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面对称运载火箭优势面滚转迎风技术
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摘　要：针对面对称运载火箭飞行中俯仰、偏航通道控制力不匹配问题，提出通过姿态滚转控制调整迎
风面以减小最大飞行摆角的控制技术，称为滚转迎风（ｂａｎｋｔｏｗｉｎｄ，ＢＴＷ）技术。重点研究了ＢＴＷ控制的离
线法，推导了ＢＴＷ控制滚动程序角理论值的解析解，证明了该理论值的偏差与飞行姿态偏差是同阶小量。提
出带权重的傅里叶级数拟合算法，对滚动程序角进行修正，以符合工程应用的可行性。开展六自由度飞行动

力学仿真，分析ＢＴＷ控制对控制力、飞行气动载荷和滚动程序角跟踪品质的影响，验证ＢＴＷ控制的有效性。
比对不同拟合基频的仿真结果得出结论：拟合频率过高将影响控制品质，从工程应用角度看滚动程序角的

“光滑性”比“拟合性”更重要。
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　　运载火箭在稠密大气层内飞行时受到高空
风［１－３］产生的气动干扰力和力矩作用，对飞行姿

态产生干扰，姿控系统将按照一定的控制率摇摆

发动机改变推力矢量以抵消干扰。但受限于发动

机的摇摆能力和火箭尾段的结构空间余量，发动

机的摇摆角度通常有限幅要求，即推力矢量能够

提供的控制力是有限的。因此，设计运载火箭总

体方案时需要开展控制力设计，以使火箭在有限

发动机摆角下满足克服干扰的需求。

当控制力不满足任务需求时，需进行控制力

优化，传统控制力优化方法有两种：一种是更改发

动机摇摆方案，增加伺服机构将固定发动机改为

摇摆发动机，或者将单摆发动机改成双摆发动机；

另一种是改变控制方案，如使用弹道风修正［４］、

主动减载［５－６］、自适应增广［７］或自抗扰［８］技术，

降低摆角需求。

除此之外，对于面对称运载火箭，还可以通过

改变控制力与干扰的通道匹配关系达到控制力优

化的目的。所谓面对称通常指的是两助推构型，

其特征是气动特性和控制力在俯仰和偏航通道不
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完全对称，类似于升力体或乘波体飞行器［９－１１］，

往往存在一个“优势面”，设计时倾向于将“优势

面”作为迎风面以匹配控制力需求。典型的面对

称运载火箭包括美国的法尔肯 ９重型、德尔塔
４Ｈ、宇宙神５、ＳＬＳ系列，欧洲的阿里安５系列，中
国的长征三号丙、长征八号等。

高空风干扰是运载火箭飞行中受到的主要干

扰［１２］。发射前，发射场气象站会对发射窗口高空

风做预报［１３－１４］，提供“预报窗口风”，火箭设计方

将据此开展仿真评估，并给出发射放行结论。

２０２０年１２月２０日，长征八号遥一火箭发射前，
“预报窗口风”与设计风场风向差异很大，导致控

制力通道匹配情况严重不满足设计意图，影响火

箭发射放行，最终推迟两天发射。

针对上述问题，本文提出一种滚转姿态使

得箭体“优势面”迎风承载，从而优化俯仰、偏航

通道控制力分配的技术，称为迎风滚转（ｂａｎｋｔｏ
ｗｉｎｄ，ＢＴＷ）控制技术。本文重点研究了 ＢＴＷ
控制技术的离线法，基于“预报窗口风”和标准

弹道推导了 ＢＴＷ控制滚动程序角理论值，讨论

了飞行偏差对该理论值的影响；提出一种带权

重的傅里叶级数拟合法对理论值进行修正，以

符合工程应用的可行性；并以某面对称运载火

箭为例开展了仿真比对验证，证明了 ＢＴＷ控制
技术的有效性。

１　ＢＴＷ控制原理

１．１　基本思想

将运载火箭控制力较充裕的平面称为“优势

面”，通过滚转控制将“优势面”作为迎风面，可以

减小控制摆角需求，化解控制力不足的风险。这

种通过滚动姿态调整迎风面以减小飞行摆角的控

制技术即为ＢＴＷ控制技术。
某面对称火箭尾视图和侧视图如图１所示，

Ｏ－ｘ１ｙ１ｚ１为箭体系，记作 Ｂ系，图中 τ为横向平
面（面 ｘ１Ｏｚ１），π为纵向平面（面 ｘ１Ｏｙ１），不妨设
π平面是优势面；μ平面是横截面（面ｙ１Ｏｚ１）。风
单位矢量ｗ在μ平面的投影为ｗ′，优势面π的单
位法向量记为ｅ３，ＢＴＷ控制改变滚动姿态角γ旋
转π平面，按最短路径使得ｅ３与ｗ′共线。

图１　面对称运载火箭ＢＴＷ控制技术
Ｆｉｇ．１　ＢＴＷｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒｐｌａｎｅｓｙｍｍｅｔｒｉｃｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅ

１．２　控制结构

运载火箭姿态控制系统通常采用“姿态角偏

差 ＋姿 态 角 速 率”的 经 典 比 例 －微 分
（ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ，ＰＤ）控制结构，以惯性组
合和速率陀螺作为敏感装置，伺服机构驱动发动

机喷管摆动进行推力矢量控制。图 ２所示为
ＢＴＷ控制结构，俯仰、偏航、滚动三通道均可分为
“姿态回路”和“角速率回路”。“姿态回路”输入

为箭体系姿态角偏差，由发射惯性系姿态角与箭

机装订三通道程序角解耦计算得到，发射惯性系

姿态角为惯组测量信号经四元数解算的结果；

“角速率回路”输入为姿态角速率偏差，由速率陀

螺测量信号减去程序角速率得到。

综上，ＢＴＷ控制结构与传统 ＰＤ控制的差异
在于传统弹道设计滚动程序角为零，而ＢＴＷ控制
需要设计滚动程序角。因此，ＢＴＷ控制的关键技
术在于如何确定滚动程序角。一种思路是采用

“在线法”，即飞行中根据实时测量信号在线生成

滚动程序角指令；另一种思路是采用“离线法”，

即根据预设风场离线设计滚动程序角，直接装订

到箭上使用。本文将重点研究基于发射窗口预报

风场的“离线法”。

·９８·
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图２　ＢＴＷ控制结构
Ｆｉｇ．２　ＣｏｎｔｒｏｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＢＴＷ

１．３　程序角理论值计算

通常，在发射场可以拿到发射窗口的预报风

场Ｗ，风场Ｗ定义在当地水平坐标系，记作Ｔ系，
ｘＴ轴指向正东，ｙＴ轴指向正北，ｚＴ轴由右手法则
确定。在确定的高度Ｈ上，风场Ｗ坍缩为二维风
矢量Ｖｗ，即

Ｖｗ＝

Ｖｗｓｉｎ（Ａｗ－π）

Ｖｗｃｏｓ（Ａｗ－π）








０

（１）

式中，Ｖｗ为高度Ｈ上的风速大小，Ａｗ为对应风向

（北偏东为正）。

将风矢量Ｖｗ投影到箭体系Ｂ，采取三步走方

案：当地水平系 Ｔ →
①
地心系 Ｅ →

②
发射系 Ｇ

→
③
箭体系Ｂ，即

ＶＢｗ＝ＢＧＧＥＥＴＶｗ （２）
式中，ＢＧ为发射系Ｇ到箭体系Ｂ的转换矩阵，ＧＥ
为地心系 Ｅ到发射系 Ｇ的转换矩阵，ＥＴ为当地
水平系Ｔ到地心系Ｅ的转换矩阵。

根据文献［１５］，ＢＧ和ＧＥ的表达式为

ＢＧ＝
ｃｏｓφｃｏｓψ ｓｉｎφｃｏｓψ －ｓｉｎψ

ｃｏｓφｓｉｎψｓｉｎγ－ｓｉｎφｃｏｓγ ｓｉｎφｓｉｎψｓｉｎγ＋ｃｏｓφｃｏｓγ ｃｏｓψｓｉｎγ
ｃｏｓφｓｉｎψｃｏｓγ＋ｓｉｎφｓｉｎγ ｓｉｎφｓｉｎψｃｏｓγ－ｃｏｓφｓｉｎγ ｃｏｓψｃｏｓ









γ

ＧＥ＝

－ｃｏｓＡ０ｓｉｎＢ０ｃｏｓλ０－ｓｉｎＡ０ｓｉｎλ０ －ｃｏｓＡ０ｓｉｎＢ０ｓｉｎλ０＋ｓｉｎＡ０ｃｏｓλ０ ｃｏｓＡ０ｃｏｓＢ０
ｃｏｓＢ０ｃｏｓλ０ ｃｏｓＢ０ｓｉｎλ０ ｓｉｎＢ０

ｓｉｎＡ０ｓｉｎＢ０ｃｏｓλ０－ｃｏｓＡ０ｓｉｎλ０ ｓｉｎＡ０ｓｉｎＢ０ｓｉｎλ０＋ｃｏｓＡ０ｃｏｓλ０ －ｓｉｎＡ０ｃｏｓＢ

























０

（３）

其中，φ、ψ、γ分别为俯仰、偏航、滚动姿态角（３－
２－１转序），Ａ０为弹道射向，Ｂ０为发射点地理纬
度，λ０为发射点经度。

当地水平系 Ｔ转地心系 Ｅ可由三次变换完
成，如图３所示，首先由 Ｔ系经 Ｍ２［π］变换为 Ｔ′
系，再经Ｍ１［－（＋π／２）］变换为 Ｔ″系，最后经
Ｍ３［－（λ－π／２）］变换为Ｅ系，即

ＥＴ ＝Ｍ３ － λ－
π( )[ ]２ ·Ｍ１ － ＋

π( )[ ]２ ·Ｍ２［π］

＝
－ｓｉｎλ －ｃｏｓλｓｉｎ ｃｏｓλｃｏｓ
ｃｏｓλ －ｓｉｎλｓｉｎ ｓｉｎλｃｏｓ
０ ｃｏｓ ｓｉｎ











（４）

式中，Ｍｉ［·］（ｉ＝１，２，３）为初等转换矩阵
［１３］，λ

为箭下点大地经度，为箭下点地心纬度。
对于确定的弹道，ＧＥ和ＥＴ是确定的，与滚动

图３　当地水平系转地心系
Ｆｉｇ．３　Ｌｏｃａｌｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｔｏ

ｇｅｏｃｅｎｔｒｉｃｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

·０９·
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姿态角无关，因此 ＢＴＷ控制的目的是通过改变
ＢＧ实现的。ＢＴＷ控制的目标是通过程序滚转使
得 ｅ３与 ｗ′共线，可表达为如下的优化目标：
ｍａｘ　ｆ１（γ）＝ （ｗ，ｅ３）。其中，（ｗ，ｅ３）表示 ｗ

和 ｅ３的内积，在箭体系 Ｂ下表达为 ｗ＝Ｖ
Ｂ
ｗ／

Ｖｗ ，ｅ３＝［０，０，１］
Ｔ。显然０＜ｆ１＜１，则上述优化

目标可改写为如下的最小化形式：

ｍｉｎ　ｆ２（γ）＝１－ （Ｖ
Ｂ
ｗ／Ｖｗ ，ｅ３） （５）

显然，０＜ｆ２＜１。将式（１）～（４）代入式（５）得到

ｆ２（γ）＝１－ ＢＧＧＥＥＴ

ｓｉｎ（Ａｗ－π）

ｃｏｓ（Ａｗ－π）








０

，





















０
０
１

（６）
不妨令

ＧＥＥＴ

ｓｉｎ（Ａｗ－π）

ｃｏｓ（Ａｗ－π）








０

＝

ｗｘ，Ｇ
ｗｙ，Ｇ
ｗｚ，









Ｇ

ＢＧ＝

ｂ１１ ｂ１２ ｂ１３
ｂ２１ ｂ２２ ｂ２３
ｂ３１ ｂ３２ ｂ

























３３

（７）

则式（６）可表达为
ｆ２（γ）＝１－ ｂ３１ｗｘ，Ｇ＋ｂ３２ｗｙ，Ｇ＋ｂ３３ｗｚ，Ｇ （８）

将

ｂ３１＝ｃｏｓφｓｉｎψｃｏｓγ＋ｓｉｎφｓｉｎγ
ｂ３２＝ｓｉｎφｓｉｎψｃｏｓγ－ｃｏｓφｓｉｎγ
ｂ３３＝ｃｏｓψｃｏｓ

{
γ

代入式（８），并令
Ｃ１＝ｗｘ，Ｇｃｏｓφｓｉｎψ＋ｗｙ，Ｇｓｉｎφｓｉｎψ＋ｗｚ，Ｇｃｏｓψ
Ｃ２＝ｗｘ，Ｇｓｉｎφ－ｗｙ，Ｇｃｏｓ{ φ

（９）
得到

ｆ２（γ）＝１－ Ｃ２１＋Ｃ槡
２
２ ｃｏｓγ－ａｒｃｃｏｓ

Ｃ１
Ｃ２１＋Ｃ槡

( )[ ]２
２

（１０）

显然，当 γ＝ａｒｃｃｏｓ
Ｃ１
Ｃ２１＋Ｃ槡

( )２
２

＋ｋπ（ｋ∈

－１，０）时，ｆ２（γ）取最小值１－ Ｃ２１＋Ｃ槡
２
２。因此，

ＢＴＷ控制目标要求的滚动程序角理论值为

γｃｘ＝ａｒｃｃｏｓ
Ｃ１
Ｃ２１＋Ｃ槡

( )２
２

＋ｋπ　γｃｘ∈ －π２，
π[ )２
（１１）

注意，解式（１１）反余弦三角函数值时，应配

合ｓｉｎγｃｘ的符号确定γｃｘ的符号。

１．４　飞行偏差对程序角理论值的影响

下面讨论飞行偏差对上述程序角理论值的影

响。首先对 Ｃ１和 Ｃ２进行简化，火箭在一级飞行
段的箭下点经纬度可近似认为变化很小，即 λ≈
λ０，≈Ｂ０，代入式（７）得到
ｗｘ，Ｇ
ｗｙ，Ｇ
ｗｚ，









Ｇ

＝Ｍ２ －
π
２＋Ａ( )[ ]０ Ｍ１［Ｂ０］Ｍ３［λ０－λ］·

　Ｍ１ － ＋
π( )[ ]２ Ｍ２［π］

－ｓｉｎＡｗ
－ｃｏｓＡｗ









０

≈Ｍ２ －
π
２＋Ａ( )[ ]０ Ｍ１ Ｂ０－－

π[ ]２ ·

　Ｍ２［π］

－ｓｉｎＡｗ
－ｃｏｓＡｗ









０
≈

－ｃｏｓ（Ａ０－Ａｗ）

０
ｓｉｎ（Ａ０－Ａｗ









）

（１２）
将式（１２）代入式（９），并且令 ΔＡ＝Ａ０－Ａｗ，

ｓｉｎψ≈ψ，ｃｏｓψ≈１，得到
Ｃ１≈－ｃｏｓΔＡ·ψｃｏｓφ＋ｓｉｎΔＡ

Ｃ２≈－ｃｏｓΔＡ·ｓｉｎ{ φ
（１３）

考虑构造函数

Υ（φ，ψ）＝ｃｏｓ２γｃｘ＝
Ｃ２１

Ｃ２１＋Ｃ
２
２

（１４）

对式（１４）两边取微分，得到

ｄγｃｘ＝－
Ｃ２１＋Ｃ

２
２

２Ｃ１Ｃ２
ｄΥ （１５）

令

ｇ（φ，ψ）＝
Ｃ２
Ｃ１
≈ ｓｉｎφ
ψｃｏｓφ－ｔａｎΔＡ

（１６）

则

Υ（φ，ψ）＝ １
１＋ｇ２

ｄγｃｘ＝－
１＋ｇ２
２ｇｄ

{ Υ
（１７）

Υ的全导数为

ｄΥ＝Υφ
ｄφ＋Υψ

ｄψ （１８）

求Υ对φ和ψ的偏导数，得
Υ
φ
＝－ １
（１＋ｇ２）２

·２ｇ·ｇ
φ

Υ
ψ
＝－ １
（１＋ｇ２）２

·２ｇ·ｇ


{
ψ

（１９）

求ｇ对φ和ψ的偏导数，得

·１９·
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ｇ
φ
＝ ψ－ｔａｎΔＡｃｏｓφ
（ψｃｏｓφ－ｔａｎΔＡ）２

ｇ
ψ
＝－ ｓｉｎφｃｏｓφ
（ψｃｏｓφ－ｔａｎΔＡ）

{
２

（２０）

将式（１６）、式（１９）、式（２０）代入式（１８）得到

ｄΥ＝－ ２ｓｉｎφ（ψｃｏｓφ－ｔａｎΔＡ）
［（ψｃｏｓφ－ｔａｎΔＡ）２＋ｓｉｎ２φ］２

·

［（ψ－ｔａｎΔＡｃｏｓφ）ｄφ－ｓｉｎφｃｏｓφｄψ］ （２１）
将式（１６）和式（２１）代入式（１７），并取 ψ≈

０°，得到

ｄγｃｘ≈
－ｃｏｓφｔａｎΔＡ
ｔａｎ２ΔＡ＋ｓｉｎ２φ

ｄφ＋ －ｓｉｎφｃｏｓφ
ｔａｎ２ΔＡ＋ｓｉｎ２φ

ｄψ

（２２）

令 ｈ１ （ｘ） ＝
－ｃｏｓφ·ｘ
ｘ２＋ｓｉｎ２φ

，ｈ２ （ｘ） ＝

－ｓｉｎφｃｏｓφ
ｘ２＋ｓｉｎ２φ

，其中，ｘ＝ｔａｎΔＡ，ｘ∈Ｒ，容易证明当

ｘ＝±ｓｉｎφ时，ｈ１（ｘ）取最大值
１
２ｔａｎφ

；当 ｘ＝０时，

ｈ２( )ｘ取最大值 １
ｔａｎφ
。

因此，不等式（２３）成立。

ｄγｃｘ ≤
－ｃｏｓφｔａｎΔＡ
ｔａｎ２ΔＡ＋ｓｉｎ２φ

ｄφ ＋
－ｓｉｎφｃｏｓφ
ｔａｎ２ΔＡ＋ｓｉｎ２φ

ｄψ

≤ １
２ｔａｎφ

ｄφ ＋ １ｔａｎφ
ｄψ （２３）

通常，火箭通过大风区的俯仰姿态角大于

４５°，即ｔａｎφ＞１，式（２３）可进一步放缩为

ｄγｃｘ ≤
１
２ ｄφ ＋ ｄψ

因此，ＢＴＷ控制滚动程序角理论值偏差 ｄγｃｘ
与飞行姿态偏差ｄφ和ｄψ是同阶小量。

２　程序角修正算法值

由于预设风场的不确定性，按照式（１１）生成
的滚动程序角可能存在跳变，而液体运载火箭控

制截频较低，姿控系统跟踪能力可能不够。因此

需要对式（１１）给出的理论值进行修正，以符合工
程应用的可行性。取如式（２４）所示的傅里叶级
数对滚动程序角理论值γｃｘ进行拟合。

γ^ｃｘ ＝ａ０＋∑
Ｒ

ｎ＝１
［ａｎｃｏｓ（ｎω０ｔ）＋ｂｎｓｉｎ（ｎω０ｔ）］

（２４）
式中，Ｒ为拟合阶次，ω０可根据滚动通道的刚体
控制截止频率确定，这样可以保证拟合结果足够

光滑，满足刚体控制截止频率要求。

气动力较弱时可不必严格拟合理论值，因此

在不同的时间点可以取不同的拟合权重。将Ｑ＝

ｑＶｗ／Ｖ作为气动力正相关的近似衡量指标，称作
风影响系数，其中ｑ为飞行动压，Ｖｗ为风速大小，
Ｖ为箭体相对发射系的速度大小。显然，Ｑ越大，
气动力越强，拟合值 γ^ｃｘ向理论值 γｃｘ逼近的权重
越大。因此，拟合权重可取为

λ＝ Ｑ
Ｑ( )
ｍａｘ

２

其中，Ｑｍａｘ为风影响系数最大值，则０≤λ≤１。
该拟合问题可表达为如式（２５）所示的最优

化问题。

ｍｉｎ　ｈ＝ １
ｔｍａｘ－ｔｍｉｎ∫

ｔｍａｘ

ｔ＝ｔｍｉｎ
λ γ^ｃｘ－γｃｘ ｄｔ

（２５）
或者改写为如式（２６）所示的离散形式。

ｍｉｎ　ｈ＝
∑
Ｎ

ｉ＝０
λ（ｔｉ）γ^ｃｘ（ｔｉ）－γｃｘ（ｔｉ）Δｔ

ｔｍａｘ－ｔｍｉｎ
　ｔｉ＝ｉ·Δｔ

（２６）

式中，Δｔ＝
ｔｍａｘ－ｔｍｉｎ
Ｎ 为离散时间步长，ｔｍｉｎ和 ｔｍａｘ分

别为ＢＴＷ控制的起始时间和结束时间，Ｎ为足够
大的正整数。

选定恰当的 Ｒ、Δｔ和 ω０，采用适当的优化算
法求解式（２６）所述的最优化问题，得到一组最优
的拟合参数 ａ０、ａｎ、ｂｎ（ｎ＝１，２，…，Ｒ），并代入
式（２４）得到ＢＴＷ控制的程序角。

上述拟合仅在“大风区”实施，大风区以外程

序角可采用二次曲线进行拼接。

３　仿真校验

３．１　算例描述

以某面对称运载火箭为例，其一级发动机及

伺服机构布局尾视图如图４所示，该火箭在偏航
通道有四台发动机参与姿态控制，图中 Ｘ１和 Ｘ２
表示芯级１＃和２＃发动机，Ｚ１和Ｚ３表示１＃助推器
和３＃助推器的发动机，Ａ１、Ｂ１、Ａ２、Ｂ２为图中对
应位置的伺服机构编号。而俯仰通道仅有两台，

从控制力角度看纵向平面 π是其优势面。该火
箭的任务射向是南射向，高空风通常以西风为主，

因此设计时把 π平面放在射面内以达到将优势
面作为迎风面的目的。

但是实际高空风未必是严格西风，一组实测

高空风场如图５所示，风剖面海拔高度覆盖０～
２５ｋｍ，最大风速约４０ｍ／ｓ，风向在２７０°附近但浮
动范围较大。尤其是在海拔高度为８～１４ｋｍ的
大风区内，风向由约３２０°变化到约２６０°，实际迎

·２９·
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风面与优势面严重不匹配，可以采用ＢＴＷ技术对
控制力情况进行优化。

图４　面对称运载火箭尾视图
Ｆｉｇ．４　Ｔａｉｌｖｉｅｗｏｆａｐｌａｎｅｓｙｍｍｅｔｒｉｃｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅ

３．２　程序角理论值及拟合值

基于标准弹道和上述实测高空风，采用

式（１１）计算得到 ＢＴＷ控制滚动程序角理论值
γｃｘ，结果如图６黑色实线所示。显然，滚动程序
角理论值跳变幅度较大，无法直接投入工程

应用。

采用前述方法对滚动程序角进行拟合，选取

拟合阶次 Ｒ＝８、离散时间步长 Δｔ＝００２ｓ，并取

图５　一组实测高空风场
Ｆｉｇ．５　Ａｇｒｏｕｐｏｆｍｅａｓｕｒｅｄｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅｗｉｎｄｆｉｅｌｄｓ

三个不同拟合基频 ００２７ｒａｄ／ｓ、００５２ｒａｄ／ｓ、
０１１１ｒａｄ／ｓ，分别记作拟合１、拟合２、拟合３，对
应拟合曲线 γ^ｃｘｉ（ｉ＝１，２，３）按式（２６）计算的拟
合残差分别为 ｈ１ ＝１４７°、ｈ２ ＝１０９°和ｈ３＝
０８３°。　

滚动程序角理论值及拟合值如图６所示。坐
标轴左纵轴为滚动程序角，右纵轴为拟合权重，黑

色实线为滚动程序角理论值，蓝色点线为 γ^ｃｘ１，蓝

色虚线为 γ^ｃｘ２，蓝色实线为 γ^ｃｘ３。显然，随着拟合
基频提高，拟合性变好。由图可知，由于拟合策略

中考虑了权重，在权重高的地方比权重低的地方

拟合效果更好。

图６　滚动程序角理论值及拟合值
Ｆｉｇ．６　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｖａｌｕｅａｎｄｃｕｒｖｅｆｉｔｔｉｎｇｏｆｒｏｌｌｉｎｇｐｒｏｇｒａｍａｎｇｌｅ

３．３　结果与讨论

开展四个状态的六自由度全量飞行动力学仿

真：①无 ＢＴＷ控制（记作无 ＢＴＷ）；②γ^ｃｘ１作为滚

动程序角（记作 ＢＴＷ１）；③γ^ｃｘ２作为滚动程序角

（记作 ＢＴＷ２）；④ γ^ｃｘ３作为滚动程序角（记作
ＢＴＷ３）。从ＢＴＷ１到ＢＴＷ３，“拟合性”越来越好，

“光滑性”越来越差。

仿真对象为３１节所述面对称运载火箭，芯
级两台发动机（编号为Ｘ１和Ｘ２）双向摆动，合成
摆角限幅６°；两个助推器各一台发动机（编号为
Ｚ１和Ｚ３）单向摆动，摆角限幅８°。控制力分配方
案为：芯级发动机承担俯仰和偏航指令，助推发动

机承担偏航和滚动指令，芯级和助推指令分配比

·３９·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４６卷

例为１∶１。弹道射向Ａ０＝１７９９２５°，起飞质量约
为３６０ｔ，起飞推力约为４８０ｔ。

下面将从控制力、飞行气动载荷和滚动程序

角跟踪品质三个角度对仿真结果进行分析。

３３１　控制力
四个状态下的俯仰、偏航、滚动通道控制摆角

如图７所示，芯级发动机 Ｘ１合成摆角如图８所
示，助推发动机Ｚ１摆角如图９所示。

（ａ）俯仰通道
（ａ）Ｐｉｔｃｈｃｈａｎｎｅｌ

（ｂ）偏航通道
（ｂ）Ｙａｗｃｈａｎｎｅｌ

（ｃ）滚动通道
（ｃ）Ｒｏｌｌｃｈａｎｎｅｌ

图７　俯仰、偏航、滚动控制摆角
Ｆｉｇ．７　Ｐｉｔｃｈ，ｙａｗａｎｄｒｏｌｌｃｏｎｔｒｏｌａｎｇｌｅｓ

图８　芯级发动机Ｘ１合成摆角
Ｆｉｇ．８　ＣｏｒｅｓｔａｇｅｅｎｇｉｎｅＸ１ｒｅｓｕｌｔａｎｔｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

图９　助推发动机Ｚ１摆角
Ｆｉｇ．９　ＢｏｏｓｔｅｒｅｎｇｉｎｅＺ１ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

从控制摆角和发动机摆角的仿真情况看，无

ＢＴＷ状态，俯仰通道最大摆角达到５６５°，对应时
刻偏航通道摆角仅为０４３°，俯仰、偏航两通道的
控制力与干扰严重不匹配。芯级发动机 Ｘ１的合
成摆角δＸ１最大值达到５６７°（Ｘ２与 Ｘ１相同，不
再赘述），接近摆角限幅值６°，存在控制力不足的
风险。而助推发动机摆角 δＺ１（Ｚ１）和 δＺ３（Ｚ３）最
大值仅为２５０°，相对８°的摆角能力而言，助推发
动机摆角富余很多。

采用ＢＴＷ控制后，俯仰通道承担干扰减小，
最大摆角减小；偏航通道承担干扰增大，对应摆角

增大。芯级合成摆角 δＸｋ（ｋ＝１，２）最大值显著降
低，对应ＢＴＷ１至ＢＴＷ３状态分别为３２７°、３２６°
和 ３１７°，相比于无 ＢＴＷ 状态分别降低了
４２３％、４２５％和４４１％。在芯级合成摆角显著
降低的同时，助推摆角并未有显著增大。由此

可见，虽然 ＢＴＷ降摆角的能力随着“拟合性”变
好而略有提升，但 ＢＴＷ１至 ＢＴＷ３差异不大，这
说明在满足一定的“拟合性”前提下，进一步提

升“拟合性”的必要性不大。相反，在过拟合情

况下，还会导致滚动通道控制摆角增大，对于减
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小摆角不利。

３３２　飞行气动载荷
载荷攻角和载荷侧滑角如图 １０和图 １１所

示，飞行气动载荷因子ｑα曲线如图１２所示。

图１０　载荷攻角
Ｆｉｇ．１０　Ｌｏａｄａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

图１１　载荷侧滑角
Ｆｉｇ．１１　Ｌｏａｄａｎｇｌｅｏｆｓｉｄｅｓｌｉｐ

图１２　飞行气动载荷因子曲线
Ｆｉｇ．１２　Ｆｌｉｇｈｔａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｆａｃｔｏｒｃｕｒｖｅ

从载荷攻角 αＨ和载荷侧滑角 βＨ仿真情况
看，ＢＴＷ控制在最大拟合权重附近存在确定的作
用规律：αＨ 减小，βＨ 增大。这是因为在箭体
滚转后，俯仰通道承担的气动载荷减小，导致偏航

通道承担的载荷增大。

从ｑα仿真情况看，无 ＢＴＷ状态最大 ｑα为
２５４３Ｐａ·ｒａｄ。采用ＢＴＷ控制后，最大ｑα均降低，
对应 ＢＴＷ１至 ＢＴＷ３状态分别为２２０７Ｐａ·ｒａｄ、
２２１５Ｐａ·ｒａｄ和２２１５１Ｐａ·ｒａｄ。
３３３　滚动程序角跟踪品质

三组拟合程序角的角加速度曲线如图１３所
示，对应仿真的滚动姿态角偏差如图１４所示。

图１３　滚动程序角加速度
Ｆｉｇ．１３　Ａｎｇｕｌａｒａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｏｆｒｏｌｌｉｎｇｐｒｏｇｒａｍａｎｇｌｅ

图１４　滚动姿态角偏差
Ｆｉｇ．１４　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｒｏｌｌｉｎｇａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅ

程序角加速度反映对控制力的需求，程序角

加速度越小，“光滑性”越好，对控制力的需求越

小。将最大程序角加速度绝对值作为“光滑性”

的度量，记作 κ，对应 ＢＴＷ１至 ＢＴＷ３，“光滑性”
度量值分别为κ１＝０６７（°）／ｓ

２、κ２＝１５７（°）／ｓ
２

和κ３＝６５３（°）／ｓ
２。

姿态角偏差反映程序角跟踪品质，对应

ＢＴＷ１至 ＢＴＷ３，最大滚动姿态角偏差分别为
Δγ１ ＝０１１°、 Δγ２ ＝０３２°和 Δγ３ ＝
１２６°，因此随着“光滑性”变差，程序角跟踪品
质变差。

表１是对仿真结果分析的汇总，从表１中结
果可得如下结论：

１）ＢＴＷ作用的直接表现是，通过姿态滚转，
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减小弱势通道（俯仰）的风干扰，由强势通道（偏

航）承担，因此俯仰通道攻角和摆角减小，偏航通

道的攻角和摆角增大，而合成后的总攻角和摆角

均降低。

２）滚动程序角对理论值的“拟合性”不是第

一位的，只要在风影响最大的时刻附近拟合好即

能达到较好效果；相反，过拟合是不建议的，因为

会降低滚动通道的跟踪品质，导致滚动通道的额

外摆角需求出现，从这个角度看，“光滑性”比“拟

合性”更重要。

表１　仿真分析结果
Ｔａｂ．１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓ

分析因素
仿真状态

无ＢＴＷ ＢＴＷ１ ＢＴＷ２ ＢＴＷ３
备注

控制力

δφ ／（°） ５．６５ ２．６２ ２．６０ ２．４５ 俯仰摆角减小

δψ ／（°） ０．４３ １．９５ １．９７ ２．０１ 偏航摆角增大

δγ ／（°） ０ ０．１０ ０．１７ ０．５０ 过拟合滚动摆角增大

δＸ１，２／（°） ５．６７ ３．２７ ３．２６ ３．１７ 芯级最大摆角减小

δＺ１，３ ／（°） ０．４３ ２．０５ ２．１４ ２．５１ 对应助推摆角增大

飞行气动载荷

最大ｑα／（Ｐａ·ｒａｄ） ２５４３ ２２０７ ２２１５ ２２１５１ 最大ｑα降低

αＨ ／（°） ６．２２ ２．７９ ２．８０ ２．５８ 载荷攻角减小

βＨ ／（°） １．３５ ４．７８ ４．８０ ４．９２ 载荷侧滑角增大

滚动程序角

跟踪品质

拟合性指标ｈ／（°） １．４７ １．０９ ０．８３ “拟合性”递增

光滑性指标κ／（（°）／ｓ２） ０．６７ １．５７ ６．５３ “光滑性”递减

Δγ／（°） ０．１１ ０．３２ １．２６ 姿态偏差增大

Δγ· ／（（°）／ｓ） ０．０５ ０．４７ １．５１ 角速度偏差增大

注：１控制力部分数据对应的是芯级发动机最大摆角时刻。

２气动载荷部分数据对应的是最大ｑα时刻。

３表中表示该变量仿真曲线存在显著振荡。

４　结论

本文针对面对称运载火箭俯仰、偏航通道控

制力不匹配问题，提出一种通过姿态滚转控制调

整迎风面以减小最大飞行摆角的控制技术，简称

ＢＴＷ控制技术。本文重点研究了 ＢＴＷ技术的离
线法，主要研究内容包括：

１）推导了ＢＴＷ控制滚动程序角理论值的解
析解γｃｘ，证明了 γｃｘ的偏差 ｄγｃｘ与飞行姿态偏差
ｄφ和ｄψ是同阶小量；
２）提出了一种带权重的傅里叶级数拟合算

法对 γｃｘ进行修正，以符合工程应用的可行性，其
中引入了风影响系数Ｑ作为衡量权重的指标；
３）应用 ＢＴＷ控制技术，开展了六自由度飞

行动力学仿真，并与无 ＢＴＷ控制状态的控制力、
飞行气动载荷和滚动程序角跟踪品质进行比对，

证明了ＢＴＷ控制技术的有效性。
值得注意的是，在验证ＢＴＷ控制技术的有效

性时，根据不同拟合基频取 ＢＴＷ１至 ＢＴＷ３三个

状态进行对照。对照结果表明滚动程序角对理论

值的“拟合性”不是第一位的，只要在风影响最大

的时刻附近拟合好，ＢＴＷ控制就能发挥出理想的
效果；而滚动程序角的“光滑性”对滚动通道的跟

踪品质有显著影响。

当然，上述“拟合性”与“光滑性”的比对结

论仅是针对本文特定研究对象和特定仿真条件

得出的，实际工程应用时随着对象特性和风场

特性的变化，“拟合性”与“光滑性”的取舍结论

也是变化的。因此上文所述“光滑性”比“拟合

性”更重要的观点只是一种工程偏好，并非理论

推导的结论。

本文提出的ＢＴＷ控制技术，能够解决面对称
运载火箭俯仰、偏航通道控制力不匹配的问题，提

高其发射放行概率。该技术不涉及对风干扰的补

偿（弹道风修正）、控制反馈结构的改变（主动减

载、自抗扰）、控制重分配等，因此与其他方法不

冲突，能够与其他方法组合使用，进一步提升有效

性。ＢＴＷ技术简单可行，箭上不新增硬件设备，
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不改变控制结构和控制参数，只需更改滚动程序

角相关诸元，飞行软件改动少，具有较强工程应用

价值。
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