗｉｔｈｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｓｃｈｅｄｕｌｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

干扰进行仿真验证，所有仿真验证都在初始的非

线性模型下进行。

图８的仿真表明了在只有３个单通道增益调

度控制器，且部分气动参数变化±２０％及纵向常

值风干扰时，对 ＲＢＶ非线性模型作用时系统的

响应。在上述仿真条件下，仅仅在相位裕度≥６０°

和幅值裕度≥９．８３时能够满足系统指标，但是侧

滑角相比考虑协调调度策略时大，攻角跟踪有误

差，滚转角保持在１８０°，整体上并不能完全满足

系统性能要求。对于实际物理系统而言，控制系

统相位裕度及幅值裕度不能太大。

图９的仿真表明，在考虑协调增益调度控制

器且部分气动参数变化±２０％及纵向常值风干扰

时，攻角能够完全跟踪指令信号，侧滑角接近于

０°，滚转角一直保持在１８０°，完全能够满足系统性

能指标要求，而且对气动参数的不确定性有很好

的鲁棒性，说明协调调度控制策略能够部分消除

耦合和抑制干扰，是一种主动消除和抑制策略，物

理意义清楚，工程实用性强。

６　结　论

　　通过事先消去耦合及在飞行各工作点冻结变

系数的思想，实现飞行器各通道在工作点的模型

线性化，克服了传统小扰动线性化在飞行器大攻

角飞行时线性化的困难。本文在单通道增益调度

控制器的基础上，提出了协调增益调度策略，并分

析确定了协调调度支路的选择，最终设计了协调

增益调度姿态控制器。系统仿真表明协调增益调

度策略不仅能够削弱系统耦合的影响，而且在常

值风干扰及气动参数变化±２０％情况下，能保证

攻角误差最大值在１°以内，比单通道增益调度控

制方法使攻角最大误差降低了１～２°，侧滑角跟

踪精度提高了接近０．４°。得到的结果对ＲＢＶ这

样高稳定、高精度系统来说极其重要，该方法对强

耦合系统尤其适用，不仅能消除系统的干扰，而且

具有一定的鲁棒性。
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［８］　ＣＯＳＴＡＲＲ．Ｒｅｅｎｔｒｙｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｄｅｓｉｇｎｕｓｉｎｇ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｉｏｎ［Ｃ］．犌狌犻犱犪狀犮犲，犖犪狏犻

犵犪狋犻狅狀 犪狀犱 犆狅狀狋狉狅犾 犆狅狀犳犲狉犲狀犮犲 犪狀犱 犈狓犺犻犫犻狋．

犃犐犃犃，犕狅狀狋狉犲犪犾，犆犪狀犪犱犪，２００１：４２１９４２３０．

［９］　ＮＯＲＩＨＩＯＫ，ＫＡＫＡＳＨＩＫ，ＪＵＮＩＣＨＩＲＯＫ．　

Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒａｒｅｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅ

［Ｊ］．犜狉犪狀狊．犑犪狆犪狀犛狅犮．犃犲狉狅．犛狆犪犮犲犛犮犻．２００４，

１５６（４７）：９９１０７．

［１０］　ＳＣＨＵＭＡＣＨＥＲ Ｃ，ＫＨＡＲＧＯＮＥＫＡＲ Ｐ Ｐ．

Ｍｉｓｓｉｌｅａｕｔｏｐｉｌｏｔｄｅｓｉｇｎｕｓｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｇａｉｎ

ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇａｎｄｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｉｏｎ［Ｊ］．犑狅狌狉狀犪犾

狅犳犌狌犻犱犪狀犮犲，犆狅狀狋狉狅犾，犪狀犱犇狔狀犪犿犻犮狊，犕犻犮犺犻

犵犪狀，１９９８，２（２１）：２３４２４３．

作者简介：

　许江涛（１９７５－），男，湖北天门人，博士

研究生，１９９９年、２００４年于哈尔滨工业

大学分别获得学士、硕士学位，主要从

事导航、制导与控制，飞行器动力学建

模和惯性技术的研究。Ｅｍａｉｌ：ｈｉｔ＿ｘｊｔ

＠１６３．ｃｏｍｍｏｂｉｌｅ：１５８４５００１０２９

吕世良（１９７４－），男，山东郓城人，硕

士，助理研究员，１９９９年、２００６年于哈

尔滨工业大学分别获得学士、硕士学

位，主要从事自动控制和空间遥感成像

处 理 方 面 的 研 究。Ｅｍａｉｌ：ｌｖｓｈｉｌ

ｉａｎｇ１００＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ

导师简介：

　崔乃刚（１９６５－），男，辽宁沈阳人，教

授、博士生导师，１９８６年于国防科技大

学获学士学位，１９８９年、１９９６年于哈尔

滨工业大学分别获得硕士、博士学位，

主要从事飞行器总体设计、非线性滤波

及应用、导航系统研究及飞行器动力学

与控制等方面的研究。Ｅｍａｉｌ；ｃｕｉ＿

ｎａｉｇａｎｇ＠１６３．ｃｏｍ
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