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摘要:为解决无控刚性箭体和弹性箭体姿态控制系统的不稳定问题,以俯仰通道为例,对无

控刚性箭体引入了姿态角偏差和姿态角速度偏差反馈,设计了PD控制器;对弹性箭体引入

结构滤波器,进行控制器设计.仿真结果显示无控刚性箭体和弹性箭体姿态控制系统俯仰通

道的稳态误差分别为0.05%、-0.30%,从而使无控刚性箭体和弹性箭体姿态控制系统的不

稳定问题得到了有效控制.
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0 引 言

进入太空是人类开展一切航天活动的基本条

件,运载火箭是世界上所有航天国家进入太空的

唯一手段.运载火箭姿态控制系统的主要任务是

稳定和控制火箭的绕质心运动,使火箭姿态角相

对预定姿态角的偏差控制在允许范围内,同时按

照制导系统发出的指令,控制箭体姿态角、改变推

力方向,实现要求的运动状态,以控制火箭质心沿

预定的弹道飞行[1].为满足我国空间站、登月等航

天工程的需要,新一代的运载火箭尺寸越来越大,

结构越来越柔,对运载火箭姿态控制系统的研制

提出了更高的要求[2-4].

运载火箭绕质心运动可分解为绕3个惯量主

轴的角运动,因此姿态控制系统有3个基本控制

通道,即分别对火箭俯仰轴、偏航轴和滚动轴进行

控制.由于火箭绕质心运动一般是在发射平面内

的小角度转动,正常飞行条件下3个通道间通过

伺服机构、控制力、气动力等形成的交联并不严

重,分析和设计时可将3个通道视为各自独立的

通道,分别按单输入单输出系统进行设计[5-6].本

文以运载火箭姿态控制系统的俯仰通道为例进行

设计.
国内周军等将鲁棒状态观测器应用到运载火

箭姿态稳定控制中[7],王辉等提出了一种迭代制

导的方法来解决姿态稳定控制问题[8].国外的

Choi等提出了一种自适应网络方法解决运载火

箭姿态稳定控制问题[9].本文以俯仰通道为例,对

无控刚性箭体姿态控制系统引入姿态角偏差和姿

态角速度偏差反馈,同时对考虑弹性振动因素的

运载火箭姿态控制系统设计结构滤波器,并以新

一代运载火箭参数为例进行仿真计算,以验证姿

态稳定控制的效果.

1 刚性箭体的控制

1.1 刚性箭体的动力学模型和传递函数

刚性箭体俯仰通道姿态运动方程简化为

Δθ
 ·
=c1Δα+c2Δθ+c3δφ

Δφ
··
+b1Δφ ·+b2Δα=-b3δφ

Δφ=Δθ+Δα

(1)



现选择Δθ、Δφ、Δφ ·为状态变量,δφ 为控制变

量,俯仰通道的状态方程写成矩阵形式为
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则式(2)可以表示为

X
 ·

φ =AXφ +Bδφ (3)

对式(1)进行拉氏变换,可以得到

G(s)=Δφ(s)/δφ(s)=

-[b3s+b3(c1-c2)-b2c3]/

{s3+(b1+c1-c2)s2+
[b2+b1(c1-c2)]s-b2c2} (4)

式(4)即为简化后的刚性箭体俯仰通道姿态运动

的传递函数[10].

1.2 刚性箭体的PD控制器设计

无控刚性箭体姿态运动的稳定与否取决于箭

体无控姿态运动方程特征根的分布情况.如果有

特征根分布在S平面的右半平面,则无控刚性箭

体不稳定.通过分析刚性箭体姿态运动的传递函

数来分析无控刚性箭体姿态运动的稳定性[11].

传递函数的特征方程为

D(s)=s3+(b1+c1-c2)s2+
[b2+b1(c1-c2)]s-b2c2 (5)

通过计算该特征方程的特征根,发现无控刚

性箭体的姿态运动不稳定.

如果能够根据姿态角偏差产生一个控制力矩

来平衡静不稳定力矩并产生一个与姿态角偏差相

反的姿态角运动,即可消除姿态角偏差,使箭体的

姿态运动稳定.为此,加入姿态角偏差和姿态角速

度偏差反馈控制,在此种反馈控制方案中控制方

程为

δφ =a0Δφ+a1Δφ · (6)

式中:a0 为控制系统姿态角偏差静态系数;a1 为

控制系统姿态角速度偏差静态系数.

a0 和a1 的确定是PD控制器设计的关键.将

控制方程代入到动力学模型方程可得到

Δφ
··
+(b1+a1b3)Δφ ·+(b2+a0b3)Δφ=0

(7)

此时闭环系统特征方程为

D(s)=s2+(b1+a1b3)s+b2+a0b3 (8)

如果用状态空间来描述被控对象,则有

X
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控制方程为δφ =a0Δφ+a1Δφ ·,令u=KXφ,则

K=(0 a0 a1),X
 ·

φ = AXφ +BKXφ = (A +

BK)Xφ,令A

=A+BK,则系统稳定的条件为矩阵

A


的特征值均为负值,从而可以得到PD控制器参

数设计的要求.通过计算,得到a0 =2.7,a1 =

2.4.

1.3 刚性箭体姿态控制系统的稳定性分析

控制系统的结构框图如图1所示.

图1 刚性箭体姿态控制系统结构框图

Fig.1 Thediagramofrigidrocketattitudecontrol

system
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俯仰通道的传递函数如式(4)所示.姿态角偏

差和姿态角速度偏差反馈控制转化为传递函数为

H(s)=a0+a1s (10)

刚性箭体开环系统的传递函数bode图如图

2所示.

图2 刚性箭体开环系统的bode图

Fig.2 Bodediagramofrigidrocketopen-loopsystem

在bode图上Nyquist稳定判据可以表述为:

闭环控制系统稳定的充分必要条件是在对数幅频

特性L(ω)>0dB的频段内,相频特性曲线对

±(2k+1)π线的负穿越与正穿越次数之差满足:

Z=2(N--N+)+P =0 (11)

而对于上述系统,N+=1,P =2,N-=0,Z =

2(N--N+)+P =0,系统闭环稳定.

通过时域仿真的方法来判断系统是否稳定.

系统的Simulink时域仿真图如3所示.

图3 刚性箭体时域仿真图

Fig.3 Time-domainsimulationdiagramofrigidrocket

从时域仿真图中可以看出,刚性箭体的姿态

控制系统最终趋于稳定,最大超调量为8.2%,调

节时间为4.5s(2%误差带),稳态误差为0.05%.

2 弹性箭体的控制

2.1 弹性箭体的动力学模型和传递函数

考虑弹性振动的运载火箭俯仰通道的动力学

方程为
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现选择Δθ、Δφ、Δφ ·为状态变量,δφ 为控制变

量,如果只考虑箭体姿态角运动而忽略箭体质心

的运动,取i=1,俯仰通道的状态方程为[12-13]
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通过状态方程导出传递函数:

G(s)= -(x1s2+x2s+x3)
s4+x4s3+x5s2+x6s+x7

(14)

式中

x1 =b3, x2 =2b3ξ1ω1+b11D31,

x3 =b3ω21+b21D31, x4 =2ξ1ω1+b1,

x5 =ω21+b2+2b1ξ1ω1+b11D11,

x6 =b1ω21+2b2ξ1ω1+b11D21+b21D11,

x7 =b2ω21+b21D21
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2.2 弹性箭体姿态控制系统的稳定性分析

经过计算可得,控制系统的开环传递函数在

S平面的右半平面有两个极点.系统的开环传递

函数的bode图如图4所示.

图4 弹性箭体开环系统的bode图

Fig.4 Bodediagramofelasticrocketopen-loopsystem

对于上述系统,N+=1,N-=1,P =2,Z=

2(N--N+)+P =2,系统闭环不稳定.

通过时域仿真的方法来判断系统是否稳定.

系统的Simulink时域仿真图如图5所示.

图5 弹性箭体时域仿真图

Fig.5 Time-domainsimulationdiagramofelasticrocket

从时域仿真图中可以看出,弹性箭体的姿态

控制系统不稳定.因此需要对控制系统进行校正

来确保弹性箭体姿态控制系统的稳定性.

2.3 弹性箭体姿态控制系统的校正

为解决弹性振动带来的控制系统不稳定的问

题,姿态运动控制系统中一般采用鲁棒控制和结

构滤波器来减小弹性振动的影响,而结构滤波器

具有更多的优点和更广泛的应用[14-15].典型的结

构滤波器的传递函数形式为

Gnotch(s)=s2+2ξzωns+ω2n
s2+2ξpωns+ω2n

(15)

式中:ωn 为中心频率;ξz 和ξp 为阻尼比.

结构滤波器在姿态控制系统当中是处于反馈

控制的位置.在姿态控制系统中选取中心频率ωn

为箭体振动的频率ω1.阻尼比ξz 和ξp 分别取0.2

和0.01,这样,结构滤波器的最大限幅幅值为

20lg(ξz/ξp)=-26.02dB.因此结构滤波器的传

递函数为

Gs(s)= s2+0.4ω1s+ω21
s2+0.02ω1s+ω21

(16)

加入结构滤波器的姿态控制系统框图如图6所

示.

图6 加入结构滤波器的姿态控制系统框图

Fig.6 Diagramofattitudecontrolsystemwith

structurefilter

控制系统的开环传递函数为

Gc(s)= (-0.6515s6-0.6862s5-8.446s4-

6.683s3+2922s2+3129s+209)/

(s7+3.588s6+148s5+270.8s4+

5457.5s3+457.6s2-34.82s+7.144)

经过计算可得,控制系统的开环传递函数在

S平面的右半平面有两个极点.系统的开环传递

函数的bode图如图7所示.

对于上述系统,N+=1,P =2,N-=0,Z=

2(N--N+)+P =0,系统闭环稳定.

通过时域仿真的方法来判断系统是否稳定,

系统的Simulink时域仿真图如图8所示.

从时域仿真图中也可以看出,加入结构滤波

器校正后,弹性箭体的姿态控制系统最终趋于稳

定,其中,最大超调量为11.47%,调节时间为8.3

s(2%误差带),稳态误差为-0.30%.

545 第5期 丰晓霞等:运载火箭姿态控制系统稳定性分析



图7 加入结构滤波器的控制系统bode图

Fig.7 Bodediagramofattitudecontrolsystemwith

structurefilter

图8 加入结构滤波器的弹性箭体时域仿真图

Fig.8 Time-domainsimulationdiagramofelastic

rocketwithstructurefilter

3 结 论

(1)对无控刚性箭体的姿态控制系统,引入姿

态角偏差和姿态角速度偏差反馈,进行PD控制

器的设计,取得了良好的稳定效果.

(2)对弹性箭体姿态控制系统进行结构滤波

器的设计,并对系统进行了频域分析和时域仿真,

仿真结果证明,该方法有效克服了弹性箭体姿态

控制系统的不稳定问题.
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Analysisofstabilityforlaunchvehicleattitudecontrolsystem

FENG Xiao-xia1,2, XIA Guang-qing3, HAN Xiu-li*2, HAN Xiao-ming1

(1.CollegeofInformationEngineering,TaiyuanUniversityofTechnology,Taiyuan030024,China;

2.TaiyuanSatelliteLaunchCenter,Taiyuan036304,China;

3.SchoolofAeronauticsandAstronautics,DalianUniversityofTechnology,Dalian116024,China)

Abstract:Inordertosolvetheinstabilityoffreerigidrocketandelasticrocketattitudecontrol
systems,takingthepitchchannelasanexample,theattitudeangleandattitudeangularvelocity

deviationfeedbacksareaddedtothePDcontrollerforthefreerigidrocket,andastructurefilteris

addedtothecontrollerfortheelasticrocket.Thesimulationresultsshowthatpitchchannelsteady-

stateerrorsoffreerigidrocketandelasticrocketattitudecontrolsystemsare0.05%,-0.30%

separately.Sotheinstabilityoffreerigidrocketandelasticrocketattitudecontrolsystemsis

controlledeffectively.
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