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摘　　　要 : 为了改善重复使用运载器末端区域能量管理段的控制系统性能 ,提出了一种基于轨迹线性化

的俯仰角控制回路结构 ,该结构由伪逆模型前馈和反馈控制组成.根据瞬时平衡的定义 ,沿轨迹剖面线性化 ,

获得了伪逆模型的设计方法 ,形成俯仰控制结构.以高空超声速飞行为例 ,进行了俯仰角控制设计 ,并与常规

反馈控制相比较.结果表明 ,基于轨迹线性化的俯仰角控制 ,可以改善控制系统的动态性能 ,减小反馈回路的

负担 ,降低积分饱和的可能性.
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Abstract : To improve t he performance of terminal area energy management cont rol sys2
tem for reusable launch vehicle , t he pitch at tit ude cont rol system architect ure based on t raj2
ectory linearization was developed , which includes two part s : p seudo2inverse model and feed2
back cont rol system. U sing the concept of instantaneous equilibrium , t he p seudo2inverse

model was designed by t rimming the whole p rofile and t he pitch at tit ude cont rol system ar2
chitect ure was built . Take example for t he flight p hase of high altit ude and super sonic , t he

system was designed and compared with t raditional feedback cont rol system. The result s

show t hat t he cont rol system by t rajectory linearization can improve t he t ransition perform2
ance , offload t he feedback loop , and reduce t he possibility of integrator saturation.
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reusable launch vehicle (RL V)

　　重复使用运载器 ( RLV)在末端区域能量管

理 ( TA EM)表现为一个复杂的对象特性[123 ] ,马

赫数、动压和高度变化剧烈 ,在较短的时间内经历

超声速、跨声速和亚声速 ,剧烈的状态变化使俯仰

控制系统的设计变得相对复杂.另外 ,由于高空时

的俯仰控制系统的动态特性较差 ,很难快速的实

现俯仰角跟踪控制.因此 ,控制系统必须适应快速

的状态变化 ,满足系统跟踪要求.

Zhu J 等提出了一种基于轨迹线性化的非线

性跟踪控制方法[428 ] ,并把其应用到上升段和再入

段.轨迹线性化控制对飞行轨迹上的任一点进行

设计 ,可以实现系统的非线性跟踪.

本文根据 RL V 的对象特点 ,提出了一种适

合 TA EM 的基于轨迹线性化的控制结构 ,给出

了“瞬时”平衡的配平概念和轨迹线性化方法 ,并

对高空时的俯仰控制系统进行了设计与仿真.
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1　RL V的动力学模型

　　假设 RL V动力学模型的状态变化为

Ûx = f ( t , x , u) (1)

式中 x是状态 , u是输入 , t是时间.

仅考虑姿态运动时 ,状态变量 x主要包括欧

拉角向量Θ和绕机体轴的角速率向量Ω

Θ =

φ

θ

ψ
, 　Ω =

p

q

r

(2)

输入 u包括升降舵、副翼和方向舵

u =

δe

δa

δr

(3)

RL V姿态动力学方程为

ÛΩ =

Ûp
Ûq
Ûr

= - J - 1ΩbJΩ + J - 1 M (4)

其中 Ωb =

　0 - r 　q

　r 　0 - p

- q 　p 　0

,

M =

M x

M y

M z

, J =

　J x 0 - J xz

　0 J y 　0

- J xz 0 　J z

,

J - 1 =
1
Γ

J z 0 J xz

0
Γ
J y

0

J xz 0 J x

,Γ = J x J z - J 2
xz ,

J x , J y , J z , J xz 为转动惯量 , M为控制力矩.

RL V姿态运动学方程为

ÛΘ =

Û<
Ûθ

Ûψ
=

1 tanθsin < tanθcos <

0 cos < - sin <

0 sin <
cosθ

cos <
cosθ

·

p

q

r

(5)

2　基于轨迹线性化的控制回路结构

　　所谓的轨迹线性化即是在轨迹剖面的任意一

点上进行线性化.基于轨迹线性化的控制系统设

计思想就是将非线性跟踪问题转化成一个线性时

变 L TV 稳定问题 ,然后根据 L TV 稳定理论 ,使

整个闭环系统沿标称轨迹达到稳定性要求[428 ] .

将 RL V 动力学模型的输出分为测量输出 y

和性能输出η

y = g( t , x , u)

η = h( t , x , u)
(6)

用 (·) 表示标称状态、标称输入和标称输出 ,则

x , u ,η满足

Ûx = f ( t , x , u)

η = h( t , x , u)
(7)

用 (·) 表示状态误差、输入误差和输出误差 ,则

x , u ,η满足

x = x - x

η =η - η
(8)

跟踪误差的动态特性为

x
·

= x - Ûx = f ( t , x, u) - f (t , x, u) = F( t , x, u, x, u)

η =η-η = h(t , x, u) - h( t , x, u) = H( t , x, u, x,u)

(9)

由式 (9)可以看出 ,对于给定轨迹的跟踪控

制 ,跟踪误差的动态特性直接与标称的状态和输

入相关 ,可以采用按输入补偿的复合控制的形式 ,

即前馈加反馈的形式.因此 ,基于轨迹线性化的控

制问题主要解决两个问题 :用于前馈的伪逆模型

计算和用于反馈的线性控制器设计.

图 1给出了基于轨迹线性化的控制结构 ,包

括前馈和反馈 ,系统根据输出形成被控指令 �η ,

同时得到轨迹剖面上的标称飞行状态 �x ,经过伪

逆模型的解算得到标称的输入 �u ;同时 ,通过反馈

通道的控制跟踪标称的指令.因此 ,基于轨迹线性

化的控制系统设计是一个二自由度控制设计的问

题 ,既要解决标称的输出到输入的映射 ,又要设计

反馈控制 ,保证系统稳定性和跟踪性能.

图 1　基于轨迹线性化的控制系统结构

Fig. 1　Control system configuration

by trajectory linearization

2 . 1　伪逆模型

　　对于任意的给定标称轨迹剖面的特征状态η

都对应一个控制输入 u ,这个从标称的输出到输

入的映射η → u : u = u(η) 用“伪逆模型”来定

义.理论上 ,若这个映射是 RL V 的非线性模型的
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逆模型 ,则系统的跟踪误差为零.但在物理上很难

得到准确的逆模型 ,这既依赖于逆模型物理实现

的难度 ,又依赖于非线性模型的准确性.

RL V的动力学特性非线性很强 ,很难通过非

线性的动力学模型直接得到逆模型的数学描述 ,

为了得到可实现的逆模型表现形式 ,可以将非线

性的问题转化为线性问题 ,即轨迹线性化.沿轨迹

剖面进行线性化 ,根据线性化的动力学模型求解

非线性逆模型的表达形式.

2 . 2　反馈控制器

　　对于 RL V 来说 ,并不是所有的状态量都是

可测量的 ,也并不是所有的反馈量都是状态量.因

此 ,输出反馈相对于状态反馈是一种更好的选择 ,

输出反馈控制的形式为

�u = K·�η (10)

则系统的控制律为

u = �u + K·�η (11)

根据动力学特性的不同选择不同的反馈信

号 ,形成不同的控制策略和控制结构 ,即可满足控

制系统的要求.控制系统设计时 ,在各个工作点上

进行控制规律的设计 ,并通过增益调度实现整个

飞行过程的控制.

由于 RLV 的低动态特性 ,对轨迹的跟踪能

力差 ,采用这种结构的优点就是可以提高非线性

跟踪动态性能 ,减小反馈回路积分环节的负担.

3　伪逆模型

　　TA EM 段舵面是 RL V 控制的直接手段 ,通

过控制舵面的偏转控制力矩的大小 ,实现姿态控

制.伪逆模型的计算需要根据轨迹剖面上的状态

获得标称的控制舵面.

3 . 1　力矩的计算

　　由式 (4)可知 ,RL V跟踪轨迹剖面飞行时 ,标

称俯仰力矩满足

�M z = ÛqJ y + �p �r ( J x - J z ) + ( p2 - r2 ) J xz (12)

而 �Ω满足

�Ω =

�p
�q
�r

=

1 0 - sinθ

0 cos �< cosθsin �<
0 - sin �< cosθcos �<

<
·

θ
·

ψ
·

(13)

根据式 (13) ,由标称轨迹上的标称状态即可计算

得到标称轨迹上的标称力矩.

由于 RL V在末端区域能量管理段完全依赖

舵面进行控制 ,所以需要将标称力矩转化为标称

的舵面输入.但是 ,从力矩到舵面的映射很难通过

动力学模型直接得到 ,可以沿轨迹进行线性化 ,将

非线性的飞行状态变化描述为平衡状态和线性模

型的组合描述形式 ,从线性化的模型中得到标称

舵面.

3 . 2　“瞬时”平衡的定义与条件

　　不考虑横侧向的影响 ,轨迹剖面上蕴含了

RL V所有的纵向状态变量[9210 ] .由于 RL V 沿轨

迹剖面飞行时不存在严格意义上的平衡状态 ,只

是“瞬时”的平衡下滑状态. RLV“瞬态”平衡状态

可以定义为除了速度和高度外的所有状态均为常

值或零的状态 ,即所有的角速度分量为常值或零 ,

所有的加速度分量为零.“瞬时”稳态下滑状态为

α·, Ûθ, Ûq ≡0 (14)

式中α是迎角 ,表征了力和力矩的平衡条件.

由于 RL V 持续减速 ,所以沿速度轴向的力

是不平衡的 ,而法向则可以处于瞬时平衡状态 ,合

力在法向的分量为 0 ,且合力矩为 0 ,即

L = mgcosγ , M = 0 (15)

3 . 3　沿轨迹剖面的线性化与配平

　　理论上 ,轨迹上的任意一个点都可以用平衡

状态和线性模型来描述 ,对于 RL V 任意飞行轨

迹都可以用无穷平衡状态来逼近.根据“瞬时”平

衡的定义 ,对轨迹剖面进行配平和线性化.

首先要确定平衡状态的条件 ,有多少状态和

控制变量是独立的 ,余下的变量有什么约束.对于

“瞬时”平衡状态 ,首先希望高度、速度和轨迹倾斜

角恒定 ,高度、速度和轨迹倾斜角固定后 ,再融入

瞬时平衡状态 (14) ,即可计算使 RL V“瞬时”稳定

的δe ,α ,θ以及此时的加速度.

3 . 4　“伪逆模型”的计算

　　RL V无动力返回时的质量是相对固定的 ,其

平衡状态与轨迹剖面上的高度、马赫数相关.沿轨

迹剖面进行配平与线性化 ,即可得到不同状态下

的平衡状态.在平衡状态附近较小的范围内 ,所有

的状态都可以进行线性描述 ,任意相邻两个平衡

状态 x i 和 x i+1 之间的状态对应的舵面 �δe 可以描

述为

�δe = �δe ( i) + �δe (Δ�Ma ,Δ�H) (16)

的形式 ,通过插值计算得到标称舵面输入

�δe = f - 1 ( �Ma ,θ, �H) (17)

式 (17)所描述的伪逆模型的形式并不是真正

意义上的全补偿 ,它依赖于风洞试验数据 ,由于试

验数据的不确定性 ,伪逆模型存在误差 ,该误差可
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以由反馈系统补偿.

4　TAEM俯仰控制回路

4 . 1　俯仰角反馈控制回路结构

　　RL V俯仰角反馈控制是一个典型的内/外回

路结构 ,内回路为俯仰角速率指令控制回路 ,外回

路根据俯仰角偏差形成俯仰角速率指令 ,通过俯

仰角速率控制实现俯仰控制.

俯仰角速率指令控制的控制律为

�δe = Kq·q + Kp ( qc - q) + Ki∫( qc - q) dt (18)

�δe 表示反馈控制产生的舵面增量 ; qc 是俯仰角速

率指令 ; Kq是俯仰角速率反馈增益 ; Kp 是俯仰

角速率控制前向通道的比例增益 ; Ki是俯仰角速

率控制前向通道的比例增益.

俯仰角速率指令由俯仰角偏差信号形成 ,其

控制律的形式为

qc = Kθ·(θc - θ)

θc =θ( y)
(19)

Kθ是俯仰角反馈增益 ,θc是俯仰角指令 ,θ( y) 直

接在轨迹剖面上获得.

在不同的高度和速度处 ,以线性模型为基础 ,

进行控制律设计 ,并通过增益调度保证 RL V 在

整个飞行过程中的稳定性.

4 . 2　基于轨迹线性化的俯仰控制回路结构

　　根据俯仰反馈控制策略和前馈“伪逆模型”的

实现 ,对图 1进行变形 ,即可得到 RL V 基于轨迹

线性化的俯仰控制结构 (图 2) .

图 2　基于轨迹线性化的俯仰控制系统结构图

Fig. 2　Pitch control system configuration

by trajectory linearization

在轨迹剖面上得到俯仰角指令θc 和用于逆

模型的标称马赫数 �M a 和高度 �H ,θc , �Ma 和 �H
经过 f - 1 ( �Ma ,θ, �H) 得到前馈控制量 �δe .θc 和θ

相比较形成俯仰角速率指令 ,进而得到升降舵的

增量 �δe .基于轨迹线性化的俯仰角控制规律为

δe = �δe + �δe (20)

由于 �δe 具有一定的不确定性 ,为了防止前馈

的过补偿 ,将 �δe 打折后引入俯仰角控制的前馈通

道中 , �δe 的不确定引起的偏差由反馈回路承担.

4 . 3　与常规反馈控制的异同

　　常规的反馈控制系统将不同状态下的配平舵

面δetrim ( Ma , H) 形成俯仰角指令增量Δθc

Δθc = - δetrim / Kθ (21)

则俯仰角指令为

θc =θ( y) +Δθc =θ( y) - δetrim / Kθ (22)

控制律的形式为

δe = Kq ·q + Kp (θc - θ) + Ki∫(θc - θ) d t (23)

基于轨迹线性化的控制和常规的反馈控制采

用相同的反馈控制结构和反馈控制增益 ,二者的

差异在于基于轨迹的标称舵面直接加在控制量

中 ,而基于状态的配平舵面则通过指令的形式实

现 ,且经过了积分环节的作用 ,后者带来的俯仰角

偏差容易使积分环节饱和 ,产生较大的俯仰角控

制偏差 ,不利于跟踪控制.

5　实例研究

　　以 RL V 高空声速低动压飞行为例 ,设计俯

仰角控制回路.

5 . 1　配平状态与伪逆模型的实现

　　在轨迹剖面上的 30 km ,27 km和 25 km处进

行配平 ,得到不同状态的平衡状态.图 3 中“◇”、

“☆”和“□”表示不同高度的配平迎角 ,“○”、“+”

和“×”表示不同高度的配平舵面. 图 4 是表征

RL V纵向运动模态的特征根的分布.

图 3　配平迎角和配平舵面

Fig. 3　Trimmed angle of attack and elevator

由图 3可以看出 ,在相同高度、相同马赫数

时 ,轨迹倾斜角对配平的影响较小 ;马赫数对其影

响较大 ,马赫数越大 ,配平迎角越小 ,配平舵面也

越小 ,且随马赫数的变化呈近似线性变化.因此 ,
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标称的舵面描述为马赫数和高度的函数.

由图 4可知 ,RLV在这三个高度处表征长周

期模态的特征根全部集中在虚轴附近 ,自然频率

很小.表征短周期模态的特征根按高度分布在虚

轴左侧 ,与长周期相比 ,稍微远离虚轴 ,其阻尼特

性和频率特性也很差.

将不同高度和马赫数下的配平状态 ,形成数

据表格 ,进行插值计算 ,即可得到标称的舵面.

图 4　特征根的分布

Fig. 4　Eigen values of RLV

5 . 2　非线性仿真结果

　　以 V = 900 m/ s ,α= 8°,θ= 6°, q = 0°,

H = 30 km为初始条件进行仿真 ,各状态的变化

曲线见图 5～图 9.图中实线表示基于轨迹线性化

的控制系统仿真结果 ,虚线表示常规反馈控制系

统的仿真结果.

图 5　俯仰角变化曲线

Fig. 5　Response of pitch angle

由图 5和图 6可以看出 ,由于 RLV本身的低

动态特性 ,常规的反馈控制系统带宽较小 ,不能跟

踪预先设计的俯仰角指令.同时俯仰角积分很快

达到饱和状态 - 8°,相当于积分回路断开 ,带宽减

小 ,系统不再具有减小误差的能力.基于轨迹线性

化的控制系统则可以改善俯仰角控制的动态性

能 ,减小稳态误差 ,调节时间在 5 s之内 ,稳态误差

控制在 0. 2°范围内 ,且俯仰角积分值在较小的范

围内.
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由于俯仰角跟踪控制的不同 ,引起各状态响

应的不同.图 7和图 8为迎角和速度的响应曲线 ,

由于常规反馈控制俯仰角偏差较大 ,迎角较大 ,速

度变化率较大.相反 ,基于轨迹线性化的控制系统

俯仰角偏差小 ,迎角和速度相对于前者变化较小.

图 9为升降舵的变化曲线 ,常规反馈控制的

舵面偏转主要来自俯仰角偏差和积分环节 ,由于

积分饱和产生的舵面已达到 - 8°,而此时还存在

俯仰角偏差 ,所以舵面较大.而基于轨迹线性化的

控制由于前馈的作用 ,消除了由于积分带来的滞

后 ,速度和姿态快速达到了标称状态的要求 ,舵面

也逐渐达到标称的舵面值.

图 9　升降舵变化曲线

Fig. 9　Behavior of elevator

因此 ,基于轨迹线性化的控制不仅可以改善

控制系统的动态性能 ,而且可以消除积分引起的

滞后 ,减小反馈回路的负担 ,降低积分饱和与

windup 现象的可能性.

6　结　论

　　本文针对 RLV 在末端区域能量管理段的对

象特点 ,提出了一种适合 TA EM 的基于轨迹线

性化的控制系统结构 ,该控制结构包括伪逆模型

和反馈控制系统.根据 RL V 的飞行特点 ,给出了

瞬时平衡的概念和轨迹线性化方法 ,形成了基于

轨迹线性化的俯仰控制系统结构.以高空超音速

飞行段为例 ,进行了控制系统设计与仿真.结果表

明 ,采用基于轨迹线性化的控制系统 ,可以改善控

制系统的动态性能.

　　基于轨迹线性化的控制系统对于这种高度和

速度剧烈变化、且具有低动态特性的飞行器是一

种非常合适的控制结构.后续工作中将对控制结

构做更深入的研究 ,使其更加系统和完善.
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