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升力式再入飞行器大动压下横侧向
ＲＣＳ 姿态控制方法研究

樊朋飞， 凡永华， 闫杰

（西北工业大学 航天学院， 陕西 西安　 ７１００７２）

摘　 要：针对升力式再入飞行器大动压下横侧向快速、高精度 ＲＣＳ姿态控制问题，利用再入飞行器在

大攻角状态下横侧向耦合明显，偏航通道对倾侧角的控制更高效、抗干扰能力更强的特点，提出了同

时控制滚转和偏航跟踪倾侧角指令的策略，设计了以倾侧角控制为外回路，以滚转和偏航角速率为内

回路的双回路动态逆控制器。 通过滚转角速率控制器的改进设计保证了侧滑角在不受控状态下的收

敛性，并分析了控制参数选择对侧滑角收敛特性的影响。 将该控制器与采用常规解耦方式设计的控

制器进行了仿真对比，结果表明，该方法有效解决了采用常规ＲＣＳ控制方法时倾侧角在大动压再入条

件下响应慢、抗干扰能力差的问题，提高了 ＲＣＳ在大动压下的控制能力。
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　 　 升力式再入飞行器具有高升阻比外形，能够从

轨道空间进入稠密大气并借助空气动力减速滑翔和

大范围机动实现特定任务，在航天领域具有重要的

经济和军事价值。 该类飞行器飞行空域和速域跨度

极大，为满足控制需要，通常采用气动舵面加 ＲＣＳ
（ｒｅａｃｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍｓ）的操控配置形式［１］，在低

动压时借助 ＲＣＳ控制稳定姿态，并随着动压的增大

逐步过渡至气动舵面控制。 在大动压段，由于飞行

环境恶劣，飞行器面临严重的气动加热问题，舵面烧

蚀和失效的风险显著增加，因此，研究大动压下再入

飞行器 ＲＣＳ姿态控制的策略和方法，对于拓展 ＲＣＳ
应用范围，提升再入飞行器控制系统的鲁棒性和容

错能力，提高再入安全性具有积极意义。
对于再入飞行器的横侧向姿态控制而言，再入

过程中飞行器的姿态需在正负间做大范围快速翻

转。 常规控制设计通过滚转通道控制倾侧角转动，
通过偏航通道将侧滑角控制在零度附近以降低耦合

影响。 文献［２］研究了欠驱动构型再入飞行器横侧

向耦合机理，利用飞行器上反效应设计了低动压下

襟翼 ／ ＲＣＳ 复合控制策略，取得了较好的跟踪效果；

文献［３］将飞行器模型分为快慢回路分别进行设计

并采用反演滑模控制方法设计了飞行器再入初期的

ＲＣＳ控制律；文献［４］采用一种带死区的乒乓控制

方式设计了再入飞行器高空状态下的独立三通道

ＲＣＳ控制律；文献［５］采用模型跟踪神经网络自适

应动态逆控制方法设计了可重复使用再入飞行器的

气动 ／ ＲＣＳ复合姿态控制器。 可以看出，但大多研

究将 ＲＣＳ控制的使用范围局限于气动效应不明显

的再入初期，控制设计上多采用常规策略，在大动压

时由于 ＲＣＳ的滚转控制力矩有限，而通道间耦合和

气动干扰严重，上述方法设计单纯 ＲＣＳ 控制器难以

满足横侧向对于快速性和精度的控制需求。
本文利用飞行器大攻角姿态动力学横侧向之间

的耦合特性，提出同时控制飞行器滚转和偏航转动

以提高倾侧角控制效率的控制策略，不同于常规的

横侧向协调控制，本文中偏航方向的转动“超前”于
滚转方向，使得飞行器倾侧角转动时诱导出有利的

侧滑角，通过侧滑角在大攻角下对滚转力矩的强耦

合效应加速飞行器滚动，形成偏航、滚转角速率和侧

滑角协同实现倾侧角转动的控制结构。 运用动态逆
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控制方法设计了以倾侧角控制为外回路，以滚转和

偏航角速率为内回路的双回路控制器。 为解决滚

转、偏航角速率同时作为倾侧角控制量导致的侧滑

角状态不受控问题，对滚转通道动态逆控制器进行

了改进设计，采用部分反馈线性化方法保证了倾侧

角趋于稳态时侧滑角的收敛，并分析了控制参数对

侧滑角收敛特性的影响。 最后，对所设计的控制律

在 ＳＩＭＵＬＩＮＫ 仿真平台进行了数字仿真，仿真结果

表明，所采用的控制策略和设计的控制器显著提高

了再入飞行器对倾侧角指令的响应能力，增强了

ＲＣＳ控制的抗干扰性能，达到了对倾侧角跟踪精度

的要求，具有良好的应用价值。

１　 再入飞行器姿态控制建模

升力式再入飞行器的姿态动力学如（１） ～ （６）
式所示，模型忽略了气动阻尼力矩对飞行器的影响，
且由于不涉及气动舵面的控制问题，式中省略了舵

面偏转所产生的力和力矩项。 模型表达式中状态量

α，β，μ，ｐ，ｑ 分别表示攻角、侧滑角、倾侧角、滚转角

速率、俯仰角速率和偏航角速率，控制变量 ＬＲ，ＭＲ，
ＮＲ 为 ＲＣＳ在滚转、俯仰、偏航方向产生的力矩。
α̇ ＝ ｑ － ｔａｎβ（ｐｃｏｓα ＋ ｒｓｉｎα） －

　 １
ｍＶｆｃｏｓβ

（􀭵Ｌ － ｍｇ０ｃｏｓγｆｃｏｓμ） （１）

β̇ ＝ ｐｓｉｎα － ｒｃｏｓα ＋

　 １
ｍＶｆ
（Ｙββ ＋ ｍｇ０ｃｏｓγｆｓｉｎμ） （２）

μ̇ ＝ １
ｃｏｓβ
（ｐｃｏｓα ＋ ｒｓｉｎα） ＋

　 ｔａｎβ
ｍＶｆ
（􀭵Ｌ － ｍｇ０ｃｏｓγｆｃｏｓμ） ＋

　
ｔａｎγｆ

ｍＶｆ
（􀭵Ｌｓｉｎμ ＋ Ｙββｃｏｓμ） （３）

ｐ̇ ＝ （ ＩｚｚＬββ ＋ ＩｘｚＮββ ＋ ｐｑＩｘｚ（ Ｉｚｚ ＋ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ） ＋

　 ｑｒ（ Ｉｚｚ（ Ｉｙｙ － Ｉｚｚ） － Ｉ２ｘｚ）） ／ （ ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ） ＋

　
ＩｚｚＬＲ

ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ
（４）

ｑ̇ ＝
ＭαΔα ＋ （ Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）ｐｒ ＋ Ｉｘｚ（ ｒ２ － ｐ２）

Ｉｙｙ
＋
ＭＲ

Ｉｙｙ
（５）

ｒ̇ ＝ （ ＩｘｚＬββ ＋ ＩｘｘＮββ ＋ ｐｑ（ Ｉ２ｘｚ ＋ Ｉｘｘ（ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ）） ＋

　 ｑｒＩｘｚ（ Ｉｙｙ － Ｉｘｘ － Ｉｚｚ）） ／ （ ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ） ＋

　
ＩｘｘＮＲ

ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ
（６）

上式的其他符号中， Δα ＝ α － αＴ，αＴ 为配平攻角。 ｍ
表示飞行器质量，ｇ０ 为重力加速度，Ｖｆ，γｆ 分别为瞬

时飞行速度和轨迹倾角，在姿态控制系统的设计中，
由于速度和轨迹倾角相对姿态角和角速率为慢变

量，可认为是常值。 􀭵Ｌ 表示升力，Ｙβ，Ｌβ 和 Ｎβ 分别表

示侧向力、滚转和偏航力矩对侧滑角的偏导数。
再入飞行器三通道操纵力矩由 ８个喷管组合产

生，其配置方案如图 １所示。 由 ３，４号喷管产生正、
负俯仰力矩，由 ２、１ 号喷管产生正、负偏航力矩，由
６和 ８ 号、５ 和 ７ 号分别产生正负滚转力矩。 俯仰、
偏航和滚转控制力矩分别为 １５０ Ｎｍ，１５０ Ｎｍ 和 ５０
Ｎｍ，最小开启时间 １０ ｍｓ，开启延迟 ５ ｍｓ。

图 １　 飞行器 ＲＣＳ配置方案

２　 双回路控制器设计

动态逆控制方法的主要原理是通过非线性反馈

将非线性系统转化为线性形式，然后在线性系统下

设计输出变量的动态性能。 本文基于时标分离原

理，将控制器分为慢回路和快回路分别进行设计。
设计中通常要求快回路系统的带宽为慢回路的 ３～５
倍，这样快回路系统的响应时间相对慢回路可忽略

不计，整个系统实现近似非线性对消。
横侧向双回路动态逆控制器结构如图 ２ 所示，

外回路（快）为倾侧角控制回路，该回路输出经指令

分配后，产生期望的偏航和滚转角速率 ｒｃ，ｐｃ。 内回

路（慢）分别为偏航角速率动态逆控制器和改进的

滚转角速率控制器，对应产生偏航和滚转通道指令

力矩，经脉宽脉频 （ ｐｕｌｓｅ ｗｉｄｔｈ ｐｕｌｓｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ，
ＰＷＰＦ）调制器［６，１１］进行脉冲调制并结合喷管选择

逻辑生成对应 ＲＣＳ喷管的开关指令。 由结构图知，

２２
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该方法不包含侧滑角控制回路，关于侧滑角的收敛

问题由改进滚转角速率控制器解决。 下面针对每个

回路开展详细设计。

图 ２　 再入飞行器横侧向 ＲＣＳ姿态控制框图

２．１　 外回路控制器设计

由文章第二部分再入飞行器建模的内容可知，
由于 ＲＣＳ配置的因素，滚转通道 ＲＣＳ的控制力矩远

不及偏航通道控制力矩大，但机体纵轴惯量较小，滚
转 ＲＣＳ的控制更加灵敏。 同时在大动压下，侧滑角

对滚转力矩的耦合项 Ｌβ 的大小远超过滚转 ＲＣＳ 的

操纵效率。 因此，本文控制设计将偏航角速率 ｒ 和
滚转角速率 ｐ 一同作为控制变量，目的在于结合 ２
个通道优势提高倾侧角控制的效率和抗干扰性能。
倾侧角动力学方程如 （３）式所示，将其写为如下

形式

μ̇ ＝ ｆ３（ｘ１） ＋ ｇ３（ｘ１）ｘ２ （７）
式中

ｘ１ ＝
β
μ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，　 ｘ２ ＝

ｐ
ｒ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

定义倾侧角误差为：
Δμ ＝ μ － μｃ （８）

对其求导，并令误差动态满足如下关系式：
Δμ̇ ＋ ｋＰμΔμ ＝ ０ （９）

结合（７）式可得：
ｇ３（ｘ１）ｘ２ｃ ＝ μ̇ｃ － ｆ３（ｘ１） － ｋＰμΔμ （１０）

　 　 由于存在 ２ 个控制变量， ｇ３（ｘ１） 不可直接求

逆，考虑到应让飞行器在转动中产生“有益” 的侧滑

角，使得侧滑角耦合产生的滚转力矩方向与指令滚

转角速率 ｐｃ 相一致，根据该原则对控制指令进行分

配。 忽略（２） 式中慢变量的作用，得到侧滑角动态

近似满足如下关系式：
β̇ ＝ ｐｓｉｎα － ｒｃｏｓα （１１）

根据上述原则，需使 β̇ 与 ｒ 异号，即

ｐｃ

ｒｃ
＜ １
ｔａｎα

（１２）

记（１０）式右边为 Δμ，则控制指令 ｐｃ，ｒｃ 分配如下：

ｒｃ ＝
λμ

ｇ３１（ｘ１）
Δμ，　 ｐｃ ＝

１ － λμ

ｇ３２（ｘ１）
Δμ （１３）

式中， ０ ＜ λ μ ＜ １，根据关系式（１１）可知，应选择λ μ

＞ ｓｉｎ２α。
２．２　 内回路控制器设计

完成倾侧角回路的设计后，根据得到的控制指

令 ｐｃ，ｒｃ 分别设计对应的内回路动态逆控制器，用以

产生滚转和偏航通道的 ＲＣＳ 控制指令。 首先设计

偏航角速率控制律。 偏航角速率动态方程如（６）
式，将其写为如下形式：

ｒ̇ ＝ ｆ６（ｘ） ＋ ｇ６ＮＲ （１４）
式中， ｘ ＝ ［ｘ１，ｘ２］ Ｔ ，定义偏航角速率误差：

Δｒ ＝ ｒ － ｒｃ （１５）
令偏航角速率的误差动态满足关系式

Δｒ̇ ＋ ｋＰｒ
Δｒ ＝ ０ （１６）

结合（１４）式可得偏航力矩指令 ＮＲｃ 的表达式：

ＮＲｃ
＝ １
ｇ６
（ ｒ̇ｃ － ｆ６（ｘ） － ｋＰｒΔｒ） （１７）

　 　 对于滚转角速率控制，若采用同样设计进行非

线性对消，则会造成侧滑角 β 不受控，其收敛性不能

保证。 这里采用部分非线性对消的方法，保留滚转

动态方程中的侧滑角耦合项。

记 Ｌ′β ＝
ＩｚｚＬβ ＋ ＩｘｚＮβ

ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ
，重新将（４） 式中的滚转角

速率方程写出如下

ｐ̇ ＝ Ｌ′ββ ＋ 􀭴ｆ４（ｘ２） ＋ ｇ４ＬＲ （１８）

３２
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假设期望的滚转角速率误差动态

Δｐ̇ ＋ ｋＰｐΔｐ ＝ ０ （１９）
结合（１８）式可得 ＬＲｃ

的表达式为

ＬＲｃ
＝ １
ｇ４
（ ｐ̇ｃ － 􀭴ｆ４（ｘ２） － ｋＰｐΔｐ） （２０）

由于不包含侧滑角的耦合项，实际滚转角速率动态

ｐ̇ ＝ Ｌ′ββ － ｋＰｐΔｐ ＋ ｐ̇ｃ （２１）
从该式可以看出，侧滑角耦合产生的附加滚转角速

率总是朝着消除侧滑角的方向转动。 为分析侧滑角

的收敛特性，假设：①在倾侧角接近稳态时， ｐｃ，ｐ̇ｃ 都

较小，可忽略；② 偏航角速率 ｒ 只与倾侧角跟踪有

关，与侧滑角 β 的状态无关，可视作干扰量。 此时滚

转角速率对侧滑角的影响占主导地位，忽略（２） 式

中与侧滑无关的慢变量部分，侧滑角动态方程可简

化为

β̇ ＝ ｐｓｉｎα － ｒｃｏｓα ＋ Ｙββ ／ （ｍＶｆ） （２２）
滚转角速率动态方程可进一步简化为

ｐ̇ ＝ Ｌ′ββ － ｋＰｐｐ （２３）
联立得到以 β 和 ｐ 为状态量的线性微分方程组

β̇
ｐ̇

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ＝

－ ｂ４ ｓｉｎα
Ｌ′β － ｋＰｐ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

β
ｐ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ＋

－ ｃｏｓα
０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ｒ （２４）

式中， ｂ４ ＝ － Ｙβ ／ （ｍＶｆ），可求得系统（２４） 的特征方

程为

ｓ２ ＋ （ｋＰｐ ＋ ｂ４） ｓ ＋ （ｂ４ｋＰｐ － Ｌ′
βｓｉｎα） ＝ ０ （２５）

显然，由于 ｋＰｐ ＞ ０，Ｌ′β ＜ ０且 ｂ４ ＞ ０，系统的特征根

实部小于零，在偏航角速率 ｒ 趋于零后，能够自然收

敛到零状态。 分析可知，当 ｋＰｐ ＞ Ｌ′β ｓｉｎα ／ ｂ４ ＋ ｂ４ 时，
增大 ｋＰｐ 的值可以同时增加特征模态的阻尼与频

率。 为实现对侧滑角收敛特性的完全配置，可在滚

转控制律酌情（Ｌ′β 幅值过小） 引入辅助项 － ｋＰββ，起
到增大 Ｌ′β 的效果，通过 ｋＰｐ 与 ｋＰβ 参数的协调选取可

令侧滑角动态具有满意的特征模态。

３　 仿真验证

为验证本文中控制方法的有效性，基于前述模

型进行了数字仿真验证。 取飞行器再入过程中状态

点 Ｈ ＝ ５０ ｋｍ，Ｖｆ ＝ ３ ３００ ｍ ／ ｓ，配平攻角αＴ ＝ ３８􀆰 ７２°，
此时飞行动压 􀭰ｑ ＝ ５ ３２３ Ｐａ，Ｌ′β ＝ － ２４􀆰 １，ｂ４ ＝
０􀆰 ００５。 控制参数 ｋＰμ ＝ １，λ μ ＝ ０􀆰 ５，ｋＰｒ ＝ ８，ｋＰｐ ＝ １０，
ｋＰβ ＝ ０。 倾侧角指令为幅值 ４０°，占空比 ５０％，周期

２０ ｓ的方波经由时间常数为 ０􀆰 ４ ｓ 的一阶滤波环节

形成的信号。 为了对比本文控制方法相对采用常规

控制思路设计的控制器在大动压下的优越性，设计

了基于 μ→ ｐ，β→ ｒ常规控制模式的动态逆控制器。
将仿真分为无扰和扰动情况分别对 ２种方法所得结

果进行比较。
无扰动情况下 ２ 种控制器性能对比如图 ３ ～ ８

所示。 图中下标“ｎｏｒｍ”表示常规动态逆方法，无下

标曲线为文中所用方法。 由图 ３ 可以看出，在控制

器设计指标相同的情况下，２ 种方法设计的控制器

对倾侧角指令的动态响应都表现良好，其中常规设

计方法的倾侧角控制误差为±０．５°，略小于本文方法

的±１°。 这是由于常规方法对系统非线性的抵消更

彻底，且滚转 ＲＣＳ控制更加灵敏的缘故。 由图 ４ 侧

滑角曲线的对比可以看出 ２ 种方法的差异，常规方

法在倾侧角滚动过程中首先产生了阻碍机体滚动的

正侧滑角，后在侧滑角控制器的作用下经一次振荡

收敛至零，而本文方法由于偏航运动在倾侧角滚动

过程中起主导作用，期间产生的侧滑角为利于机体

滚动的负侧滑角，且在侧滑角收敛过程中不存在振

荡现象。

图 ３　 无干扰情况倾侧角跟踪对比曲线　 　 图 ４　 无干扰情况侧滑角对比曲线　 　 图 ５　 无干扰情况滚转角速率对比曲线

４２
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　 　 图 ５和图 ６ 分别为滚转和偏航角速率曲线，可
以看出，本文方法的滚转速率滞后于常规方法，体现

了偏航超前的原则。 图 ７和图 ８为 ２种控制器产生

滚转和偏航力矩指令的对比图，从图中可以看出常

规方法产生的最大滚转力矩指令为 ４８ Ｎ·ｍ，最大

偏航力矩指令为 １３０ Ｎ·ｍ，接近饱和，而本文方法

的最大滚转力矩指令 ３３ Ｎ·ｍ，最大偏航力矩指令

９４ Ｎ·ｍ，说明在系统动态响应性能相同的情况下，
本文方法优化了 ＲＣＳ控制指令，效率更高。

　 图 ６　 无干扰情况偏航角速率对比曲线　 　 　 　 　 图 ７　 无干扰情况滚转力 图 ８　 无干扰情况偏航力

矩指令对比曲线 矩指令对比曲线

　 　 实际情况中，由于气动外形和质心不对称以及

外界干扰的作用，飞行器会受到建模以外的力矩影

响，为验证 ２种控制方法对于干扰力矩的抵抗能力，
对滚转通道施加－４０ Ｎ·ｍ、偏航通道－２０ Ｎ·ｍ 的

常值干扰力矩，其他条件不变。

图 ９　 有干扰情况倾侧角跟踪对比曲线

由图 ９ 倾侧角曲线的对比可以看出，常规控制

下无法产生足够的控制量抵消干扰的影响，指令跟

踪呈现出发散状态，而本文方法在干扰的影响下仍

然保持了良好的动态品质，仅造成倾侧角跟踪误差

增大至±２．５°，此误差不致影响制导系统的稳定性，
处于可接受范围。 由图 １０可以看出，本方法之所以

克服了干扰力矩的影响，是由于偏航主导倾侧角跟

图 １０　 有干扰情况侧滑角对比曲线

踪时产生了额外的侧滑角，起到了抑制干扰力矩的

作用。

４　 结　 论

本文研究了升力式再入飞行器大动压状态下横

侧向 ＲＣＳ姿态控制问题。 针对常规构型的横侧向

ＲＣＳ控制在大动压情况时效率低下抑制干扰能力

差的弱点，提出了用滚转和偏航通道联合进行倾侧

角控制，利用偏航控制的力矩优势和侧滑角对滚转

力矩的强耦合效应，达到高效控制倾侧角和增强飞

行器抗干扰能力的目的。 运用动态逆控制设计方

５２
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法，首先设计了外回路倾侧角控制器，将得出的控制

量根据偏航超前的原则进行了指令分配，产生偏航

和滚转角速率指令；然后以偏航和滚转角速率作为

内回路分别设计了控制器，为保证侧滑角的收敛，对
滚转角速率回路的控制律进行了改进，并分析了改

进后的侧滑角收敛特性，给出了相关参数的设计依

据。 对所设计控制律进行了无扰和干扰条件下的数

字仿真，并与常规构型的控制器进行了对比。 仿真

结果说明，在相同的系统响应速率相当的情况下，本
文提出的控制结构相对常规构型产生的指令力矩更

小，起到提高 ＲＣＳ使用效率，缓解喷流饱和的作用；
在受到较大干扰力矩影响使得常规构型控制发散的

情况下，本方法能够有效抑制干扰，保持良好的动态

跟踪品质并将跟踪误差限制在较小范围内。
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