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摘　 要:针对飞行器的飞行特点和自身的气动结构ꎬ建立了其助推段纵向控制的非线性数学模

型ꎬ给出了静稳定性和模态特性的分析ꎬ发现了飞行器纵向快速发散的动态特性ꎮ 根据飞行任

务和运动特点ꎬ从稳定性、频率特性、轨迹敏感性等方面对两种控制策略进行对比分析ꎮ 结果

表明ꎬ控俯仰角作为高超声速飞行器助推段的控制律是更为有效合理的纵向控制策略ꎮ
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０　 引言

某高超声速飞行器利用火箭助推器内燃料产生的巨

大推力将飞行器送入满足飞行任务的马赫数－高度窗口ꎬ
然后分离火箭进入无动力运动模态ꎮ

高超声速飞行器的助推段纵向控制特有的难点:一是

飞行速度和高度跨越范围大ꎬ气动特性差别大ꎻ二是助推

发动机燃料消耗ꎬ飞行器在助推过程中有较大的质心变

化ꎬ而质心变化将影响飞行器的稳定性和操纵性ꎮ
目前ꎬ对于高超声速无动力纵向控制方案的研究较

多ꎬ但是对于助推段的纵向控制问题阐述得较少ꎮ 因此本

文将分析助推段的运动特性ꎬ并研究讨论两种纵向姿态控

制方案的可行性ꎬ结合飞行器的任务给出助推段合理的纵

向控制方案ꎮ

１　 建模与对象特性分析

１.１　 对象特性建模

高超声速飞行器助推段构型复杂ꎬ质量、惯量和质心

随着助推发动机燃料的消耗实时变化ꎻ助推段飞行包线

大ꎬ马赫数、高度变化剧烈ꎬ飞行器气动特性变化大ꎮ 因此

建立整个助推段飞行过程的六自由度仿真模型ꎬ需要对大

气环境、地球模型以及飞行器自身的气动、执行机构、推
力、质心、质量以及惯量进行建模分析ꎮ

基于作者所在实验室开发的“高超声速飞行器动力

学通用模型库”架构ꎬ结合上述本文研究对象的特有属

性ꎬ图 １ 给出了助推段非线性数学模型搭建的整体框架

图ꎮ 其中 ｕ 表示舵面的输入量ꎬ包括气动舵和燃气舵ꎻ ｙ
表示输出量ꎬ主要是迎角、侧滑角和马赫数ꎮ
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图 １　 飞行器助推段非线性数学模型

１.２　 对象特性分析

１)纵向静稳定性分析

飞行器纵向静稳定性主要是指飞行器的气动焦点与

质心之间相对关系ꎬ纵向静稳定性导数可以表示为:

ｍα
ｙ ＝(Ｘ

－

Ｇ－Ｘ
－

Ｆ)Ｃα
Ｌꎻ (１)

式中:Ｘ
－

Ｇ ＝ＸＧ / ｃ
－
ꎬＸ

－

Ｆ ＝ ＸＦ / ｃ
－
ꎬ分别为飞行器质心、焦点在平

均气动弦长上的相对位置ꎻｃ
－
为平均气动弦长ꎻＣα

Ｌ 为升力

系数对迎角的偏导数ꎮ 当 ｍα
ｙ <０ 时ꎬ质心在气动焦点之
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前ꎬ表示纵向是静稳定的ꎬ否则纵向静不稳定ꎬ且 ｍα
ｙ 的值

越大ꎬ静不稳定程度越大ꎮ
图 ２ 给出了飞行器的助推段不同马赫数下纵向静稳

定导数随迎角的变化曲线ꎮ 可以看出ꎬ在马赫数从 ０.４ ~
６.５ 的过程中ꎬ纵向静不稳定ꎬ且马赫数越小ꎬ纵向静稳定

导数越大ꎻ即静不稳定的程度越大ꎻ同时马赫数越大ꎬ静不

稳定导数越小ꎬ在一定程度上提高了静稳定性ꎮ
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图 ２　 纵向静稳定导数曲线

２)模态特性分析

飞行器的纵向模态通常由短周期模态和长周期模态

组成ꎬ分别对应纵向运动状态方程的极点ꎬ即一对大共轭

复根和小共轭复根ꎮ 纵向静不稳的飞行器其短周期模态

特征根退化为一个实根和一个带有短周期阻尼比ꎬ周期类

似于长周期运动的新振荡模态ꎬ称为第三振荡模态[１－２] ꎮ
沿着高度－马赫数标称轨迹剖面ꎬ固定迎角－４°ꎬ选取

覆盖整个助推段的特征点进行配平和小扰动线性化ꎬ根据

每个状态点的纵向特征根分布定性分析飞行器在助推段

的动稳定性ꎮ
由表 １可知ꎬ由于纵向静稳定导数>０ꎬ助推段整个飞行

过程中都存在由短周期模态特征根退化而来的正实根ꎮ 随

着马赫数增大ꎬ飞行器燃料消耗ꎬ质心前移ꎬ纵向静稳定导数

变小ꎻ动压的变化趋势是先随着速度增大而快速增大ꎬ后随

着大气密度减小又减小[３]ꎮ 从表 １ 中可以看出ꎬ正实根数值

大小的变化趋势是随着马赫数增大而减小ꎬ说明助推段内纵

向动态发散的趋势主要由纵向静不稳定特性导致的ꎬ而高速

使得正实根的数值变大ꎬ加剧了快速发散的特性ꎮ

表 １　 助推段纵向特征根

马赫数
高度

ｈ / ｍ
正实根 负实根 共轭复根

１ ３ １３１ ３.７６ / ０.０２ －４.１３ / －０.０６ —

２ ８ ５８２ ５.６４ －５.９７ －５.９３×１０－３±１.８９×１０－２ ｉ
３ １３ ５９９ ５.１８ －５.４４ －４.４８×１０－３±１.１６×１０－２ ｉ
４ １７ １６６ ４.８３ －５.０５ －１.５８×１０－３±１.１０×１０－２ ｉ
５ ２０ ６７０ ４.１６ －４.３２ ９.６９×１０－４±９.８７×１０－３ ｉ

６ ２４ ９１０ ３.１４ －３.２６ －６.２０×１０－４±７.７７×１０－３ ｉ

２　 纵向控制策略

飞行器助推段的控制系统总体结构图如图 ３ 所示ꎮ
首先根据飞行任务和飞行器自身飞行约束生成轨迹参数ꎬ
即纵向制导指令和纵向控制指令ꎬ然后对纵向制导回路进

行高精度的高度和高度下沉率跟踪ꎬ生成纵向控制指令的

修正量ꎬ最后由姿态内回路实现对控制指令的响应ꎮ
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图 ３　 助推段控制系统总体结构图

本文主要讨论助推段的控制律ꎬ因此不解释轨迹和制

导律的设计过程ꎮ 纵向姿态控制若采用迎角控制和俯仰

角控制都可以起到增稳的作用ꎬ下面将比较迎角反馈控制

律和俯仰角反馈控制律下助推段控制系统的稳定性和完

成飞行任务的能力[４] ꎮ
迎角控制律如式(２)所示ꎬ俯仰角控制律如式(３)所

示ꎮ 其中:δｅ 为升降舵ꎻα 为迎角ꎻαｃ 迎角指令ꎻθ 为俯仰

角ꎻθｃ 为俯仰角指令ꎻｑ 为俯仰角速率ꎻＫα、Ｋθ 为 ＰＩＤ 参数ꎮ
δ ｅ ＝Ｋα(α－αｃ)＋Ｋα

ｑ ｑ (２)
δ ｅ ＝Ｋθ(θ－θｃ)＋Ｋθ

ｑｑ (３)

３　 迎角控制回路

３.１　 开环特性分析

１)根轨迹分析

在助推段标称轨迹上选取状态点(马赫数为 ２ꎬ高度

为 ８ ５８２ｍꎬ迎角为－４°)配平线性化ꎬ得到迎角到升降舵的

传递函数为:
Δα( ｓ)
Δδｅ( ｓ)

＝ ０.００８ ３０５ ５( ｓ－１ ３８１)
( ｓ＋５.９６６)( ｓ－５.６３９)

×

( ｓ＋０.０２０ １４)( ｓ－０.０１０ ２)
( ｓ２＋０.００７ ０６７ｓ＋９.５７６×１０－５)

(４)

其中包含不稳定极点 ５.６３９ꎮ
对于本文的研究对象ꎬ助推段的增稳控制是控制系统

设计考虑的首要环节ꎮ
根据控制律公式(２)ꎬ给出根轨迹示意图ꎮ 可见ꎬ首

先角速率反馈和迎角反馈影响了负极点和共轭极点的轨

迹ꎬ其次随着反馈增益 Ｋα 增大ꎬ正实根的轨迹不变ꎬ仍然

向着较小的正零点移动ꎬ因此始终存在的正零点决定了迎

角反馈回路中长周期无法稳定的闭环特性(图 ４)ꎮ

图 ４　 Δα(ｓ) / Δδｅ(ｓ)反馈根轨迹示意图

􀅰９８１􀅰
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２)频率特性分析

图 ５ 给出了迎角到升降舵的开环频率幅值曲线和相

位曲线ꎮ 可见ꎬ迎角到升降舵的低频增益很小ꎬ意味该单

输入单输出系统不具有良好的命令跟踪性能和良好的低

频干扰衰减性能ꎮ
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图 ５　 Δα(ｓ) / Δδｅ(ｓ)开环频率特性

总结以上讨论ꎬ迎角到升降舵回路中由于存在右半平

面零点ꎬ导致右半平面的极点始终无法被拉回左半平面ꎮ
而右半平面极点和零点将严重限制系统可获得的性

能[５] ꎮ 系统的极点取决于该系统固有的动态特征方程ꎬ
由线性系统动态方程的特征矩阵 Ａ 的特征值确定ꎬ改变

极点的唯一方法是重新设计飞行器气动结构ꎻ系统的零点

取决于传感器、发动机是如何与状态耦合的ꎬ在线性系统

中ꎬ零点由所有的矩阵 Ａ、Ｂ、Ｃ 和 Ｄ 决定[６] ꎮ 因此ꎬ零点

可因选择使用新的传感器信息而改变ꎬ这也是本文讨论控

制变量使用迎角还是俯仰角的重要意义ꎮ

３.２　 轨迹灵敏性分析

飞行器纵向二维质点运动方程如式(５)所示ꎮ 可见

迎角不仅仅是用来产生气动力ꎬ还用来产生发动机推力 Ｔ
沿轨迹线方向的分量 Ｔｎ ＝Ｔｓｉｎαꎬ在 Ｔｎ 的作用下控制 Ｈ－Ｖ
轨迹[７] ꎮ

Ｈ
􀅰
＝Ｖｓｉｎγ

γ
􀅰
＝Ｔｓｉｎα

＋Ｌ－Ｇｃｏｓγ
ｍＶ

Ｖ
􀅰
＝Ｔｃｏｓα

－Ｄ－Ｇｓｉｎγ
ｍ

(５)

当飞行速度到马赫数为 ２ 时接入迎角控制ꎬ给出迎角

指令－１° ~ －５° [８] ꎮ 图 ６ 给出了不同迎角下飞出的高度－
马赫数轨迹曲线ꎬ可见:

１)迎角控制下ꎬ迎角小范围波动就会引起高度较大

变化ꎮ
２)在马赫数为 ４ 进入窗口时ꎬ迎角－３°的高度曲线在

窗口上边界ꎬ迎角－４°的高度曲线在窗口下边界ꎬ进入窗

口的迎角裕量只有 １°ꎬ进入窗口较难ꎮ
由此可得ꎬ迎角控制下高度轨迹对于迎角的敏感性太

强ꎬ若实际飞行中不确定性对迎角有所干扰ꎬ极易导致轨

迹偏离无法完成飞行任务ꎮ
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图 ６　 迎角控制下高度－马赫数曲线

４　 俯仰角控制回路

４.１　 开环特性分析

１)根轨迹分析

在助推段标称轨迹上选取状态点(马赫数为 ２ꎬ高度

为 ８ ５８２ｍꎬ迎角为－４°)配平线性化ꎬ得到俯仰角到升降舵

的传递函数为:
Δθ( ｓ)
Δδｅ( ｓ)

＝ １１.４６８(ｓ＋０.２８４ ２)
( ｓ＋５.９６６)( ｓ－５.６３９)

×

(ｓ＋０.０２３ ８８)
( ｓ２＋０.００７ ０６７ｓ＋９.５７６×１０－５)

ꎻ (６)

与迎角到升降舵的传递函数相比ꎬ未出现右半平面的

零点ꎬ极点相同ꎮ
根据控制律式(３)ꎬ给出俯仰角到升降舵的根轨迹示

意图ꎮ 可见随着增益 Ｋθ 增大ꎬ正实根向左半平面移动先

形成负实部绝对值较小的共轭极点ꎬ后可变成负实部绝对

值较大的共轭极点(图 ７)ꎮ

图 ７　 Δθ(ｓ) / Δδｅ(ｓ)反馈根轨迹示意图

２)频率特性分析

图 ８ 给出了俯仰角到升降舵的开环频率幅值曲线和

相位曲线ꎮ 可见ꎬ相比于迎角ꎬ俯仰角到升降舵的低频开

环增益较大ꎬ大约是 １０ 倍ꎬ表示俯仰角反馈系统具有良好

的命令跟踪性能和良好的低频干扰衰减性能ꎻ在中频段ꎬ
俯仰角反馈和迎角反馈一样ꎬ幅值均较小ꎬ动态特性差ꎬ需
要调节合理的增益参数改善动态特性ꎮ
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图 ８　 Δθ(ｓ) / Δδｅ(ｓ)开环频率特性

４.２　 轨迹灵敏性分析

将式(５)的质点运动方程改成式(７)ꎬ Ｈ
􀅰􀅰

主要取决于

Ｔｓｉｎθꎬ那么动力爬升的高度跟踪也可以认为是对俯仰角

的跟踪ꎮ

Ｈ
􀅰􀅰

＝Ｔｓｉｎθ＋Ｌｃｏｓγ－Ｄｓｉｎγ－Ｇ
ｍ

(７)

助推段纵向全程采用俯仰角控制ꎬ给出 ７ 条俯仰角指

令轨迹ꎬ分别为标称俯仰角剖面和将其上下平移－５° ~ １°
的俯仰角剖面ꎮ 图 ９ 给出了跟踪各俯仰角剖面飞出的高

度－马赫数轨迹曲线ꎬ可见:
１)相比于迎角控制ꎬ俯仰角小范围内波动不会引起

高度较大的变化ꎮ
２)在马赫数为 ４ 进入窗口时ꎬ俯仰角变化 ６°范围内

的高度都在窗口高度边界内ꎬ进入窗口较易ꎮ
由此可得ꎬ俯仰角控制下高度轨迹对于俯仰角的敏感

性较弱ꎬ拥有容忍俯仰角偏差完成飞行任务的能力ꎮ

５　 结语

本文着重研究助推段迎角反馈控制律和俯仰角反馈

控制律的可行性问题ꎮ 首先给出了特性分析方法和结果ꎬ
发现飞行器在火箭助推段纵向静不稳定程度较大ꎬ因此增

稳纵向模态是纵向控制的基础ꎮ 在此基础上ꎬ本文给出了

反馈迎角加俯仰角速率和反馈俯仰角加俯仰角速率的增

稳策略ꎬ通过根轨迹及物理概念解释了两种增稳策略的差

0 1 2 3 4 5 6
0

0.5

1.0

1.5

2.0

2.5

3.0

H—Ma/	

Ma

×104

H
(m
)

图 ９　 俯仰角控制下高度－马赫数曲线

异ꎻ再结合研究对象助推段的飞行任务ꎬ给出了两种控制

律完成飞行任务的能力分析ꎮ 最终结合多方面的分析比

较ꎬ确定控俯仰角作为高超声速飞行器助推段的控制律是

更为有效、合理的纵向控制策略ꎮ
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