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TVC飞行器的新型滚动飞行控制研究
X

刘新建,  袁天保

(国防科技大学 航天与材料工程学院, 长沙 410073)

(马兴瑞推荐)

摘要 :  针对某推力矢量姿态控制( TVC)飞行器, 在助推段需要连续绕弹体纵轴滚动 (自旋 )飞行的

新问题,在研究其非线性飞行动力学建模和动力学特性的基础上, 通过分析研究和数值仿真, 找出

了影响俯仰偏航飞行稳定和姿态控制精度的主要交叉耦合因素1 重点突出曾被忽视的因自旋滚

动引起底层伺服系统之间的惯性延迟耦合,提出了工程可实现的解耦控制方案和算法1 可为进一

步研究该类复杂飞行器的飞行控制提供模型和方法上的理论指导和参考1 
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引   言

TVC飞行器通常采用经典的 STT( Skid-to-Turn)控制方法,即轴对称的弹体或箭体绕纵轴的

滚动角速率和相应的滚动角控制到 0, 从而实现飞行器俯仰、偏航和滚动姿态的三轴解耦1 但
是,有一类新型特殊的飞行控制任务,需要箭(弹)体绕自身的中心对称纵轴自旋,又必须保证

有效载荷的控制精度[ 1] ; 另外发射卫星因载荷限制在不得不省去滚动控制机构情况下,又要使

箭体在助推期间沿着期望的弹道转弯入轨, 而运载火箭通常使用摇摆发动机或摆动喷管的

TVC推力向量控制,此时恰恰与不滚的 STT 控制策略矛盾1 TVC 飞行器的滚动飞行也不同于

BTT 导弹的控制策略, 因为 BTT 控制是属于倾斜控制,不存在连续的滚动自旋;也不同于只有

一对继电舵的单兵肩扛式自旋防空导弹,因为 TVC飞行器是推力向量控制的1 总之,大型TVC

飞行器的滚动飞行控制是一个崭新的复杂姿态控制问题,潜在的新问题需要挖掘和探索1 
TVC飞行器滚动不仅出现了弹体的陀螺惯性耦合,和摆动喷管对俯仰与偏航通道摆角(或

舵偏角)之间的三角函数耦合,同时还有伺服系统的惯性延迟耦合, 这些是滚动飞行控制设计

中需要考虑的重要因素1 本文因篇幅问题,重点突出曾被忽视却不能忽略的因自旋角速度引

起底层伺服系统的惯性延迟对俯仰和偏航通道的交叉耦合效应,及其提出的解耦对策与算法,

以保证良好的姿态稳定性能1 

1  滚动TVC飞行器的动力学模型及其动力学特性

假设 Dz、Dy 是摆动喷管的实际摆角(或舵偏角) , DU、DW是俯仰通道和偏航通道的等效舵偏
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角, U、W是俯仰角和偏航角, 三角函数耦合[ 2]为

  
Dz

Dy
=

cosXxt sinXxt

- sinXx t cosXx t

DU

DW
1 ( 1)

喷管等效摆角和导弹滚动弹体的俯仰、偏航姿态角之间的传递函数形式为[ 1]

  
U

W
= G1

DU

DW
, ( 2)

其中 G1是考虑了弹体自旋时陀螺惯性耦合效应的传递函数矩阵
[ 3-4] 1 

对于目前无滚动的TVC飞行器, 俯仰通道与偏航通道之间可单独设计, TVC 飞行器助推

段的伺服系统输入指令通常是低频信号,一般可以实现较好的跟踪; 另外俯仰伺服系统的相位

延迟不会对偏航通道的控制产生较大影响,偏航伺服系统的相位延迟也不会对俯仰通道的控

制产生较大影响1 

在数值仿真中, 当滚速逐渐增加到 2 r/ s时, 控制系统输出开始发散[ 3- 4] 1 通过深入分析,

原因来自摆动喷管伺服系统的延迟常数 S1 在滚动飞行条件下,由于摆动喷管支架固连于弹

体,随弹体一起滚转,伺服系统输入指令是与滚动角速度相关的谐波信号, 对弹体控制产生两

方面不利影响1 一方面由于自旋信号频率较高,导致伺服系统跟踪性能下降,另一方面由于弹

体俯仰(或偏航)均同时受到俯仰舵偏角和偏航舵偏角的交叉控制, 因此伺服系统惯性延迟作

用会导致交叉耦合, 即俯仰舵的伺服延迟不仅影响俯仰通道的姿态输出,还会交叉干扰偏航通

道姿态输出的稳定性;同样俯仰通道的姿态也会受到偏航舵伺服延迟的交叉影响,所以需要研

究伺服延迟动力学及其抑制措施1 
高阶复杂伺服系统通常可以简化成踊阶惯性环节或二阶振荡环节:

  Wcn =
1

Ss + 1
或 Wcn =

1

s
2
+ 2FXns + X2

n
, ( 3)

其中 S为一阶惯性时间常数, F为二阶振荡环节阻尼比, Xn 为自然频率 1 以一阶惯性伺服系
统为例,相对准弹体坐标系(即导弹发射初始时刻 t = 0的弹体坐标系) 的俯仰、偏航通道输入

信号为 DU- in、DW- in,输出信号分别为 DU- out、DW- out , 则可推导如下关系式:

  <( t )
DW- in

DU- in

= S
d
dt

<( t )
DW- out

DU-out

+ <( t )
DW-out

DU-out

( 4)

即

  <( t )
DW- in

DU- in
= S <( t )

d
dt

DW- out

DU- out
+ S

d<( t )
dt

DW- out

DU- out
+ <( t )

DW- out

DU- out
, ( 5)

其中 <( t ) 为准弹体坐标系到弹体坐标系的转换矩阵, Xx 是弹体的自旋(或滚动)角速率,即

  <( t ) =
cosXxt sinXxt

- sin Xx t cosXx t
1 ( 6)

等式两边同时乘以 <
- 1

( t ) , 并且整理可以得到

  
DW- in

DU- in

= S

dDW-out

dt + Xx#DU-out

dDU-out

dt
- Xx#DW-out

+
DW- out

DU- out

1 ( 7)

对上式进行拉氏变换

  
DW- in

DU- in

=
Ss + 1 SXx

- SXx Ss + 1

DW- out

DU- out

( 8)
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或

  
DW- out

DU- out
=

Ss + 1

S
2
s

2
+ 2Ss + 1+ S

2
X

2
x

1 0

0 1
+

    
SXx

S
2
s

2
+ 2Ss + 1 + S

2
X

2
x

0 - 1

1 0

DW- in

DU- in

1 ( 9)

如果伺服系统为二阶振荡环节,同样可以得到

  
DW- out

DU- out
=

T
2
s

2
+ 2NTs + 1- T

2 X2
x

( T
2
s

2
+ 2NTs + 1 - T

2
X

2
x )

2
+ (2T

2
Xxs + 2TNXx )

2

1 0

0 1
+

    
2T

2
Xxs + 2TNXx

( T
2
s

2
+ 2NTs+ 1- T

2
X

2
x)

2
+ (2T

2
Xxs + 2TNXx)

2

0 - 1

1 0

DW- in

DU- in

1 ( 10)

公式( 8)和( 9)中第 2项即为滚动引起的控制交连部分1 可以看出,在无滚动情况下, 即 Xx =

0,系统只存在 DU- in-DU-out 和 DW- in-DW-out的控制作用, 不存在交连, 这种情况下跟踪误差一般很

小,系统往往有较好的响应特性 1 Xx X 0时,滚动交连作用使得伺服控制系统阶次提高了一

倍 1 与运动耦合相近, 滚动对控制作用产生两方面的影响, 一方面改变了 DU- in-DU- out 和

DW- in-DW-out的传递特性, 滚速越高, 伺服系统时间常数越大,则回路增益下降越严重; 另一方面

产生控制在两个通道间的交连效应,即 DU- in-DW-out 和 DW- in-DU- out 的传递作用1 从控制耦合公式
还可以看出, 伺服系统时间常数越小, 即伺服系统响应越快, 则耦合越弱, 回路增益下降也

较小1 

定义 G2为伺服系统的惯性延迟耦合传递函数矩阵,可以得到底层伺服耦合系统的描述

  
DU- out

DW- out
= G2

DU- in

DW- in
1 ( 11)

一阶惯性伺服系统

  G2 =
1

S2
s

2
+ 2Ss + 1+ S2 X2

x

Ss + 1 SXx

- SXx Ss + 1
( 12)

或二阶振动伺服系统

  G2 =
1

( T
2
s

2
+ 2NTs + 1- T

2 X2
x)

2
+ (2T 2 Xxs + 2TNXx )

2 @

    
T

2
s

2
+ 2NTs + 1 - T

2
X

2
x 2T

2
Xxs + 2TNXx

- (2T 2Xxs + 2TNXx) T
2
s

2
+ 2NTs + 1 - T

2X2
x

1 ( 13)

综合系统动力学耦合和伺服控制耦合作用, 可以得到滚动 TVC 飞行器系统开环传递函数形

式:

  
U

W
= G1G2

DU

DW
1 ( 14)

公式( 14)描述的是典型的 2输入 2输出参数时变耦合系统,对于耦合系统应该采用解耦控制

技术进行校正, 考虑到系统参数时变性,还应该引入自适应增益调度1 底层伺服控制耦合部分

G2 是由于伺服系统的延迟动力学特性引起的1 伺服系统的交叉耦合效应是滚动飞行不可忽

视的因素,在低滚速下会影响姿态控制精度和飞行效果,在较高滚速下则可能导致系统失去稳

定性1 较好的工程实现策略是对( 13)式进行对角优势化去耦1 
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2  耦合伺服系统对角优势化

TVC飞行器伺服系统传递函数往往具有较高阶次, 不妨近似简化为二阶振荡环节1 假设
弹体坐标系中俯仰、偏航伺服系统的传递函数为

  1

T
2
s

2
+ 2NTs + 1

=
1

s
2
/ 452

+ 2 @ (0. 6/ 45) s + 1
1 ( 15)

采用TVC飞行器控制系统中常用的增益调度方法(gain scheduling)
[ 2]

,根据对角优势化理论
[ 5]

,

离线构造与设计不同自旋速度下预补偿器的参数调度表, 飞行时根据测量得到的自旋速度直

接获取或插值得到预补偿器参数, 以避免大量在线运算,有利于导弹系统快速性要求1 这样的
系统仍然具有自适应性, 只是自适应规律离线构造1 

预补偿矩阵参数形式为

  Kp =
k

1
11s + k

0
11 k

1
12 s + k

0
12

k
1
21s + k

0
21 k

1
22 s + k

0
22

1 ( 16)

对角增益矩阵参数

  KE =
ke1 0

0 k e2

, ( 17)

增益矩阵元素 ke1, X
x
和k e2, X

x
需要根据各通道补偿后的传递函数分别设计1 因为导弹的自旋速

度不是常值,须进行对角优势算法得到某导弹自旋速度0~ 5 r/ s时的一阶预补偿矩阵参数表1 
表 1 预补偿器参数调度表

Xx / ( r/ s) k1
11 k1

12 k1
21 k1

22 k0
21 k0

22 ke1 ke2

0. 5 0. 006 9 - 0. 003 9 - 0. 000 4 - 0. 063 0 0. 109 0 - 9. 177 9 0. 993 1 - 0. 108 2

1. 0 0. 007 2 - 0. 003 9 - 0. 000 9 - 0. 032 9 0. 220 1 - 4. 543 9 0. 972 6 - 0. 214 0

1. 5 0. 007 9 - 0. 003 8 - 0. 001 3 - 0. 023 5 0. 335 8 - 2. 978 2 0. 939 3 - 0. 315 4

2. 0 0. 008 8 - 0. 003 6 - 0. 001 6 - 0. 019 2 0. 459 0 - 2. 178 5 0. 894 6 - 0. 410 6

2. 5 0. 010 1 - 0. 003 4 - 0. 002 0 - 0. 017 0 0. 593 9 - 1. 683 9 0. 840 0 - 0. 498 9

3. 0 0. 011 7 - 0. 003 0 - 0. 002 3 - 0. 015 7 0. 746 0 - 1. 340 6 0. 777 4 - 0. 579 9

3. 5 0. 013 9 - 0. 002 6 - 0. 002 4 - 0. 015 0 0. 923 8 - 1. 082 5 0. 708 6 - 0. 654 6

4. 0 0. 016 6 - 0. 002 2 - 0. 002 5 - 0. 014 6 1. 140 6 - 0. 876 7 0. 635 2 - 0. 724 5

4. 5 0. 020 3 - 0. 001 6 - 0. 002 3 - 0. 014 3 1. 417 7 - 0. 705 4 0. 558 4 - 0. 791 6

5. 0 0. 025 3 - 0. 001 0 - 0. 001 8 - 0. 014 1 1. 791 6 - 0. 558 2 0. 479 1 - 0. 858 3

  从表 1参数可以看出, 预补偿矩阵参数变化趋势平缓,不存在突变现象可拟合处理1 

3  控 制仿 真

这里按照某 TVC飞行器的参数进行一级助推段自旋飞行的姿态控制数值仿真,飞行时间

60 s,理想控制参数、预补偿器以及校正网络参数如文献[ 3-4]所述, 而其中的伺服系统解耦控

制回路如图1所示1 令额定滚速为 5 r/ s,仿真结果如图 2~ 5所示1 
图2和图 3分别为准弹体坐标系中俯仰角和偏航角的跟踪误差曲线1 即使滚动角速率达

到5 r/ s,俯仰角最大偏差也才约 0. 6b, 且为开始滚动的启动时刻; 而偏航角最大偏差约为

0105b, 俯仰和偏航角偏差最终均具有收敛趋势,在整个一级助推段飞行过程中, 俯仰角和偏航
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角误差很小,说明设计的控制律可以实现自旋 TVC飞行器姿态稳定控制1 另外从数值仿真还
可以看出,喷管最大摆角不超过1. 5b,符合推力向量摆角约束要求1 

图 1  伺服系统解耦控制回路图

     图 2  俯仰角跟踪误差曲线      图 3 偏航角误差曲线

   图 4  弹体坐标系中喷管俯仰摆角曲线       图 5 弹体坐标系中喷管偏航摆角曲线

4  结   论

本文研究了一类 TVC飞行器主动段自旋飞行的新型控制问题,具有一定的复杂性1 重点
研究了滚动角速度引起的俯仰与偏航通道底层伺服系统的惯性延迟耦合效应,并且提出了工

程可实现的解耦控制方案和控制算法, 通过数值仿真证明了其稳定性和良好的姿态控制精度,

具有一定的理论参考价值,本文对飞行器滚摆也有一定的参考价值1 
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Research of New-Type Flying Control for

Spinning TVCVehicle

LIU Xin-jian,  YUAN Tian-bao
( College of Aerospace En gin eer ing , Nati ona l Un iv er sity of Def ense Techn ology ,

Changsha 410073, P . R . China )

Abstract: A new kind of problem for TVC vehicle spinning in the boost stage is researched. On the

basis of research of the non-linear flying dynamics modeling and dynamic properties of TVC vehicle,

the dominant coupled factors which affected the attitude stability and attitude precision of pitch chan-

nel and yaw channel were found. The inertial delay coupled effects between pitch servo system and

yaw servo system were emphasized, which were ever neglected, and the uncoupled plan and control

algorithm were put forward from the point of engineering realization. It is to provide the theoretical

guidance and reference for the furthermore research of this complicated flying control.

Key words: TVC vehicle; spinning attitude dynamics; nonlinear uncoupled control
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