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摘要:本文从5个方面对新一代可重复使用天地往返飞行器(reusable launch vehicle, RLV)中存在的多输入控制问
题进行了讨论: 1) RLV增加冗余输入通道后,对飞行器系统性能的影响; 2) RLV存在冗余输入通道时的控制分配问
题; 3) RLV再入大气层时,舵面和喷流反作用系统(reaction-jet control system, RCS)异类执行机构的复合控制问
题;4) RLV三通道关联耦合效应对控制的影响; 5)RLV为抑制机体弹性振动而面临的执行器位置寻优问题.开
展RLV多输入控制课题的研究,不仅能挖掘出控制科学中的新问题,推动控制理论的进一步发展,而且也能为工程
实践提供重要的理论支撑.
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Multiple-input problem in control of reusable launch vehicle

HUANG Di, HAO Yu-qing, DUAN Zhi-sheng†
(State Key Laboratory for Turbulence and Complex Systems, Department of Mechanics and Engineering Science,

College of Engineering, Peking University, Beijing 100871, China)

Abstract: This article discusses the multiple-input problem in control of the reusable launch vehicle (RLV) in five
aspects: 1) the effects of redundant control inputs on the performance index of the RLV’s system; 2) the control allocation
for redundant input channels of the RLV; 3) blending aerodynamic surfaces with reaction-jet control system (RCS) in RLV’s
reentry phase; 4) coupling effects on the control of the RLV; 5) location optimization of actuators for suppressing the elastic
vibration of the airframe of the RLV. Research on the multiple-input problem in control of the RLV not only helps solving
the essential problem in control theory and developing in this field, but also provides important theoretical support for
engineering practice.
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1 引引引言言言(Introduction)
从1903年美国莱特兄弟完成人类的首次飞行,到

1957年苏联发射第一颗人造地球卫星,人类从未停止
过征服天空、探索太空的脚步.现在,航空航天技术已
发展成为最为尖端的技术之一,是一个国家科技水平
和综合国力的重要体现[1]. 同时,航空航天技术也是
新技术的驱动者和催化剂.譬如美国的“阿波罗”登
月工程就催生了3000多项新技术,其中1000多项转为
民用. 因此,大力发展航空航天事业,将对增强国家科
技实力、国防实力和民族凝聚力产生深远的影响,是
国家高新技术发展的必然需求.
当前,世界各国都在高度关注和发展自由进入空

间、增强空间控制和实现天地往返等技术,许多新概
念空天飞行器和先进技术已被各航空航天大国列入

发展规划,并取得了一定的进展[2]. 新一代可重复使

用天地往返飞行器(reusable launch vehicle, RLV)就是
新概念空天飞行器中的一类,它与传统飞行器有很大
区别.传统航空飞行器(飞机等)主要在距地20 km以下
的稠密大气层依靠气动力进行飞行,航天飞行器(卫星
等)则在距地100 km以上的太空中依据轨道动力学进
行运动,而20 km∼100 km的临近空间则是这两种飞
行器不可逾越的鸿沟[3–4]. 为了打破空天界限,新一代
RLV的研制计划应运而生,如美国的X–33(见图1)计
划等. RLV集卫星、导弹、飞机于一体,可自由跨越太
空与稠密大气层,既能像普通飞机一样在大气层飞行,
又能以高超声速穿越临近空间. 该类飞行器在20 km
∼100 km高空的飞行速度为12∼25倍音速,并可进入
地球轨道成为航天飞行器,而在返回大气层后,又可
以像飞机一样在大气层内飞行并在机场水平着陆.
RLV兼具航空飞行器和航天飞行器的特点和优势,能
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实现民用和军用任务的不同需求,并由于可重复使用
而大幅度降低航天运输费用. 经过数十年的发展,我
国已步入世界航空航天强国的行列,在进入空间、开
展空间活动方面已取得了长足进步.确保安全、可
靠、快速、机动、廉价、环保地进出空间,不仅是未来
实现迅速部署、重构、扩充和维护航天器的基础,也是
大规模开发利用空间资源的前提[5–6].

图 1 X–33可重复使用天地往返飞行器

Fig. 1 X–33 reusable launch vehicle (RLV)

传统的航天和航空飞行器在技术上已较为成熟,
而RLV需要兼顾航空和航天两个环境截然不同,飞行
特点迥异的技术领域,在总体、气动、动力、控制与制
导、材料等各个方面都面临重大挑战.早在莱特兄弟
设计飞机之初,就已经注意到对飞行器的控制是设计
飞行器需克服的一个主要障碍,而导航、制导与控制
发展作为一个独立技术领域也可追溯到“阿波罗”登

月时代.近几十年来,控制技术更是被美国列为高超
声速飞行器五大核心技术之一[7–8]. RLV相对于传统
飞行器,面临着更加复杂的机动任务,如在轨期间的
大范围轨道、姿态机动,特别是重返大气层后,需要较
长时间飞行在人类认识极不充分的临近空间,这意味
着RLV的控制不能像传统飞行器那样充分依赖传统
的地面规划和标准程序控制.另外, RLV的再入飞行
是一个大范围机动(包括高度、航向和姿态)、全速
域(从宇宙速度到低速进场着陆)、强不确定性(环境不
确定性、模型不确定性和干扰不确定性)和强耦合(运
动通道耦合、控制耦合、姿态与轨迹耦合)的复杂运动
过程,受到过载、动压、热流和终端条件等多种约束,
可供选择的飞行走廊受到限制,同时环境和飞行动力
学存在极大的不确定性,因而,对传统的飞行控制形
成了严峻挑战.

在RLV飞行控制所面临的诸多尚未解决的问题中,
由RLV的冗余操纵面、异类操纵面以及强耦合的动力
学特征所带来的多输入控制问题,是比较有代表性的
一类问题,这类问题也是现今控制科学中尚未充分认

识和研究的. 接下来,本文主要将从五个方面,对此类
问题进行讨论.

2 冗冗冗余余余输输输入入入的的的作作作用用用(The effects of redundant
control inputs)
传统飞行器为进行姿态控制,用3个操纵面分别

对3个通道进行控制,即升降舵控制俯仰通道、方向
舵控制偏航通道、副翼控制滚转通道;并因此而设
计3个相互解耦的自动驾驶仪来实现飞行器的自主飞
行[4].

在很多情况下,上面的做法是合适的. 然而,对于
具有特殊气动布局,在临近空间进行高超声速巡航,
且需要进行大范围机动的新一代RLV来说,这种简单
的设计方法却未必可行. 为了提高系统的可靠性,同
时也希望能提高飞行性能,改善飞行品质, RLV通常
会配置有冗余的操纵面. 直观来看,拥有冗余操纵面
的系统性能一般会比原系统更好,然而理论上对此却
未有明确的解释. Wonham[9]证明了任何一个多输入

线性系统,可以通过设计一个反馈矩阵,并寻找一个
输入矩阵列空间中的向量,使得原系统变为单输入系
统.然而,在此之后单输入系统与多输入系统的区别
一直没有得到足够的重视.

经过一定的抽象并进行线性化,实际中的多执行
器非线性系统可以简化为一个具有冗余输入的线性

系统.对于线性系统,冗余控制输入指的是输入
阵B有冗余的列,也就是说B阵的列是线性相关的

或B阵有多于可控性要求的列. 从可镇定性,可控性,
或极点配置的角度来看,如果一个单输入系统已经是
可控的,即使再增加控制矩阵的列使其变为多输入系
统,这几个指标也不会发生变化. 但是对于其他控制
系统性能指标问题,单输入系统与多输入系统是否有
本质的区别,特别是控制输入矩阵的列向量线性相关
时,多余的线性相关列对系统是否有作用,这些都是
现代控制理论中的基本问题.

研究这些问题,对明确多控制输入在帮助实现控
制目标中的作用是有着重要意义的.

例如考虑如下线性系统:{
ẋ = Ax + B0u0, A ∈ Rn×n, B0 ∈ Rn×r0 ,

y = Cx, C ∈ Rm×n,

(1)

它的二次性能指标为

J0 =
w ∞

0
(yT(τ)y(τ) + uT

0 (τ)R0u0(τ))dτ.

(2)

关于二次性能指标最优控制问题的一些结论见文

献[10–11],这个问题所对应的Riccati方程为
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V0A + ATV0 + CTC − V0B0R
−1
0 BT

0 V0 = 0,

(3)

上式一般可由Hamilton阵方法求解. 相应的Hamilton
阵为

H0 =

(
A −B0R

−1
0 BT

0

−CTC −AT

)
.

增加系统(1)的控制输入,得到系统{
ẋ = Ax + Bu,

y = Cx,
(4)

其中:

B = (B0, B1), u = (uT
0 , uT

1 )T, B1 ∈ Rn×r1 .

系统(4)的二次性能指标为

J =
w ∞

0
(yT(τ)y(τ) + uT(τ)Ru(τ))dτ, (5)

其中R是R0的扩展,具有如下形式:

R =

(
R0 R01

RT
01 R1

)
= RT > 0. (6)

与系统(1)相比,系统(4)可以看成是具有冗余输入的
新系统.利用文献[12–13]的方法,不失一般性, R可以

假设为一对角阵

R =

(
R0 0
0 R1

)
.

那么性能指标J相应的Riccati方程和Hamilton阵为





V A + ATV + CTC − V B0R
−1
0 BT

0 V − V B1R
−1
1 BT

1 V = 0,

H =

(
A −B0R

−1
0 BT

0 −B1R
−1
1 BT

1

−CTC −AT

)
.

(7)

利用代数Riccati方程及Hamilton矩阵,文献[12]
给出了二次性能指标严格改善的充要条件.

引引引理理理 1 假设 (A,B0)可镇定, (A,C)可观测.
那么,对于Riccati方程(3)和(7), V0 >V ,最优性能指
标满足

J0min > Jmin.

此外, Ker(V0 − V ) 6= {0}当且仅当Hamilton阵H0

和H有一个相同的特征值以及此特征值对应的特征

向量也相同.因此,当

Ker(V0 − V ) = {0}
时,对任意非零初始条件都有J0min > Jmin.

同时,文献[12]给出了在动态输出反馈的情况
下,对控制输入进行扩展时,冗余控制输入在H2最

优控制中能够改善系统H2性能指标的条件.

在此基础上,如果对控制输入和量测输出同时
进行扩展,文献[14]给出了在这种扩展下系统H2性

能指标减小的条件.

对于带有不确定的线性系统,文献[14]得出了冗
余的控制输入能严格改善系统的性能指标的充要条

件.

传统飞行控制是在总体设计之后进行的,但在
现代的先进飞行系统的设计中强调“一体化设

计”理念,为了达到更好的飞行性能,在飞行器的总
体设计之初就对控制效应进行考虑,从而优化飞行
器的结构设计.对冗余输入作用的分析所得到的这
些结论,可以作为RLV的结构设计时选择控制输入

矩阵以及操纵面数量的依据. 因此,冗余输入的理
论分析对RLV的研究具有重要意义.如前文所述,
B0是原输入阵, B1是增加控制输入后输入阵扩展的

部分,文献[14]将系统性能指标下降速率的快慢,作
为确定B1的标准.如果B1能自由选择,那么就可确
定一个合适的B1使得二次性能指标迅速下降. 由于
Riccati方程处理起来较为困难,需要将Riccati方程
转变为Riccati不等式. 然后,应用文献[15]中迭代算
法,来求解关于B1的这个非线性的不等式. 由此,文
献[14]给出了确定最优B1的方法.

另外,文献[16]中给出了在离散时间系统中,冗

余输入对二次性能指标的改善作用,同时也给出了

性能指标非严格减小时初始状态的确定方法. 文

献[17–18]证明了在时间最优控制中,增加输入的冗

余系统最优控制的时间相比于原系统将更小. 文

献[19]针对多入多出系统,给出了增加冗余输入后

系统性能变化的显式表达式,说明了系统性能改变

只与原系统的非最小相位零点有关.

目前尽管已得到了一些结果,但冗余输入方面

很多问题仍亟待解决.

首先,理论分析中的线性系统都是由实际非线

性系统线性化得到的,而传递函数的L∞范数的增
加会使得线性化误差变大.如何扩展控制输入矩阵

来减慢传递函数的L∞范数的增加,也是值得进一

步考虑的. 其次,以上这些结论主要针对的是线性

系统,这与实际飞行器控制问题还是有一定的区别.

例如考虑如下再入飞行器非线性模型[20]:
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



α̇ = ωz1 +
sinα sinβ

cos β
ωy1 − cos α sinβ

cos β
ωx1−

(CNqS −mg cos ϕ cos γ −mg sin ϕ sinψ sin γ) cos α

mV cos β
− (−CAqS −mg sin ϕ cos ψ) sin α

mV cos β
,

β̇ = ωy1 cos α + ωx1 sinα− −CAqS −mg sin ϕ cos ψ

mV
cos α sinβ+

CNqS −mg cos ϕ cos γ −mg sin ϕ sinψ sin γ

mV
sinα sinβ+

CZqS −mg sin ϕ sinψ cos γ + mg cos ϕ sin γ

mV
cos β,

γ̇ = ωx1 + ϕ̇ sinψ,

Jx1ω̇x1 − Jx1y1ω̇y1 − Jx1z1ω̇z1 + Jz1ωy1ωz1 − Jx1z1ωx1ωy1 − Jy1z1ω
2
y1 − Jy1ωy1ωz1+

Jy1z1ω
2
z1 + Jx1y1ωx1ωz1 = ClqSL− ClpqSL2ωx1/V,

Jy1ω̇y1 − Jx1y1ω̇x1 − Jy1z1ω̇z1 + Jx1ωx1ωz1 − Jx1y1ωy1ωz1 − Jx1z1ω
2
z1 − Jz1ωx1ωz1+

Jx1z1ω
2
x1 + Jy1z1ωx1ωy1 = CnqSL− CnrqSL2ωy1/V,

Jz1ω̇z1 − Jx1z1ω̇x1 − Jy1z1ω̇y1 + Jy1ωx1ωy1 − Jx1y1ω
2
x1 − Jy1z1ωx1ωz1 − Jx1ωx1ωy1+

Jx1y1ω
2
y1 + Jx1z1ωy1ωz1 = CmqSL− CmqqSL2ωz1/V,

(8)

其中: α, β, γ分别是攻角、侧滑角和速度倾侧角;
ψ, ϕ是偏航角和俯仰角. ωx1, ωy1, ωz1是体轴系

下3轴的角速度; g是重力加速度; V是飞行器的速

度; Jx1, Jy1, Jz1, Jx1y1, Jx1z1, Jy1z1是相应的转动惯

量; CA, CN, CZ, Cl, Cn, Cm, Cmq, Cnr, Clp是相应的

气动力和气动力矩系数; q是动压; S是飞行器参考

面积; L是飞行器参考长度.在特征点对式(8)进行线
性化得

ẋe = Aexe + Beue, Ae ∈ R6×6, Be ∈ R6×2,

其中: xe =[α β γ ωx1 ωy1 ωz1]T, ue ={δl, δr}, δl,
δr是飞行器的左右舵面. 假如增加一个输入通道,就
会引起与之相关的气动力和力矩系数发生变化,比
如增加输入会使轴向力系数CA发生变化,从而导致
Ae阵中对应α和β的系数发生改变.因而,在实际飞
行器模型中,增加冗余的输入后,线性化后的系统
阵A和输入阵B都会发生变化,而现有理论分析中
只考虑了B阵的变化,由此带来了新的问题,有待进
一步解决. 另外,在实际飞行器设计中,设计者所关
注的不仅仅是关于跟踪误差及耗能的二次性能指

标,还需要考虑飞行器的飞行性能、机动性、敏捷性
以及操纵性等其他指标.如何增加冗余输入通道,来
优化这些性能指标,也是一个值得继续思考的问题.

3 控控控制制制器器器分分分配配配(Control allocation)
在上一节中,已提到新一代RLV为了提高可靠

性和飞行性能,增加了操纵面的个数. 这时,传统的
通过3通道解耦设计控制器的方法已不再适用,通
常采用控制分配技术将控制指令分配到各个操纵舵

面来进行控制.控制分配问题是当前大家关注比较
多的一个问题,它是处理过驱动飞行控制系统的多
输入控制通道间最优组合的一种有效方法,目的是
将飞行器俯仰、偏航和滚转3轴转矩以一种最优的
方式分配到受约束的冗余输入通道上[21–23]. 这些
冗余输入通道之所以受到约束,是由于实际舵机的
操纵性能有限,并且空气动力学上也有一定的要求,
因此这些操纵面都只能在一定的角度范围内,以一
定的速率偏转. 如何有效地最优地分配这些位置和
速率受限的操纵面,来产生各个通道所需转矩是控
制分配问题中的核心. 应用控制分配技术可以有效
降低传统关键操纵面的关键系数,充分利用操纵面
间内在的气动余度,从而提高系统的可靠性. 另外,
由于在不同约束下,控制分配问题的解不再唯一,
因此可实现基于多目标的优化设计,如通过分配优
化设计,实现操纵面偏转能量损耗最小、操纵面偏
转量最小、雷达反射面最小、巡航状态下阻力最

小、起飞着陆时升力最大等优化目标[24].

具有控制分配模块的控制系统,各部分的输入
输出关系是,输入指令经过控制器后输出为虚拟控
制量,通常这些虚拟控制量是飞行器的期望力矩或
角加速度,分别投影到体轴系的3个轴上的力矩指
令或角加速度指令,它经控制分配模块处理,作为
操纵面的位置指令输出给各执行机构,最后由各执
行机构跟踪这些位置指令,以此获得所需要达到的
控制力矩或角加速度.一个应用了控制分配技术的
飞行控制系统可分为传感器模块、控制器模块、控
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制分配模块、作动器模块和飞行器机体模块这5部
分组成(见图2).

图 2 某飞行器控制分配框图

Fig. 2 Block diagram of control allocation of an aircraft

控制分配的基本问题可描述如下:

求解控制量u ∈ Rn使得

Bu = ddes,

s.t. umin 6 u 6 umax,

u̇ 6 u̇max,

其中: B ∈ Rm×n是控制效率矩阵, umin ∈ Rn和

umax ∈ Rn是控制量的下界和上界, u̇ ∈ Rn是控制

速率, u̇max ∈ Rn是最大控制速率, ddes是期望的转

矩, n是控制的操纵面数量, m是要控制的轴数.

对于离散系统,速率限制可转换到位置限制中,
进而约束项改变为

u 6 u 6 ū,

其中:

u = min(umax, u + ∆tu̇max),

ū = min(umin, u−∆tu̇min).

控制分配问题是近几年来的热点,国内外的研
究者在这方面得到了很多不错的结果.控制分配的
方法,主要可分为广义逆控制分配、链式递增分
配、动态控制分配、非线性控制分配、直接分配和数

学规划方法[25].

接下来,简要介绍一下这些方法. 广义逆控制分
配方法包括伪逆法、加权伪逆法以及控制约束广义

逆分配方法等. 伪逆法的思想是取控制量的2范数,
即关于能量的函数为最优指标.这个问题可以描述
为

min
u
‖u‖2,

Bu = ddes,

它的最优解是u = BT(BBT)−1ddes = B+ddes.

通过伪逆法进行控制分配后,在飞行全程每个
控制量都参与控制,因此这种方法可减少舵面总偏
转量,延缓舵面发生饱和的时间. 加权伪逆法是伪
逆法的一种推广,此方法按使用侧重点的不同对各

个控制量进行加权. 控制约束广义逆分配方法有多
级广义逆和重新分配伪逆法,在期望目标可达时,
一般可求出需用的控制,而当目标不可达时,误差
将剧烈增大.

链式递增分配的思想是将控制量分成若干组,
每组均可产生期望方向的力矩,先启用某一组的控
制量,若达到饱和,则启用下一组控制量,依次类推.
将控制输入矩阵和执行器都进行相应分组,那么链
式递增分配可表示为

Bu = [b1 b2 · · · bk]




u1

u2

...
uk




,

其中bi和ui(i = 1, 2, · · · , k)分别为对应的输入矩阵
和执行器的分组. 链式递增分配一般用于带有气动
舵面、RCS或推力矢量的复合控制系统的飞行控制,
这种方法可最大限度利用气动舵面,避免频繁开
启RCS等辅助控制面,从而减少能量的消耗,但它
的缺点是易造成较大操纵量.

一般情况下,考虑控制系统的控制分配问题时,
研究的仅仅是从虚拟控制矢量ddes(t)到实际控制
量u(t)的静态关系

u(t) = h[ddes(t)],

可是不同执行机构间的动态特性是不同的,这些冗
余的执行器在不同的频段上,会对控制分配的效果
产生一定影响.如果考虑从ddes(t)到u(t)之间的动
态关系

u(t) =

h[ddes(t), u(t− T ), ddes(t− T ), u(t− 2T ), · · ·],
其中T是采样时间间隔.这就是所谓的动态分配算
法,将执行器的动态也考虑了进来.

如果不将飞行器模型进行线性化,直接考虑非
线性系统,那么输入矩阵最初具有非线性,因而非
线性控制分配问题可以描述成以下形式:

min
u

cTu,

s.t. B (u) = ddes,

u 6 u 6 ū,

其中: u是实际操纵面的偏转角度, ddes是虚拟控制

转矩, u和ū分别是操纵面偏转的下界和上界.

对于多控制量实现多控制目标的控制分配问题,
Durham[22]提出了一种基于目标可达集几何空间的

直接分配算法,它可实现目标可达集中所有的控制
目标.这种算法可描述成如下的最优分配问题的形
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式: 设d̂表示转矩空间Φ中单位向量,即d̂ =
⇀

d

|⇀d|
,给

定输入矩阵B,带约束的控制向量集合Ω和期望转

矩
⇀

ddes,确定u ∈ Ω使u产生的转矩在d̂des方向的幅

值最大.若求得的u产生的转矩幅值超过了期望转

矩的幅值,可以对u乘上一衰减系数,使二者相等.
这样做的物理意义是,在控制能力的范围内,确定
最优控制u,使得在给定方向的转矩最大.
数学规划的控制分配方法,主要包括线性规划

和二次规划方法. 线性规划控制分配算法可描述为

min
u

cTu,

s.t. Bu = ddes,

u 6 u 6 ū.

类似地,二次规划控制分配算法可描述为

min
u

uTQu + cTu,

s.t. Bu = ddes,

u 6 u 6 ū.

这两种算法都是由代价函数、等式约束和不等式约

束3个部分构成的,它们的不同之处在于对代价函
数的选择,线性规划中为控制量的一次函数,二次
规划则取控制量的二次函数. 等式约束限定了控制
量的解空间,不等式约束则体现执行器位置和速率
限制.当执行器饱和时,满足条件的最优解位于可
达集之外,这时求解过程就需要放松等式的约束,
而不等式约束将保持不变,转而求取次优解. 二次
规划控制分配算法可利用代价函数和约束条件,对
某些控制量加权或惩罚,从而使系统遵循特定的约
束条件,成为一些较为复杂的控制分配问题的解决
途径.

新一代RLV的执行机构具有强非线性、强时
滞、强动态和强不确定性等诸多特性,还需要从以
下方面进一步加深对控制分配问题的研究.首先,
尽管文献[26–27]等一些文章给出了非线性系统控
制分配的一些研究成果.然而,目前大多数的控制
分配算法仍针对线性系统.而RLV的动力学和运动
学模型是非线性的,所以进一步研究非线性控制分
配是非常必要的. 其次,关于动态分配的问题也需
要深入研究,这个问题由Hargard[28]最先提出.在现
有动态分配的文献中,主要有3种设计思路: 1种是
将输入矩阵设计成一个动态系统进行设计,第2种
是将输入矩阵设计成滤波器的形式进行设计,最后
一种是根据执行器的频域特性来实现控制分配. 但
这几种方法的效果都不是很理想,需要进一步的研
究.再次,由于RLV控制系统中存在很强的时滞,因

此需要考虑当输入存在时滞的情况下,如何来实现
控制分配. 现有文献很少涉及这方面的研究,因此
这是一个富有挑战性的课题.此外,对于输入矩阵
中含有不确定性的控制分配问题,目前也只有一些
零散的结果,而这个问题对于RLV控制分配算法的
设计也是很有意义的.

4 异异异类类类执执执行行行机机机构构构的的的控控控制制制(Control of heteroge-
neous actuators)
RLV再入大气层后,进行高超声速飞行,此时操

纵面的控制效率与亚声速/超声速飞行状态相比有
了较大降低,使得操纵面不能提供足够的控制力矩
来满足飞行器控制的要求. 另外,在高超声速下,操
纵面不能进行过大的偏转,因为这可能会引发飞行
器难以承受的气动热. 所以,在此期间往往采用空
气舵面和RCS相结合的控制手段, RCS产生的力矩
与动压无关,它通过喷出气体而使飞行器产生相反
方向的力矩.一般来说, RLV在再入大气层可以分
为3个阶段: 再入时的初始阶段,动压很低,气动舵
面几乎不起作用,需用RCS单独进行控制;随着RLV
逐渐进入稀薄大气层,动压逐步升高,开始采用舵
面和RCS复合控制模式;进入稠密大气层后,可以
独立的通过舵面进行控制. RLV采用这种异类混合
的多执行器的控制模式,可大大提高不同阶段的飞
行性能,但也增加了控制与协调管理的复杂程度.
舵面和RCS这两类控制输入有本质区别,舵面是连
续作用的,而RCS是离散作用且推力大小不可调,
此外还存在舵面偏转范围有限、RCS能量有限等约
束条件.因此,如何有效分配不同的操纵面协调完
成控制任务,其不同物理量之间的控制构型建模和
控制逻辑分配,是传统飞行器所没有遇到的特殊的
新问题,需要从理论上找到解决此问题的有效方法.

在考虑舵面与RCS复合控制前,需要先研究单
独对RCS的控制. RCS提供的是开关控制输入,对这
种类型的执行器主要有两大类控制方法: 一类是直
接方法,需要设计复杂的非线性算法;另一类是间
接方法,通过Bang-Bang调制、脉冲宽度调制(pulse
width modulation, PWM)等调制方法或者采用控制
分配,使得可以通过设计线性的控制律,来控制具
有开关输入的非线性系统.文献[29]将描述函数方
法应用于带有喷管的弹性航天器的非线性控制分析

和设计.描述函数法或相平面分析对于再入飞行器
来说,曾是非常普遍和有效的设计方法. 然而,这种
方法只适用于单通道的设计,当应用于RLV这种多
轴之间耦合严重的飞行器,这种方法则显得过于繁



884 控 制 理 论 与 应 用 第 31卷

杂. 目前的研究表明,应用非线性方法对开关输入
的系统进行控制是比较困难的,相比之下采用调制
或控制分配的间接方法是比较好的选择.文献[30]
利用Bang-Bang调制将模型预测控制方法用于微小
卫星的姿态控制.文献[31]提出了将离散的调幅控
制器转换成为PWM控制器,不论在离散时间控制器
设计时采用何种方法, PWM控制输入的脉宽和时延
都是不变的. 文献[32–33]也应用PWM调制方法进
行飞行器控制器设计.文献[34]则提出了一种混合
整数线性规划(mixed-integer linear programming,
MILP)方法,用MILP方法对RCS中的各个喷流发动
机进行控制分配.

对于舵面与RCS复合控制,北京航空航天大学
的张阳等提出优化控制选择配置算法,把控制力矩
指令配置为末端执行机构指令[35]. Paradiso提出了
一种基于线性规划的方法来协调RCS与气动舵
面[36],并且在控制器设计之初将RCS视为连续的控
制量,从而可以应用连续的多输入系统控制方法进
行控制器设计, RCS的实际指令则由PWM方法得
到. Doman等在Paradiso的工作基础之上,首先应用
链式控制分配方法对RCS和气动舵面的控制量进行
协调,然后用MILP方法对RCS中的各个喷流发动机
进行控制分配[34]. 相比于Paradiso的方法,用这种
方法喷流发动机工作的次数较少,但喷流的总时间
较长. Tournes等在考虑喷流与外流相互干扰引起的
参数摄动和模型不确定性的情况下,利用高阶滑模
理论对具有RCS的大气层高空拦截弹进行了控制系
统设计,仿真结果表明这种方法具有良好的鲁棒
性[37]. 此方法在控制器设计时也同样将RCS视为连
续控制量,之后通过PWM及零阶保持的方法得到开
关式的控制量. 在Tournes等的工作基础上, Shtessel
等利用高阶滑模对具有RCS的高空拦截弹控制和制
导进行了一体化设计[38],这种方法在模型不确
定、目标机动以及时延的情况下,仍能取得很好的
控制效果. Zhou等深入分析了具有RCS的拦截弹系
统的内动态,证明了具有RCS之后的系统能消除原
系统存在的非最小相位特性,并且利用反馈线性化
方法设计了非线性控制器[39].

尽管目前在舵面与RCS复合控制方面有一些结
果,但大都是回避了RCS开关输入的特性,仍将其
看做连续的输入进行设计,然后再进行PWM或其他
方式的调制.然而,经过调制之后是无法再保证系
统稳定性的,并且调制前后的动态响应也是不完全
一致的. 另外,若部分输入通道发生故障,如何判断

剩余控制通道能否完成任务,这与系统的可靠性是
息息相关的. 所以,舵面与RCS复合控制方面还有
许多待解决的问题值得去探究.

5 耦耦耦合合合控控控制制制(Coupling control)
RLV再入过程具有高超声速特性,并且将经历

高度、速度的大范围变化,还可能进行大范围的机
动,如倾斜转弯及大攻角滚转过失速机动,这导致
非线性和强耦合性动力学特性显著.传统飞行因为
运动的交叉耦合参数非常小,通常可忽略或作为随
机干扰处理,所以传统飞行器建模与控制通常采用
解耦处理方法,如俯仰、偏航、滚转三通道独立建
模,并且独立设计,但是在RLV高超声速再入条件
下,运动学和动力学参数之间的交叉耦合变成最主
要的飞行特征之一,而且有时通常是靠这些交叉耦
合作用来实现机动飞行的,如倾斜转弯飞行就是利
用滚转与偏航的耦合作用来实现横侧向的滚转转弯

机动,于是耦合因素就不能再忽略或简单的作为随
机干扰处理. 因此,在RLV再入过程的控制器设计
时,需要考虑3通道关联因素,这与传统建模与控制
理论通常回避或进行简单处理的思想是不同的.
对于姿态多通道耦合问题,国外早在20世纪50

年代开始,就对多种因耦合因素造成的飞行失稳和
飞行事故进行了较为深入的动力学分析. 1997年,
Dryden Flight Research Center的Richard E. Day在
《Coupling Dynamics in Aircraft: A Historical Per-
spective》[40]一文中对气动耦合、惯性耦合和控制耦

合造成的历史上一系列飞行事故的原因进行了综

述,深刻揭示出耦合因素在飞行器飞行成败中的关
键作用,指出了X–2的事故是由3种连续的耦合作用
所致,首先是舵面控制耦合直接导致惯性滚转耦合,
然后由于惯性耦合导致失稳螺旋运动,从而造成飞
行事故. 文献[40]对X–3, F–100A, YF–102等飞行
器的事故原因进行了深入分析,并指出惯性耦合是
造成这些事故的根本原因.文献[41]指出, X–3在试
验飞行中,经常会出现滚转耦合的问题,即在进行
一个轴机动时就会引起另外两个轴上不受控制的机

动,当时F–100战斗机也经常碰到这样的问题,
NASA随即在X–3上对滚转耦合问题进行了深入的
研究.文献[42–43]对X–15再入飞行阶段失败的研
究表明, X–15飞行器是因为滚转–偏航状态耦合造
成稳定性逐渐减弱的荷兰滚现象,与同时造成不稳
定的控制耦合,共同导致了飞行失稳. 文献[44]研究
表明space transportation system(STS)飞行器飞行失
稳的原因在于运动通道耦合作用导致了荷兰滚模态

发散和控制失效. 2010年4月22日,代表国际最先进
水平之一的第二代猎鹰高超声速试验飞行器HTV–



第 7期 黄頔等: 可重复使用天地往返飞行器中的多输入控制问题 885

2A (hypersonic test vehicle)在美国试飞失败,通过
对HTV–2飞行试验失败原因的深入分析,初步认
为HTV-2试验失败是由于飞行器控制通道之间的耦
合、飞行器飞行姿态与气动力之间的耦合所致.美
国国防高级工程审查委员会(Defense Advanced
Research Projects Agency)分析报告揭示, HTV–2飞
行异常的特点是其沿着纵轴缓慢偏转,直到横滚速
度达到极限值,触发自主飞行系统命令飞行终止.
改进后的HTV–2于2011年8月11日再次试飞,但仍
未取得成功.
国内外学术界对多通道强耦合的动力学与控制

问题一直都非常关注,但由于问题所涉及的复杂度
和难度,这一问题始终未能得到很好的解决. 文献
[45]基于倾斜转弯(bank to turn, BTT)导弹的耦合模
型,在多种不确定因素下,给出了鲁棒多变量的控
制方法. 文献[46]利用神经网络,对BTT导弹的自动
驾驶仪进行了鲁棒自适应控制器设计.文献[47–48]
分别应用非线性和增益调度方法对BTT导弹进行了
控制.目前对机动飞行的研究中,时域法中较有代
表性的线性二次高斯法(LQG)是较为成功的方法.
文献[49]利用该方法进行设计,但忽略俯仰–偏航通
道间耦合,制导系统只产生俯仰和滚动命令,偏航
通道起协调控制作用. 对于滚转速率不高的导弹,
该设计方法简单可靠,但对于滚转速率要求较高,
俯仰–偏航通道耦合严重的情形,此方法有很大的
局限性. 文献[50]则针对大攻角导弹,研究了俯
仰、偏航、滚转3通道一体化鲁棒控制器设计方法.

对于解耦的飞行器,每个舵单独控制一个通道,
相当于几个单输入系统.现在面临多通道的耦合,
可能多个输入控制一个姿态角或角速率,或者多个
输入对应多个通道的角度和角速率,它们之间交叉
耦合,而且还有非线性/时变等特征,形成了一个复
杂的多输入问题.针对这类问题,目前已有的这些
控制方法,将耦合视为干扰或常量,本质上仍是进
行了解耦处理. 因此,需要进一步研究可解耦的条
件以及通过协调关联控制的方法,解决不同通道的
关联耦合问题.历史上大量飞行事故与飞行中的耦
合因素有直接关系,对飞行中耦合作用物理机理的
认识不足,很大程度上是导致这些失败的主要原因.
深入分析耦合因素的动力学特征,对耦合效应的充
分认识,在控制上进行利用或抑制,对实际工程应
用也具有重要意义.

6 执执执行行行器器器位位位置置置寻寻寻优优优(Location optimization of
actuators)
根据“一体化设计”理念,在飞行器总体设计之

初就将控制效应考虑进来,亦即如何对舵面或其他

操纵面进行合理有效的位置配置,以实现飞行器性
能最好、控制效率最高、操纵面使用时间最长等特

性.
由于RLV要在临近空间进行高超声速巡航,

RLV是一个细长弹性体,因此抑制弹性体的振动成
为一个迫切需要解决的问题.下面主要就如何合理
配置执行机构,以抑制机体的弹性振动这个问题进
行讨论.执行器有效的配置可以在抑制弹性振动的
基础上,通过优化一些目标函数使得性能指标达到
最优. 而不正确地配置执行器往往会使控制失效,
有些甚至会让飞行器失稳造成不可挽回的灾难.这
些目标函数就被称作“优化判据”. 根据不同的优化
判据,执行器会有不同的配置方案.根据目前已有
的文献,优化判据的建立可以依据以下几个方面.

1) 执行器的模态力/力矩最大化.
通过对压电执行器施加适当的电压,使主结构

产生与振动应变相反的应变来抑制主结构体的振

动.所以执行器应该被配置在主结构应变较大的区
域,远离零应变区域.通过合理地配置执行器的位
置,使得重点关注模态上的模态力最大化. 为达到
这个目标,可将系统用模态坐标表示. 例如用独立
的模态力来控制一个平板的各个模态,则控制第j个

模态的模态力为[51]

Qj(t) = −apbp(
hs + hp

2
)L[ψj ]Vj(t), (9)

其中: 算子L = e31{ ∂2

∂x2
+

∂2

∂y2
}, ψj是第j个模态函

数. 显然,如果电压Vj(t)是常量,当L[ψj ]最大化时,
模态力也会最大化. 另一方面,当模态力是常量时,
最大化L[ψj ]可以使输入电压最小. 所以优化判据就
是,通过合理地配置执行器的位置,使L[ψj ]最大.
同理,压电执行器对主结构体施加的力矩是执

行器位置和厚度的函数[52]

M = −2bsYpd31

w (hs+hp)/2

(hs−hp)/2
Ezydy =

−2bs

w d

0
σxydy,

其中y是横向距离梁中性层的距离. 通过优化执行
器的位置和厚度,可以使得作用在主结构体上的力
矩最大.

2) 控制力最小化/能量耗散最大化.

在模态坐标下,弹性体的主动控制方程如下[53]:

η̈(t) + Dη̇(t) + Λη(t) = BaVact, (10)

模态振幅η可以通过控制电压Vact来控制.令[
η(t)
η̇(t)

]
,
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将系统(10)表示成状态空间的形式[54]

Ẋ(t) = AX(t) + BVact(t),
Y (t) = CX(t),

(11)

其中: A=

(
0 I

−Λ −D

)
, B=

(
0
Ba

)
.由于Vact是

所加在执行器上的电压,则抑制弹性体振动所消耗
的电能为[55]

Je =
w∞

0
V T

actRVactdt, (12)

其中R是一个实对称正定的权衡矩阵. 由于所加控
制力的作用,弹性体的能量耗散为[56]

Jd = −
w∞

0
X(t)QX(t)dt,

其中Q =

(
0 0
0 Dc

)
. 综合以上两点,得到一个能同

时最小化所需电能和最大化能量耗散的寻优判据

Jed =
w∞

0
(XTQX + V T

actRVact)dt,

这是一个LQR性能指标.它可以通过寻找执行器的
最优位置来最小化,最小值可以被表示为[57]

Jed = XT(0)PX(0),

其中P 矩阵就是Riccati方程PA + ATP + Q−
PBR−1BTP = 0的解.

部分文献应用以上方法,在控制住飞行器的弹
性振动同时,达到了目标函数所希望的控制效果.
文献[58]利用了第2种优化判据—–二次性能指标来
配置直升机的执行器,以达到控制机身振动的目的.
仿真结果表明,采用这种判据可在电压受限的情况
下达到很好的控制效果.文献[59]采用能量耗散为
目标函数,也确定出了弹性飞行器操纵面的最优位
置.

3) 能控性最大化.

下面考察系统 (11)的可控性. 如果闭环系统
(11)的每一个状态都能被控制输入拉到某一个指定
的状态,则系统被称作完全可控.否则就被称作不
可控.系统(11)的可控性不但与这个系统动力学有
关,还与执行器的数目和位置有关. 因为矩阵B是执

行器数目和位置的函数. 通常形况下,考察系统的
可控性是通过能控性矩阵R的秩来判断的.

R = [B AB A2B · · · A2n−1B]2n×2n,

如果R满秩,则系统可控,否则系统不可控.

对一个弹性系统,式(12)保证了执行器在这种位
置下,控制系统振动所需的电能最小. 通过计算,可
得若想将状态在某个时间t1之后由初始状态{x0}拉

到{xt1},最小的控制能量是[60]

Je =

[eAt1{x0} − {xt1}]TG−1
C (t)[eAt1{x0} − {xt1}],

其中GC是可控性格兰姆矩阵,它是执行器位置和
数目的函数. 则若想最小化Je,就需要最小
化G−1

C (t),则就需要最大化GC(t). 因此,可控性格
兰姆矩阵的特征值就成了衡量可控性的一个标志.
可控性格兰姆矩阵的特征值越大,则可控性就越强.
若该矩阵的某一个特征值非常小,就说明要控制住
对应的模态,需要很大的力和电压.因此,最小化性
能指标[61]

Je = (
2n∑

j=1
λj) 2n

√
2n∏

j=1
λj , (13)

也就是抑制振动所需的最小能量. 其中, n是需要控

制的模态数目, λj是能控性格兰姆矩阵的特征值.
判据(13)等价于判据[62]

Je = tr(GC) ∗ (detGC)1/2n.

4) 主结构挠度最大化.

对执行器施加电压时,主结构会相应地产生挠
度,挠度大小与执行器的位置相关.因此,主结构的
挠度就可以作为执行器最优配置的判据[63]. 使用模
态坐标的方法,加有压电执行器的梁挠度可以表示
为[53]

w(x, t) =
∞∑
i=1

ψi(x)ηi(t).

执行器的最优位置即系统的应变值最大位置,即梁
挠度最大的地方.主结构最大挠度值可以表示为执
行器边界的角位移之和[64]

wmax,j =
1

w2
j

a0

2ςjmj
|(θ1ap + θ2bp)j |,

其中θ1, θ2是执行器长和宽边界相对于x轴和y轴的

角位移. 通过优化这个最大挠度值,可以找到执行
器的最优位置以及它的方向.

5) 鲁棒性能最大化.

考虑受控系统,其中的执行器和传感器是成对
出现的:

η̈(t) + Dη̇(t) + Λη(t) = Ba(Vact + w,

z = BT
a q̇,

y = BT
a q̇,

其中: y(t)是量测输出, z(t)是受控输出, w是一个扰

动输入, H无穷综合问题目的就是设计一个输出反

馈控制增益G, Vact = −Gy,使得闭环系统在稳定
的同时,系统从扰动输入到输出的H∞范数γ取到最
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小[65]. 由于B与执行器的位置有关,因此得到的鲁
棒优化判据是,通过合理地配置执行器的位置,使
系统的H∞范数尽量小. 通过求解LMI,算法寻优可
以找出使得γ最小的执行器位置以及对应的输出反

馈增益G.

综合以上方法,第1种方法要求模态之间的控制
是解耦的,即各个执行器与模态一一对应.然而,各
个模态间完全解耦是很困难的. 因此,在飞行器的
振动控制中,这种方法应用得较少. 通过第2种方法
来配置执行器的位置,通常能够达到较好的效果,
但是这种方法一般需要比较精确的模型,如果模型
参数存在不确定,则很可能会使系统失稳,所以鲁
棒性更强的方法此时就会表现出一定的优势. 由于
弹性飞行器模型的复杂性,利用鲁棒的方法来确定
执行器最优位置往往会使计算量相对较大,因而这
种方法暂时只用在了弹性梁的振动控制中. 而将弹
性高阶模态看作不确定或系统存在参数不确定性

时,用鲁棒方法配置执行器位置的方法在飞行器方
面的应用还相对较少,有待进一步的研究.本节仅
仅对通过优化执行器位置,抑制机体的弹性振动这
个问题进行了一定的综述. 对于不需要考虑弹性振
动的飞行器,也可以借鉴此思想,通过修改目标函
数,将飞行器性能、控制效率、操纵面使用时间等作
为设计指标来配置执行器. 另外,还可以在抑制弹
性振动的同时,优化其他的性能指标.所以,在此问
题上,还有许多工作需要开展下去.

7 结结结束束束语语语(Conclusions)
本文对RLV中的多输入控制问题进行了综述.

首先,讨论了RLV为提升飞行性能和可靠性,增加
冗余输入通道后,对飞行器系统性能的影响.同时,
介绍了RLV存在冗余输入通道时的控制分配问题.
继而,总结了RLV再入大气层时,由于飞行包络过
大,需要利用舵面和RCS这两种异类执行机构的复
合控制问题.另外,讨论了RLV在高超声速和大范
围机动的条件下,运动学和动力学参数之间的交叉
耦合效应严重的问题,说明需要进一步研究可解耦
的条件以及3通道协调关联控制.最后,总结了RLV
为抑制机体弹性振动而面临的执行器位置寻优问

题.尽管目前某几个方面的研究已经取得了一些突
破和成果,但是总体上RLV的多输入控制问题仍然
处于发展阶段,仍有许多问题需要进一步研究和认
识.

新一代RLV是继航天飞机之后航空航天技术的
制高点,也是我国航空航天领域的重要战略发展方

向.它将架起天地往返的桥梁,可以为太空育种,太
空生物实验频繁输送物资与人员,甚至对将来的太
空旅游,高速民航的发展发挥重大作用. 另外RLV
研制技术是综合集成技术,包含电子信息、机电一
体化、材料能源、仿真计算、网络通信、控制、导

航、空气动力、可靠性与安全性保障等技术,可以推
动多产业部门协同发展,促进国家高新技术产业快
速发展.开展RLV多输入控制课题的研究,将
为RLV的工程实践提供重要的理论基础,具有深远
的意义.
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