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两种捆绑火箭弹性振动建模方法对比分析及其对姿控系统的影响
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摘  要:针对长助推和短助推两种类型捆绑火箭的不同模态特点,分析了两者弹性振动建模方法的区别

和联系,在此基础上建立了某型固体捆绑火箭姿态动力学新模型,模型中基于有限元法导出了弹性振动方程,

基于该模型对箭体复杂弹性振动引起的通道间耦合进行了研究, 采用逆Nyquist阵列法进行设计。结果表明,

该模型能更准确地反映捆绑火箭纵、横、扭耦合运动特性; 新模型三通道之间存在弹性耦合,但耦合矩阵具有

对角优势性质,采用逆 Nyquist阵列法进行姿控系统设计是有效的, 仿真结果表明设计的控制器可行, 能够取

得比较好的性能。
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Abstract: In view of the different characteristics of modes between long and short strap-on launch vehicles, the differences and

relations of elastic vibration modeling method of them were analyzed firstly. Then a new attitude dynamic model of solid strap-on launch

vehicle was derived, the elastic vibration equation in the model was also derived by finite element method. Finally, the coupling among

three channels based on the new model was studied. Inverse Nyquist Array method was used to design the controller. The results show

that the new model can reflect more exactly the coupling characteristics of longitudinal, lateral and torsinal vibration of strap-on launch

vehicle. Although the coupling among three channels ex ists, the coupling matrix has the diagonal dominance characteristics and the

controller designed by Inverse Nyquist Array method can obtain a good performance.
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根据火箭弹性振动特征进行合理抽象和简化,采用合适的弹性振动建模方法准确描述全箭振动是

设计控制器的前提。对早期无捆绑火箭或弹道导弹, 由于长细比较大, 弹性振动表现出梁式模态特征,

在弹性建模时通常将其抽象简化为两端自由连续梁,忽略纵振、扭振和横向弯曲振动间的耦合并且不考

虑轴向过载对弹性振动的影响,分别用一维梁的两个横向弯曲振动方程和一个扭转振动方程描述箭体

在俯仰、偏航和滚动等三个方向的弹性振动,这是绝大部分公开文献中介绍的弹性振动建模方法
[ 1- 3]
。

特点是所得弹性振动方程相互解耦,利于控制系统按三通道分别设计。

随着捆绑火箭的出现,助推器的数量、直径、长度以及与芯级连接形式等都会使全箭模态特征变得

复杂化。如果助推器长细比较小, 如 Atlas- Ò、Delta2914、Ariane-4、CZ-2E、H- Ñ等, 分析和试验研究发

现
[ 4- 5]

,由于助推器比较短粗,在关心的频段内全箭主要呈现两类模态: ( 1)以芯级弯曲或扭转为主、助

推为刚体运动的主模态; ( 2)助推弯曲变形与芯级保持一致,呈随动状态的模态,如图 1中 CZ-2E火箭模
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态。总体来看, 模态不算密集, 有轻微耦合但不严重;存在局部模态, 但不明显,全箭主要呈现芯级火箭

的梁式模态特征且成对出现, 因此工程上仍然将这类短助推捆绑火箭抽象简化为以芯级为主的单根连

续梁(只不过在火箭尾部考虑了助推器的刚度)并按照前述单根梁的建模方法推导弹性振动方程。如李

新国
[ 6]
等推导的捆绑火箭姿态动力学模型,可以看到三种振动方程仍然分开独立。

   
图 1 短助推捆绑火箭模态

Fig. 1  Modes of strap-on launch vehicle

 with short boosters    

        
图 2  长助推捆绑火箭模态

Fig. 2 Modes of strap-on launch vehicle

with long boosters    

但随着新型大推力长助推捆绑火箭如Ariane-5、Delta- Ô、Ares- Õ等的出现,助推器长细比增加, 柔性

明显增强, 使全箭弹性振动复杂性大大增加, 助推器局部变形的模态大量增加。全箭呈现低频密模态、

芯级和助推纵、横、扭耦合明显的空间梁系结构模态特征(如图 2所示)需要用/模态组0概念来描述 [5]
,

在每个模态组内,各模态由唯一的芯级振型和若干不同的助推器振型组合而成,频率也十分接近。此时

明显不能将这类捆绑火箭抽象简化为单根连续梁,而应该视为空间梁系结构来考虑。笔者近期在文献

[ 7]中简要介绍了利用有限元法对这种空间梁系结构进行建模的思想, 但没有给出具体的弹性振动方程

推导结果。作为后续研究,本文针对某型固体捆绑火箭分别采用前述一维梁理论和有限元法进行了建

模,结合具体算例比较了两者的区别和联系。

1  数学模型

111  按一维梁理论进行弹性振动建模及其对应的姿态动力学模型

传统方法将捆绑火箭抽象为以芯级为主的空间自由连续一维梁模型, 根据一维梁弯曲振动和扭转

振动微分方程, 采用模态叠加法推导可得以广义坐标形式表示的弯曲和扭转振动方程为
[ 1]

&qiy + 2NiyXiyÛqiy+ X
2
iyqiy= Q iyPM iy

&qiz + 2NizXizÛq iz + X
2
izqiz = QizPM iz

&qin+ 2NinXinÛqin+ X
2
inqin= Q inPM in

( 1)

其中, qia、Nia、Xia、Qia、Mia ( a= y , z , n)分别是对应俯仰弯曲振动、偏航弯曲振动和轴向扭转振动的广义

坐标、阻尼比、频率、广义力和广义质量。其中

M iy = Q
l

0
mx ( x ) W

2
yi ( x ) dx

Qiy = Q
l

0
Py ( x , t ) Wyi ( x ) dx

 
M iz = Q

l

0
mx ( x ) W

2
zi ( x ) dx

Qiz = Q
l

0
P z ( x , t ) Wzi ( x ) dx

 
M in = Q

l

0
Q( x ) J ( x ) Wc2

xi ( x ) dx

Qin = - Q
l

0
M x ( x , t ) Wcxi ( x ) dx

( 2)

其中, mx ( x )、Q( x )、J ( x )分别为距箭体尖端 x 处箭体线质量分布、体密度、截面极惯性矩, Py、P z、Mx 分

别为横向外力和轴向扭矩; Wyi、Wzi、Wcxi分别为芯级一维梁的俯仰弯曲振型、偏航弯曲振型和滚动通道

扭转振型。作用在箭体上的外力包括重力、推力、摆动惯性力、气动力、结构干扰力和风干扰力, 求出这

些力的广义力
[ 1, 8]

,代入式( 1)整理得如下三通道弹性振动方程
[1]

&qiy + 2Fiy XiyÛqiy + X
2
iyqiy= D

U
1i $ÛU+ D

U
2 i $A+ Aw + D

U
3iDU+ DdU3i&DU+ �Q iy ,  iy= 1, 2, ,, N 1 ( 3)

&qiz + 2FizXizÛq iz + X
2
izqiz = D

7
1i Û7 + D

7
2i B+ Bw + D

7
3iD7 + Dd73 i&D7 + �Q iz ,  iz= 1, 2, ,, N 2 ( 4)

&q in + 2FinXinÛq in + X
2
inqin = d inqin+ d 3iDC+ dd3i&DC+ �Qin  in = 1, 2, ,, N 3 ( 5)
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其中, U、7 和C分别为俯仰角、偏航角和滚动角; H、R、A、B、Aw 和 Bw 分别为弹道倾角、弹道偏角、攻角、

侧滑角、风攻角和风侧滑角; DU、D7 和 DC分别为三通道发动机合成等效摆角; �Q iy、�Qiz和�Q in分别为俯仰、

偏航和滚动方向结构干扰力的广义力。一般情况下俯仰、偏航方向模态数 N 1 , N 2 取 3~ 5阶,滚动通道

模态数 N 3取 3阶,开环传递函数阶次不高,便于系统设计。这种建模方法没有考虑纵向振动模态的影

响。根据运动学和动力学的知识可推导得到刚体运动方程为

$&U+ b
U
1$ÛU+ b

U
2 $A+ Aw + bdU3$&DU+ b

U
3$DU+ E

N

i = 1

b
U
1 iÛqiy + b

U
2iqiy = �MBZ

$ÛH= c
U
1$A+ c

U
2$H+ c

U
4$ÛU+ cdU3$&DU+ c

U
3$DU+ E

N

i= 1

c
U
1iÛqiy + c

U
2iqiy + ccU1Aw - �F BY

&7 + b
7
1 Û7 + b

7
2 B+ Bw + bd73 &D7 + b

7
3 D7 + E

N

i= 1

b
7
1 iÛqiz + b

7
2 iqiz = �MBY

ÛR = c
7
1 B+ c

7
2 R+ c

7
4 Û7 + cd73 &D7 + c

7
3 D7 + E

N

i= 1

c
7
1iÛq iz + c

7
2iqiz + cc7

1 Bw - �FBZ

&C+ d 1ÛC+ dd3&DC+ d3 DC+ E
N

i= 1

d 1iÛqi + d2 iqi = �MBX

( 6)

惯组和速率陀螺测量方程为

$Ugz = $U- E
N
1

iy= 1
Wczi ( xgz ) qiy

$ÛUst = $ÛU- E
N
1

iy= 1

Wczi ( xst ) Ûq iy

 

7gz = 7 - E
N
2

iz= 1
Wcyi ( x gz ) qiz

Û7 st = Û7 - E
N
2

iz = 1

Wcyi ( x st ) Ûq iz

 

Cgz = C- E
N
3

in= 1
Wcxi ( x gz ) qin

ÛCst = ÛC- E
N
3

in= 1

Wcxi ( x st ) Ûqin

( 7)

其中, 下标/ gz0表示惯组, / st0表示速率陀螺。式( 3) ~ ( 7)中系数 b
U
1i , b

U
2i , c

U
1i , c

U
2 i , D

U
1i , D

U
2i , D

U
3i , DdU3i只

和芯级火箭俯仰弯曲振型和振型斜率有关; b
7
1i , b

7
2i , c

7
1i , c

7
2i , D

7
1i , D

7
2i , D

7
3i , Dd7

3i只和芯级火箭偏航弯曲振

型和振型斜率有关; d1 i , d2i , d in , d3 i , dd3 i只和芯级火箭扭转振型有关。换句话说, 在计算这些系数时只

使用了捆绑火箭各阶模态数据中和芯级有关的部分数据(芯级振型 Wyi、Wzi、Wcxi和芯级振型斜率Wcyi、

Wczi , 没有考虑每阶模态的纵向分量 Wxi ) ,舍弃了和助推相关的模态数据。

112  按有限元法进行弹性振动建模及其对应的姿态动力学模型

如果将捆绑火箭抽象为空间梁系结构模型,根据有限元法可得其振动控制方程为

M&X + CÛX+ KX= F ( 8)

其中,M、C、K 分别为集中质量矩阵、阻尼矩阵和刚度矩阵; F为节点载荷向量, 包括作用在箭体上的外

力和外力矩; X为节点位移向量。采用振型叠加法可将式( 8)解耦为

&q i+ 2NiXiÛq i+ X
2
iqi= QiPM i  i= 7, 8, ,, N ( 9)

其中, qi、Ni、Xi、Q i 和M i 分别为第 i 阶模态广义坐标、阻尼比、频率、广义力和广义质量, N 为模态阶次。

Qi 和M i 的具体计算表达式为

Qi = U
T
iF,  M i= U

T
iMUi ( 10)

其中, Ui 为第 i阶模态,对每个节点来说包含三个振型 Wxi , Wyi , Wzi和三个振型斜率Wcxi , Wcyi , Wczi。由

于这里只是采用有限元法描述箭体弹性变形而不是刚体位移,故式( 9)中不考虑前6阶零频模态。按照

和前面相同的方法求出作用在箭体上各种力的广义力,最后将各种广义力全部加在式( 9)右边, 经整理

可得弹性振动方程为

  &qi + 2Ni XiÛqi + X
2
iqi= D

U
1i $ÛU+ D

U
2i $A+ Aw + D

7
1 iÛ7 + D

7
2i B+ Bw + D

U
3i $DU

+ DdU3i $&DU+ D
7
3iD7 + Dd7

3i&D7 + d3iDC+ dd3i&DC+ �Q iy + �Q iz + �Q in + �Q ix ( 11)

其中, D
U
1i $ÛU和D

7
1i Û7 分别代表气动阻尼力和广义力, D

U
2i $A+ Aw 和D

7
2i B+ Bw 分别代表气动力和风

干扰广义力, D
U
3 i$DU和DdU3i $&DU分别表示俯仰方向推力和摆动广义力, 同理 D

7
3iD7、Dd7

3i&D7 和d3 iDCdd3i &DC
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分别表示偏航项和滚动向的推力和摆动惯性力的广义力; �Qiy、�Q iz和�Qin为三方向结构干扰广义力。系数

D
U
1i , D

U
2i , D

U
3 i , DdU3 i , D

7
1i , D

7
2i , D

7
3i , Dd73i , d3 i , dd3 i和结构干扰广义力�Q iy , �Q iz , �Qin与芯级一维梁和助推一维

梁振型Wyi、Wzi、Wcxi及振型斜率Wcyi、Wczi有关,与模态纵向分量 Wxi无关。�Q ix与Wxi有关, 且

�Qix = Q
L

0
m x nxg0 Wxi x dx - nxjPxjWxi ( xRxj )+ E

k Q
L
kzt

0
mkzt x nxg0 Wkxi x dx - nkztPz tWkxi ( xRztk ) PM i

(12)

其中, m x 和Wxi x 分别为芯级上距理论尖端点x 处的线密度和模态纵振分量; L、nxj、Pxj、Wxi ( xRxj )

分别为芯级箭体长度、发动机台数,单台推力和铰链轴处模态纵振分量; mkzt x 和 Wkxi x 分别为第 k

个助推上距理论尖端点x 处的线密度和模态纵振分量; L kzt、nkzt、Pz t、Wkxi ( xRz tk )分别为第 k 个助推上箭

体长度、发动机台数、单台推力和铰链轴处模态纵振分量; nx、g 0 分别为轴向过载系数和海平面重力加

速度;M i 为第 i 阶模态的广义质量。同样根据运动学和动力学的相关知识推导可得刚体运动方程为

$&U+ b
U
1$ÛU+ b

U
2 $A+ Aw + bdU3$&DU+ b

U
3$DU+ E

N

i= 1

b
U
1iÛqi + b

U
2iqi = �MBZ

$ÛH= c
U
1$A+ c

U
2$H+ c

U
4$ÛU+ cdU3$&DU+ c

U
3$DU+ E

N

i= 1

c
U
1iÛq i + c

U
2iqi + ccU1 Aw - �FBY

&7 + b
7
1 Û7 + b

7
2 B+ Bw + bd7

3 &D7 + b
7
3 D7 + E

N

i= 1

b
7
1iÛqi + b

7
2iqi = �MBY

ÛR = c
7
1 B+ c

7
2 R+ c

7
4 Û7 + cd7

3 &D7 + c
7
3 D7 + E

N

i= 1

c
7
1iÛqi + c

7
2 iqi + cc7

1 Bw - �FBZ

&C+ d1ÛC+ dd3 &DC+ d3DC+ E
N

i= 1

d1iÛq i + d2iqi = �MBX

( 13)

惯组和速率陀螺测量方程为

$Ugz = $U- E
N

i= 1
Wczi ( xgz ) qi

$ÛUst = $ÛU- E
N

i = 1
Wcz i ( x st ) Ûqi

 

7gz = 7 - E
N

i= 1
Wcyi ( x gz ) qi

Û7 st = Û7 - E
N

i= 1
Wcyi ( x st ) Ûqi

 

Cgz = C- E
N

i= 1
Wcxi ( xgz ) qi

ÛCst = ÛC- E
N

i= 1
Wcxi ( xst ) Ûqi

( 14)

其中, N 为模态阶数,由于新模型基于空间模态,通常需要考虑较多阶模态, 如 28阶。式( 11) ~ ( 14)中

弹性系数 b
U
1 i , b

U
2 i , c

U
1i , c

U
2 i , b

7
1 i , b

7
2 i , c

7
1i , c

7
2 i , d1i , d 2i与全箭的振型Wyi、Wzi、Wcxi和振型斜率Wcyi、Wczi有关,

与 Wxi无关。可见新的模型中完全考虑了芯级和助推模态中的弯曲振型 Wyi、Wzi和振型斜率 Wcyi、Wczi、

扭转振型 Wcxi和模态纵向分量Wxi , 是对捆绑火箭复杂空间弹性振动的一种完整描述。

2  两种弹性振动建模方法下数学模型的比较

由式( 3) ~ ( 7)组成的姿态动力学模型称为模型 1,由式( 11) ~ ( 14)组成的姿态动力学模型称为模型

2。由于弹性振动建模方法的不同,可以发现两种模型存在以下差别:

模型 1中弹性振动方程形式上有三种,分别对应俯仰弯曲振动、偏航弯曲振动和扭转振动, 对应三

种广义坐标 qiy , qiz , qin , 所取的模态阶数分别为 N 1 , N 2 , N 3。三种弹性振动方程分别进入俯仰、偏航和

滚动三通道的姿控系数设计中,三通道之间相互解耦, 可分别按照单输入单输出系统来设计。而模型 2

中弹性振动方程形式上只有一种,对应一种广义坐标 qi , 对应捆绑火箭第 i 阶整体弹性振动, 所取模态

阶数为N。此时弹性振动方程同时包含助推和芯级各种纵、横、扭振动,同时进入三通道控制系统设计

中,导致三通道相互耦合,需要按照多输入多输出系统来设计。

模型 1用芯级的模态来近似整体火箭的模态, 实际上是忽略了助推器的局部振动,并且认为将捆绑

火箭的弯曲振动和扭转振动分隔开来, 并且忽略了箭体的纵向振动, 是对捆绑火箭弹性振动的一种不完

整描述。而模型 2则同时考虑了芯级和助推的模态,利用了整体火箭模态的所有分量,不仅计入了助推
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的局部变形模态,而且还体现了助推和芯级之间的纵、横、扭耦合振动特征,是对捆绑火箭振动的一种完

整描述。

实际上一维梁理论和有限元法也存在内在的联系。对于可抽象为一维梁的串联火箭而言, 同样可

列出形如式( 8)的有限元方程。此时质量矩阵 M和刚度矩阵K 中对应纵振、扭转和弯曲振动自由度的

行和列之间相互独立,如果交换相关的行和列并对 X 和F 重新排列,可将 M、K 变成分块矩阵。如将

对应纵振自由度 ux 的行和列单独挑出来,可写成矩阵方程

Mx&Dx+ CxÛDx + KxDx= Px ( 15)

它描述火箭的纵向振动。同理可写出扭转振动、俯仰弯曲振动和偏航弯曲振动的矩阵方程

Mn&Dn+ CnÛDn+ K nDn= Pn , My&Dy+ CyÛDy + KyDy= Py , Mz&Dz + CzÛDz + KzDz = Pz ( 16)

同样采用振型叠加法,对式( 15)、( 16)进行解耦,可得

&q ix + 2NixXixÛqix + X
2
ixqix= Q ixPM ix

&q in + 2NinXinÛqin+ X
2
inqin= QinPM in

 
&qiy+ 2Niy XiyÛqiy + X

2
iyqiy = QiyPM iy

&qiz + 2NizXizÛqiz + X
2
izqiz = Q izPM iz

( 17)

可见式( 17)后三式与式( 1)形式上一致。也就是说有限元也可以用来对传统串联火箭进行弹性振动建

模。

3  基于新模型的捆绑火箭姿控系统设计

如前所述, 对新模型(模型 2)必须采用多输入多输出系统的设计方法进行控制器设计。为此将姿

态模型写成状态空间形式,将状态变量、输入向量、外干扰向量、输出量依次取为

X= $ÛU  $U $H Û7  7  R  ÛC C Ûq 1  Ûq 2  ,  Ûqn  q1  q2  ,  qn
T

( 18)

U= $DU D7 DC
T

( 19)

W= Aw  Bw  �FBY  �FBZ  �MBX  �MBY  �MBZ  �Q iy  �Q iz  �Q in  �Q ix

T
( 20)

Y= $ÛUst $Ugz Û7 st 7 gz ÛCst Cgz
T

( 21)

模型 2可写成如下状态空间形式:

TÛX= AX+ BU+ FW

Y= CX
( 22)

其中, T、A、B、C、F为相应维数系数矩阵。姿控系统设计不考虑外干扰 W的影响( W的影响通过系

统稳定裕度来保证) ,这样箭体开环传递函数矩阵为

G0 s = C sI- T
- 1
A

- 1
T

- 1
B ( 23)

G0 s 为 6 @ 3严真有理分式矩阵。运载火箭姿控系统结构如图3所示,其中 G2 s 为惯组和速率陀螺

特性传递函数矩阵, 为 6 @ 6有理分式矩阵; K 1 s 为动态补偿器(校正网络)传递函数矩阵, Gcn s 为伺

服机构特性传递函数矩阵,均为3 @ 3有理分式矩阵; KPD s 为静动态增益构成的矩阵。其中

K1 s =

WgU s 0 0

0 Wg 7 s 0

0 0 WgC s

 KPD s =

a
U
1 a

U
0 0 0 0 0

0 0 a
7
1 a

7
0 0 0

0 0 0 0 a
C
1 a

C
0

( 24)

其中, WgU s 、Wg 7 s 、WgC s 分别为俯仰、偏航、滚动三通道的校正网络; a
U
0、a

U
1 为俯仰通道静动态增

益系数,相应的偏航为 a
7
0、a

7
1 , 滚动为 a

C
0、a

C
1。

多变量系统常用频域设计方法较多,其中比较实用的是逆 Nyquist阵列( Inverse Nyquist Array, INA)

法
[ 9]
, INA法基本思想是:在被控对象前或后加入预补偿矩阵, 使开环逆传递函数矩阵成为对角优势阵,

将多变量系统的设计问题转化为一组单变量系统进行设计,最后对每个通道设计动态补偿器进行控制。

鉴于 INA法具有稳定性容易判断、便于设计、易于工程实现等优点, 已在倾斜转弯( BTT)导弹自动驾驶

仪
[ 10]
等领域有所应用,本文尝试采用 INA法进行捆绑火箭姿控系统设计。INA法要求被控对象传递函

数矩阵为方阵, 为此令 T
U
1= a

U
1Pa

U
0 , T

7
1 = a

7
1Pa

7
0 , T

C
1= a

C
1Pa

C
0 , 当 T

U
1、T

7
1 和 T

C
1 取预先给定值(如 014)时,
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令 KPD s = FGPD s ,此时可将 G0、Gcn、G2 和 GPD合成为广义被控对象 Q s , 其中常值对角反馈增

益矩阵 F= diag{ a
U
0 , a

7
0 , a

C
0 } , GPD和 Q s 分别为

GPD s =

T
U
10 1 0 0 0 0

0 0 T
7
10 1 0

0 0 0 0 T
C
11

 Q s = GPD s G2 s G0 s Gcn s =

q11 s q12 s q13 s

q21 s q22 s q23 s

q31 s q32 s q33 s

(25)

其中 q11 s 为俯仰通道主传递函数, q21 s 为俯仰通道输入引起偏航通道输出的耦合传递函数,即俯

仰- 偏航耦合传递函数, 其他传递函数含义依次类推。经过以上变换,将姿控系统结构转化为图 4所示

结构,其中将控制器 K 1 s 分为补偿器Kg s 和预补偿器Kp s ,即 K1= KpKg ,需要设计的量为 F、Kp

和Kg。以下来判断 Q s 的对角优势性质。

    
图 3 姿控系统框图

Fig. 3 Block diagram of attitude control system
          

图 4  控制结构图
Fig. 4  Control structure diagram

对 m @ m 型有理函数矩阵Q s ,元素为 qij ( i= 1, ,, m , j= 1, ,, m ) ,定义对角优势度为

ND = 20lg E
m

j= 1
j X i

qij s
qii s

或ND = 20lg E
m

j= 1
j X i

qji s
qii s

( 26)

单位为分贝( dB)。如果 Q s 在Nyquist D围线上满足 ND< 0, 则称 Q s 为对角优势矩阵,其中满足前

式时称为行对角优势矩阵,满足后式时称为列对角优势矩阵。ND 越大,对角优势越不明显。

以某型捆绑火箭气动不稳定力矩最大时刻为例分析广义被控对象 Q s 的对角优势性质。计算

Q s 时取T
U
1 = T

7
1 = T

C
1= 014, 此时 Q s 有四个不稳定极点,分别为 0101、0101、015479和 015844。在

设计频段 X= 0101~ 100radPs时, Q s 行对角优势度随 X的变化情况如图 5所示。可以看出,三行的对

角优势度均满足 ND< 0的条件,为对角优势矩阵。对其它飞行时刻进行验算, 同样发现 Q s 为对角

优势矩阵。因此前置预补偿器 Kp 可取为单位矩阵, Kg = K 1。通过设计,最终选取反馈增益矩阵为 F=

diag{ 113, 113, 0172} , 三通道动态补偿器 Kg (校正网络)为高阶传递函数, bode 图见图 6。此时闭环系统

的阶跃响应如图 7所示,可以看出主对角线上的三通道阶跃响应具有较好性能, 同时通道间耦合响应也

能得到有效抑制。

      图 5 Q s 的行对角优势度图

Fig. 5 ND of row dominance for Q s
       图 6 三通道校正网络 bode图

Fig. 6 Bode diagram of three channel compensators
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4  仿真算例

仍以上述构型捆绑火箭为例,基于新模型和逆 Nyquist 阵列法设计了控制器参数, 采用专业仿真平

台进行变系数时域仿真。经检验发现设计的控制器也能使基于传统模型(模型 1)的控制对象实现稳

定。在这种保持控制参数相同的情况下, 将传统俯仰单通道、偏航单通道仿真得到的头部点法向位移

Uy 和横向位移 Uz 与基于新模型的仿真结果进行对比, 如图 8所示, 可见, 基于新模型计算的位移要相

对大一些。传统模型无法计算纵向位移,而新模型可以计算,这主要得益于新模型可以反映火箭的纵横

扭耦合运动。限于篇幅, 其他仿真结果就不再一一对比。

      
图 7  系统阶跃响应曲线

Fig. 7 Step response of the system
          

图 8 两种模型仿真曲线对比
Fig. 8 Compare of two modelps simulation results

5  结 论

对两种捆绑火箭弹性振动建模方法进行了对比分析,指出了两者的区别和联系,在此基础上推导建

立了某型长助推固体捆绑火箭姿态动力学模型,模型中弹性振动方程基于有限元法导出,能够充分反映

火箭的纵横扭耦合运动。分析发现,虽然新模型的三通道之间存在弹性耦合,但耦合矩阵具有对角优势

性质, 本文采用逆Nyquist阵列法设计了相应的控制器, 仿真结果表明该控制器能得到较好的性能。上

述结论对于大型捆绑火箭姿控系统的分析与设计具有一定参考价值。
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