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一种提高轨道精度的改进姿态控制技术
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摘要：针对我国长征系列火箭普遍存在的残骸落点普遍较理论落点靠前的现象，开展多次飞行数据的比较，结果发现一级上升段内

火箭的飞行速度、位置与设计预示值之间的偏差存在极性稳定、幅值增加增大的特点，尤其是犢 向速度偏差甚至超过５％，远大于预期

值；本文针对该现象开展机理分析，最终确认现在长征系列火箭普遍采用的 “姿态角偏差＋角速度”控制方案对程序角持续变化的工况

存在幅值及极性较为稳定的静差，该角偏差持续作用下，将导致犡 向和犢 向速度及位置偏差；针对该机理，探索、比较潜在的解决措

施，最终确定采用实现简便、控制效果好的 “姿态角偏差＋角速度偏差”双偏差姿态控制方案；仿真结果表明，双偏差姿态控制方案能

显著提高助残骸落点精度及段轨道精度、降低气动载荷，有利于火箭飞行品质的提升。

关键词：运载火箭；轨道精度；姿态控制；系统性规律
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０　引言

随着科技水平的进步，空间发射任务朝着多样化、复杂化

和集成化的方向发展。各个新构型火箭层出不穷，火箭的结构

也越来越复杂，目前航天事业对火箭性能的要求也越来越高。

为了适应当前航天发展任务多样化的要求，材料、结构、控

制、电气等专业均提出了新的要求。控制系统能够保证运载火

箭的稳定性和入轨精度，在其发射过程中的任务非常重要。近

年来，诸多专家和学者对于运载火箭控制系统设计展开了广

泛、深入的研究，并且取得了诸多进展。

文献 ［１］基于自适应控制理论设计了运载火箭的姿态控

制系统，能够通过控制器参数的自适应变化，从而保证系统的

稳定性、入轨精度及对干扰的鲁棒性。文献 ［２］采用自抗扰

＋分数阶控制器的方案，通过扩张状态观测器将系统存在的内

外干扰进行测量，并通过分数阶控制器进行补偿，保证了系统

的鲁棒性，提高了系统的设计裕度。但是以上文献采用方法在

工程实现上比较困难，传统的运载火箭控制方案采用 “姿态角

偏差＋角速度”，有效保证了系统的稳定性。但是采用这种控

制方案会产生较为稳定的偏差，在这种偏差的持续作用下，会

产生速度及位置偏差，进而影响运载火箭的入轨精度。

基于以上研究，本文从工程实际应用角度出发，采用 “姿

态角偏差＋角速度偏差”的双偏差控制方案，设计了一种改进

姿态控制方案，有效减少了传统方案引起的静差。保证了系统

的准确性和工程易实现性。

在对比运载火箭飞行数据与设计数据中发现，二者的速

度、位置、俯仰姿态角偏差及气动载荷因子ｑα普遍具有极性

及幅值稳定的偏差，其中一级飞行段尤为明显。图１、图２分

别给出某火箭一级飞行段速度、位置及俯仰角速度、角偏差对

比结果，一级分离时刻飞行轨道相对于标准弹道的偏差较大，

其中Ｘ向飞行速度较设计值偏低约２２ｍ／ｓ，Ｙ向飞行速度则

较设计值则偏高约２７ｍ／ｓ。本文旨在探索该差异背后的技术

机理，并提出控制改进方案。

１　差异性原因分析

１１　标准弹道计算用姿态模型及控制方程

标准弹道设计时，按瞬时平衡假设，即认为控制提供足够

大的姿态调整能力，使得箭体姿态时时处于瞬时平衡状态，角

速度为０。对应的姿态方程及控制参数为如下公式
［３］。

俯仰通道：

α＝犃φ φ狆 －δφω－θ－
犽φ狌φ
犪φ（ ）０

φ＝α＋θ

δφ ＝犪
φ
０Δφ＋犽φ狌φ

φ犪 ＝φ＋δφω

Δφ＝φ犪－φ犘

犃φ ＝
犪φ０犚犮（狓狉－狓狕）

犪φ０犚犮（狓狉－狓狕）＋犮α狀狇狊犿（狓狔－狓狕）
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图１　犡、犢 向位置偏差及速度偏差对比

图２　犣向位置速度偏差、俯仰姿态角角速度偏差

　　偏航通道：

β＝犃ψ ψ狆 －δψω－σ－
犽ψ狌ψ
犪ψ（ ）０

ψ＝σ＋β

σ＝－ｓｉｎ－
１ 犞狕（ ）犞

δψ ＝犪
ψ
０Δψ＋犽ψ狌ψ

ψ犪 ＝ψ＋δφψ

Δψ＝ψ犪－ψ犘

犃ψ ＝
犪ψ０犚犮（狓狉－狓狕）

犪ψ０犚犮（狓狉－狓狕）＋犮β狀狇狊犿（狓狔－狓狕）

　　通常一级飞行段无导引控制，故有δφ＝犪
φ
０Δφ，δψ＝犪

ψ
０Δψ，

即仅为角偏差控制。

１２　姿态控制用姿态动力学模型及控制方程

为了便于与弹道计算结果对比，这里的姿态动力学方程也

只考虑刚体项，而忽略推进剂晃动和弹性项［４］。此时的姿态动

力学全量方程如下：

犑珔ω＋ω×犑ω＝犕犘 ＋犕珔δ＋犕犪犲狉狅＋犕ω狓狔狕

式中，犑 ＝

犑犡
１
犑犡

１
犢
１
犑犡

１
犣
１

犑犢
１
犡
１

犑犢
１

犑犢
１
犣
１

犑犣
１
犡
１
犑犣

１
犢
１

犑犣

熿

燀

燄

燅１

为转动惯量矩阵；ω×＝

０ －ω狕 ω狔

ω狕 ０ －ω狓

－ω狔 ω狓

熿

燀

燄

燅０

：角速度斜对称矩阵；犕犘 为发动机推力对

箭体质心的力矩，沿箭体坐标系；犕珔δ 为发动机摆动加速度对箭

体质心的力矩，沿箭体坐标系；犕犪犲狉狅 为相对于箭体质心的气动

力矩，沿箭体坐标系；犕ω狓狔狕
为箭体角速度对应气动力力矩，

沿箭体坐标系；

姿控采用的控制方程为：

δφ ＝犪
φ
０Δφ＋犪

φ
１ω狕

δψ ＝犪
ψ
０Δψ＋犪

ψ
１ω狔

１３　弹道设计及姿态控制用动力学模型及控制方程差异性

比对

　　对比表明：

（１）两者使用的姿态动力学方程不同：弹道设计中姿态动

力学按瞬时平衡考虑，而姿态控制中的动力学方程则考虑过渡

过程；

（２）两者使用的控制方程也是不同：弹道计算中仅考虑姿

态角偏差项，而姿态控制则同时考虑角偏差及角速度项；

（３）控制参数不同：为了保障姿态处于瞬时平衡状态，弹

道设计中的姿态偏差增压参数犪φ０ 理论上取∞，实际计算中则

常常取一个大值；而姿态控制设计中的静态增益主要通过频域

稳定性分析来设计，以幅值远小于弹道计算用数据。

火箭飞行中，采用姿态设计用方案进行飞行姿态控制，即

弹道设计采用的模型与飞行真实工况有差异。

下面分析以俯仰通道为例，分析实际飞行中模型差异导致

的姿态及轨道偏差。为便于理解和表述，这里分析采用小偏差

动力学方程。

统进入平衡状态时，控制力矩与干扰力矩相等，即犫３δφ

＝珨犕，则有犫φ３（犪φ０Δφ＋犪
φ
１ω狕）＝珨犕，经变换有Δφ＝

珨犕

犪φ０犫φ３
－
犪φ１
犪φ０
ω狕，

进一步，不考虑干扰（标准弹道计算工况）时，有Δφ＝－
犪φ１
犪φ０
ω狕。

即若存在稳定的角速度，则必然存在极性相反，幅值确定的角

偏差。

火箭一级飞行段，通常在起飞后１０ｓ左右开始到一级关

机前，利用引力进行持续小攻角低头，具体表现为俯仰通道一

直程序转弯，即俯仰程序角速度不为零。理想状态为火箭沿标

准弹道无静差飞行，此时有ω狕 ＝ω狕＿犮狓，故一级飞行段一直有

一定幅值的俯仰角速度，故采用角偏差＋角速度的控制方式

时，俯仰通道必然存在极性稳定的俯仰角偏差Δφ（Δφ≥０）。

该偏差的持续存在将对飞行弹道产生影响，具体为：

标准弹道设计中，攻角Δα为小量，，此时有Δθ＝Δφ－Δα≈

Δφ，而沿Ｙ向的速度偏差量近似为犞Δθ≈犞Δφ＞０，由于Δφ极性稳

定且有一定幅值，使得Ｙ向速度及位置呈现系统性偏差。

我国的西昌、太原、酒泉卫星发射中心均为内陆发射场，

子级残骸落区为影响弹道设计乃至火箭设计的关键因素。在这

３个基地发射的卫星，一级飞行段均采用射程关机方案，以保

证子级残骸落点在允许的落区范围内，关机方程如下：

犔＝犳１Δ犞狓＋犳２Δ犞狔＋犳３Δ犞狕＋

犳４Δ犡＋犳５Δ犢＋犳６Δ犣＋犳狕Δ狋

　　其中各型号普遍为犳２ ＞犳１，犳５ ＞犳４。即长期存在、极性稳

定的俯仰姿态角偏差Δφ不仅影响轨道精度，同时影响关机时

间：普遍使得关机时间较预期值有所提前，导致运载能力损失。
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２　提高轨道精度的姿控改进措施

２１　控制改进

上述分析表明，长征系列火箭一级飞行段普遍存在的 Ｙ

向速度偏差现象的机理为弹道设计考虑的姿态控制模型与真实

飞行工况不一致所致，因此要消除该系统性偏差，有如下３个

潜在措施：

１）弹道设计采用飞行中的姿态角偏差＋姿态角速度的控

制方案，即计入程序角变化对姿态角速度及姿态角偏差的影

响。该模式将导致需重新推导弹道设计适用的动力学方程，即

该思路将导致弹道设计规范、设计流程、设计工具发生巨大变

化，不利于工程实践的可靠性。

２）降低动态增益系数犪φ１。

上述分析表明犪
φ
１

犪φ０
影响着Ｙ向速度偏差，因此降低犪φ１有利

于消除该项偏差，但犪φ０、犪φ１ 通常是基于频域稳定性的分析的结

果，降低犪φ１ 幅值不利于火箭的姿态稳定性。

３）改进控制方案。

若将姿态控制方案调整为姿态角偏差＋角速度偏差控制

（以下简称双偏差控制），即：

δγ ＝ （犪
γ
０Δγ＋犪

γ
１Δω狓）犠γ

犵（狊）

δψ ＝ （犪
ψ
０Δψ＋犪

ψ
１Δω狔）犠ψ

犵（狊）

δφ ＝ （犪
φ
０Δφ＋犪

φ
１Δω狕）犠φ

犵（狊）

　　则按上述推导有Δφ＝－
犪φ１
犪φ０
Δω狕。火箭沿标准弹道飞行时有

Δω狕 ≈０，则Δφ≈０，与标准弹道计算工况接近。

２２　控制实现

飞行中的俯仰姿态角偏差Δφ通过箭体姿态角与程序角求

差得到，即Δφ＝φ－φ犮狓。其中φ通过惯性平台或捷连惯组获

取，而φ犮狓 则为时间变化的装订诸元。同理，Δω狕≈ω狕－ω狕＿犮狓 ，

其中俯仰角速度ω狕 可以通过速率陀螺得惯性器件测量得到，

俯仰姿态角速度ω狕＿犮狓 也可以与俯仰程序角类似，通过诸元装

订实现。但为了降低诸元装订的复杂性，同时也为了提供数据

的匹配性，建议采用在线计算方式实现，具体为：

ω狓＿犮狓

ω狔＿犮狓

ω狕＿

熿

燀

燄

燅犮狓

＝

１ ０ －ｓｉｎψ犮狓

０ ｃｏｓγ犮狓 ｃｏｓψ犮狓ｓｉｎγ犮狓

０ －ｓｉｎγ犮狓 ｃｏｓψ犮狓ｃｏｓγ

熿

燀

燄

燅犮狓

珔γ犮狓

珔ψ犮狓

珔φ

熿

燀

燄

燅犮狓

３　控制改进效果分析

３１　对一级飞行段的影响分析

对比两组工况的仿真时间表明，采用双偏差控制后犢 向

速度和位置偏差量下降，相同关机量对应的计算机关机时间推

迟约０．５ｓ，增大分离时的速度增量约２５ｍ／ｓ，对应运载能力

在５ｋｇ以上。

另外，采用双偏差控制将使得Δφ下降，这也有利于气动

载荷狇α的下降，零风标准弹道下狇α相差２２０Ｐａ左右，高空风

补偿弹道对应的狇α下降幅度可达１０００Ｐａ，对飞行安全性的

贡献显著。

３２　一子级残骸落点精度的影响对比

按一子级耗尽关机考虑，仿真获得一子级分离时刻的速

度、位置，再计算一子级残骸落点。标准弹道的射程犔狓＝

５９０．４６６ｋｍ，双偏差控制对应的射程为犔狓＝５９０．１２ｋｍ，落点

横移犔＝８．０６ｋｍ；角速度控制对应的射程犔狓＝５９９．５８ｋｍ，

落点横移犔＝８．３６ｋｍ。角速度偏差控制对应的射程与标准弹

道一致，而角速度控制对应的射程较标准弹道前移９ｋｍ，该

项主要是由于犢 向速度偏大所致。

图３、图４给出不同控制策略的仿真结果，结果表明采用

双偏差控制方案能有效降低纵向落点偏差 （原方案普遍具有落

点靠前的特点）。

图３　一子级残骸纵向落点对比 （横轴ｓ，纵轴ｋｍ）

图４　一子级残骸横向落点对比 （横轴ｓ，纵轴ｍ）

３３　对二级飞行段的影响分析

分析结果表明由于角速度控制方式一、二级分离时犡、犢

向速度和位置偏差较大，使得二级飞行段犢 向导引在一段时

间内发生饱和，犡、犢、犣向速度和位置均存在幅值不小的偏

移，同时，二级飞行段的角速度增益犪φ１ 幅值较大，如上分析

所示，将导致二级段的Δφ较大。

图５　导引及犡向速度、位置偏差

若改用双偏差控制，则二级飞行段段导引不再出现长时间

饱和现象，即轨道及姿态精度均提升，二级飞行段的关机时间

将因此提前０．５ｓ以上，型号飞行中曾经出现过的二级耗尽关

机事件也将不再发生，提高可飞行的精度和可靠性。

４　结论

全量仿真发现不同控制策略下飞行轨迹与标准弹道较为明
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图６　犢、犣向速度及位置偏差比较

显的差异，理论分析结果表明，是由于标准弹道所采用的控制

模型与现有方案不同所致，据此提出 “姿态角偏差控制＋姿态

角速度偏差”的双偏差控制方案，该方案有利于提高一、二级

的轨道飞行精度，降低残骸落点偏差，有利于提升火箭的飞行

安全性飞行品质。
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图１３　实测结果与理论值对比图

表２　地面散射周期实测值与理论值对比

序号 实测周期／ｍ 理论周期／ｍ

（ａ） ０．２８ ０．２８

（ｂ） ０．３９ ０．４０

（ｃ） ０．１７ ０．１７

（ｄ） ０．１６ ０．１６

以上结果基本满足地面散射高度周期：

犜＝
λ犱
２犺
（犱犺）

　　其中：λ为信号波长，散射影响与理论计算值相近，以上

数据验证了同步测试系统的功能性及可靠性。

４　结论

基于Ｇ语言开发环境，研制了一套可用于地面散射特性

分析的同步测试系统。完成了同步测试系统平台的搭建，并开

展地面散射测试对测试系统的功能性与可靠性进行了验证，实

验结果表明：

（１）该系统可用于小功率信号地面散射测试，具备实时同

步测试功能，测试结果与理论计算基本一致。

（２）系统时间同步精度可达１０ｍｓ，同步精度上限取决于

功率测量设备单点测量时间。

（３）同步测试频率可达１０Ｈｚ，频率上限取决于距离测量

设备最高采样率。
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