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摘要 : 为在方案论证初期设计输入数据有限的条件下，快速有效地进行控制能力分析，基于常规大气层内飞行器控制能

力分析方法，针对返回式火箭对该方法的适应性进行了分析。通过动力学建模和对原分析方法拓展改进，探索出一套适合返

回式运载火箭的控制能力分析方法，并在有限控制能力的前提下，对允许飞行工况的约束条件进行初步明确，为返回式火箭

飞行控制系统的详细设计奠定基础。
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Abstract: When the design input is limited during the initial stage of scheme argumentation, in order to solve the problem of how 

to conduct control capability analysis quickly and effectively, the adaptability of traditional control capability analysis method is 

analyzed. A set of controllability analytical method for reentrant launch vehicles is researched by dynamic modeling and original 

method improving. And under the premise of limited control capability, the constraint conditions for allowable flight conditions is 

limited preliminary in order to quickly locate and feedback the closure of the overall unit control capability.
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0　引 言

可重复使用运载器作为未来低成本快速往返太空

的主要交通工具，具有广阔的应用前景。其中，垂直

起降（Vertical Take-off and Vertical Landing，VTVL）

可重复使用火箭凭借其相对传统火箭构型较小的技术

改进幅度、对着陆场的低需求以及适中的技术跨度和

研发成本等特点，成为当下的热点。

VTVL技术的研发和应用以Blue Origin和SpaceX

两家商业航天公司为代表，两家公司都已采用着陆缓

冲机构垂直回收方式实现了运载火箭的软着陆可控

回收。

a）Blue Origin 公司于 2015 年 11 月率先在 New 

Shepard火箭上实现了垂直起降［1］，验证了着陆支腿

控制、箭体减速舵面控制效果、着陆支腿展开、着陆

段制导控制等算法；在此基础上，Blue Origin正在研

制New Glenn重型火箭，近地轨道运载能力达到45 t，

可实现一级回收［2］。

b）SpaceX公司利用 Falcon 9在完成载荷发射任

务后，先后开展了6次助推级海面降落试验，验证了

高空高速返回全程多飞行段的制导控制技术，并于

2015 年 12 月实现了陆上垂直回收［3］。2018 年 2 月

SpaceX研制了3个助推级模块并联的Falcon Heavy火

箭，同时对2枚助推器开展返回原场的垂直回收，并

对芯一级在分离后进行海上垂直回收［4］。

中国运载火箭技术研究院、哈尔滨工业大学等专

业研究机构和院校也开展了关于垂直起降的关键技术

研究和演示验证工作［5-7］。此外，许多民营航天企业

也纷纷加入垂直回收火箭的研发领域并取得一定的进

展，例如：2018年1月，北京翎客航天科技有限公司

实现了RLV-T3型火箭的低空回收和平移，同年 5月

完成了 RLV-T5 型火箭技术方案详的细设计并投产，

2019年 1月、4月和 8月，RLV-T5型火箭的悬停飞行
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试验和多次低空发射及回收试验均取得成功，实现了

300 m飞行高度的回收［8］；2021年10月，江苏深蓝航

天有限公司公开宣布，其自主研发的星云-M1号试验

箭 1公里级垂直起飞及降落试验在铜川取得成功［9］；

2024年1月，蓝箭航天空间科技股份有限公司自主研

发的VTVL可重复使用回收验证火箭朱雀三号的首次

垂直起降验证飞行试验在酒泉取得圆满成功［10］。

由于垂直起降火箭可以实现多次复用，产品费用

和发射费用可以折旧均摊，能大幅降低单位有效载荷

发射成本，且与航天飞机的水平回收相比，垂直回收

后拆卸维护周期短、成本低，因此运载火箭垂直回收

技术具有极高的发展和应用前景［11］。

传统运载火箭燃料加注时只需考虑上升段所需要

的燃料量，并可留有相应的裕量，因此可用控制能力

足以覆盖需用控制能力，控制能力供需矛盾并不突

出。返回式火箭需要考虑上升下降段全程的燃料需

求，并且出于运载效率和回收安全性的考虑，加注量

裕量不会像传统火箭那么充裕。随着飞行时间流逝，

火箭携带的燃料逐渐消耗，火箭质心位置也会随之发

生变化，考虑到质心位置变化对火箭控制力臂的影

响，下降段控制能力的供需矛盾会逐步尖锐，因此迫

切需要重新建模分析探索出一套适用于返回式运载火

箭的控制能力的分析方法。本文以摇摆发动机为动力

执行机构，在常规大气层内飞行器控制能力分析的基

础上进行相应改进，探索了一套适合返回式火箭的控

制能力计算方法，并在有限控制能力前提下，对返回

式火箭允许飞行的工况进行初步的规划约束。

1　传统控制能力分析方法适用性分析

1.1　配平能力及b2 /b3变化规律的初步分析

对于传统使用空气舵作为执行机构的大气层内飞

行器，由于控制力矩在既定高度和速度下仅和空气舵

摆角相关，可基于瞬时平衡假设，通过 b2、b3系数变

化规律分析判断控制能力是否够用。b2、b3 系数为传

统小扰动线性化方程对应的系数值，其中，b2为稳定

力矩系数，b3为控制力矩系数。而对于返回式运载火

箭而言，摇摆发动机产生的控制力矩，除了和执行机

构的舵摆角相关，还要受到发动机推力大小及推力调

节系数的影响；同时执行机构的变化带来控制力矩

Mc = f (δ，k )和控制力矩系数 b3的变化，使得 b2 /b3的物

理意义不如采用气动舵面做执行机构的飞行器那么明

晰，因此不再通过 b2 /b3的变化规律分析控制能力，而

是采用原始的控制力矩与干扰力矩在某瞬时的大小比

较来判定控制能力是否够用。

1.2　各项偏导数变化规律分析

传统气动舵面控制能力分析时，各项偏导数变化

规律分析是通过气动插值表中自变量用插分代微分的

方式计算出各项偏导数（相当于额定、无干扰状态），

画出图形或进行参数拟合，以便查找气动表存在的明

显跳点，并确认气动变化规律是否符合理论预期［13］。

对于摇摆发动机产生的控制力和的控制力矩可以

用如下公式表述：

Fc = f ( K,δ,H ) （1）

Mc = m ( Xc,K,δ,H ) （2）

式中    K 为推动调节系数；δ为舵摆角；H 为飞行高

度；f为控制力计算方程；m为控制力矩计算方程。

此时对控制力矩Mc 求偏导，考虑到影响因素不

唯一且存在的单位的差异，传统的变化规律分析方

法已不再适用。该项可通过图示法分析控制力矩和

控制力矩的偏导数来替代，但由于该项对于返回式

运载火箭的控制能力分析意义不大，本文暂不进行

讨论。

1.3　气动力矩偏差带合理性分析

对于采用摇摆发动机作为主要执行机构的垂直回

收火箭而言，控制力矩既与执行机构摆角相关也与发

动机推力相关，此外还需要考虑到质心变化对控制力

臂的影响。因此仅通过判断舵效、最大舵摆角裕量来

判定偏差带［14］是否满足控制能力需求的方法已经不

再适用于垂直回收火箭的控制能力分析，还需要引入

发动机推力调节深度系数 K 和火箭质心 Xc 变化的

影响。

通过以上分析可以看出：传统航空飞行器的控制

能力分析中 b2、b3系数分析方法和偏导数分析方法对

采用摇摆发动机作为主要执行机构的垂直回收火箭已

不再适用；配平能力分析法和气动力矩偏差带合理性

分析法也需要进行相应的改进才能继续适用，因此以

下在上升、下降段火箭受力差异性分析的基础上，对

配平方程进行了适应性改进，以满足能力分析和偏差

带分析的需求。

2　垂直回收火箭控制能力分析方法改进

2.1　火箭受力分析及建模

考虑到垂直回收火箭上升和下降段横侧向受力变

化不大，主要受力的差异体现在纵向平面内［15］，下

面以火箭发射点和回收点连线为X轴（指向回收点为

正），垂直于 X轴且位于纵垂面内为 Y轴（指向上为
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正），Z轴垂直纵垂面，符合右手系法则，建立发射坐

标系，如图 1所示，并对火箭进行纵垂面受力分析，

如图2所示。

2.2　配平方程适应性改进

对于返回式运载火箭而言，摇摆发动机产生的控

制力矩就是火箭稳定力矩，而气动力矩是火箭的干扰

力矩。运载火箭要想稳定飞行并按预期返回指定回收

点，不仅需要姿态稳定，还需要火箭能按预期轨迹运

动，结合 2.1 节的受力分析，并将攻角范围扩充到

α ∈ (-180∘，180∘ ]，气动力的正负可由攻角正负来决

定，控制力的正负可由舵摆角正负来决定，在此前提

下火箭上升段和下降段的受力方程可统一为

ì
í
î

ïï
ïï

Fx ( Px1,Faa,G,ϑ )

Fy ( Fan,Fcn,G,ϑ )
（3）

式中    ϑ为俯仰姿态。

上升段：α≤90°；下降段：90°<α≤180°。

可以推导出返回式运载火箭的纵平面内方程：

ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

Mz ( Mcz,Maz ) = 0

Fx ( Px1,Faa,G,ϑ ) = 0

Fy ( Fcn,Fan,G,ϑ ) = 0

（4）

式中    Mcz为俯仰控制力矩；Maz为俯仰气动力矩。

考虑到各力和力矩的影响因素，上式可以改写为

ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

Mz ( Mcz ( Xc,K,δz,H ),Maz ( Xc,α,V,H ) ) = 0

Fx ( Px1 ( K,H ),Faa (α,V,H ),G,ϑ ) = 0

Fy ( Fcn ( K,δz,H ),Fan (α,V,H ),G,ϑ ) = 0

（5）

2.3　配平方程应用推广

2.3.1　力矩偏差带分析

先假设所有舵摆角全部用于姿态调整，优先保证

力矩能配平。此处主要研究控制力矩与气动力矩的匹

配性，先忽略干扰力矩、发动机惯性力矩等。

对摇摆发动机而言，控制力矩与质心Xc、推力调

节 系 数 K、 舵 摆 角 δz、 飞 行 高 度 H 相 关 ， 即

Mcz ( Xc，K，δz，H )，而气动力矩Maz 与火箭质心 Xc、攻

角 α、 飞 行 速 度 V、 飞 行 高 度 H 相 关 ， 即

Maz ( Xc，α，V，H )。

与飞机类的大空域广速域的飞行器不同［16］，运

载火箭属于弹道式飞行器，高度、速度、质量等可根

据基准弹道合理选定，故而问题简化为在飞行弹道附

近选择特征点，研究既定特征点同飞行高度H和火箭

质心 Xc 条件下，通过调整攻角 α和飞行速度 V能否使

得气动力矩Maz 小于等于控制系统硬件对发动机的推

力调节系数K和执行机构摆角 δz的限制范围内的最大

控制力矩Mcz。

此处以速度误差 ΔV为例，问题可转化为在配平

图1　发射坐标系示意

Fig.1　Schematic diagram of launching system

Px1—发动机推力；Faa—轴向力；G—重力；Fcn—控制力在法向的分量；

Fan—气动力在法向的分量；α—攻角；Cl—升力；Cd—阻力；θ—俯仰角。

图2　发射系纵垂面内受力分析

Fig.2　Analysis of foces in the vertical plane of launching system
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方程和硬件约束条件下，求偏差带的极值问题，即：

max J (ΔV ) = ΔV

s.t. 

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

Mz ( Mcz ( Xc,K,δz,H ),Maz ( Xc,α,V + ΔV,H ) ) = 0

K ∈ [ 0.5,1]

δz ∈ [-10°,10° ]

（6）

需说明的是：此处的偏差带可以是气动的偏差，

也可以是结构偏差，但必须在力矩计算中用到才可以

在配平中迭代求解。

2.3.2　俯仰姿态角配平边界

如上节所述，Xc、α、V、H都可根据基准弹道确

定，根据式（5）中 3 个等式方程应有 3 个自变量，

以保证方程组静定，K、δz 为自变量，因此需要引入

第 3个自变量。考虑到推力调节系数K、伺服舵摆角

δz 为直接可控量，姿态角为间接可控量，均属于可

控量；且配平姿态角可为程序姿态角设计提供参考

和依据，因此选定俯仰姿态 ϑ为第 3 个自变量。此

外，飞行控制系统能保证火箭按照预定轨道稳定飞

行并完成既定任务不仅需要姿态稳定（即力矩平

衡），还需要火箭能按预期轨迹运动（即控制力至少

能保证平衡其他外力之和），因此将配平方程组作如

下改变：

max J (ϑ ) = ϑ

s.t. 

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

Mz ( Mcz ( Xc,K,δz,H ),Maz ( Xc,α,V,H ) ) = 0

Fx ( Px1 ( K,H ),Faa (α,V,H ),G,ϑ ) = 0

Fy ( Fcn ( K,δz,H ),Fan (α,V,H ),G,ϑ ) = 0

K ∈ [ 0.5,1]

δz ∈ [-10°,10° ]

（7）

即在满足力矩平衡，且控制力至少能平衡其他外

力以及硬件约束条件下，求允许的俯仰姿态角最

大值。

3　垂直回收火箭控制能力与飞行工况约束

分析内容及算例

以某型返回式运载火箭主动段和垂直着陆段数

据为例进行控制能力分析，考虑到本例中偏航通道

与俯仰通道在气动和执行机构分布上都成轴对称，

以下仅以俯仰通道为例进行相关分析，偏航通道与

之类似。

3.1　配平能力初步分析

极限调节系数极限舵摆角下的控制力矩和气动参

数表中对应数据点的气动力矩如图3所示。

图 3中，黑、红两条带星实线为在不同K和极限

执行机构摆角 δz的限制范围内的最大控制力矩Mcz；其

余 4条带圈虚线为不同攻角 α和飞行速度 V下的俯仰

气动力矩Maz。根据瞬时平衡假设，气动力矩夹在极

限控制力矩间的工况即为满足力矩配平的工况。由

图 3可以看出：速度越低，可配平的攻角范围越广，

当V=200 m/s时，在22°＜α＜80°时，稳定力矩是无法

平衡控制力矩的，该工况下火箭会出现失控现象，应

尽量避免。

3.2　力矩偏差带分析

分别在上升段和下降段各选一个特征点进行拉偏

配平，结果如表1所示。

a）V 0
tz、α0

tz是特征点的速度和攻角，通过分析基准

弹道上的典型特征点的速度和攻角均使得 |Maz| < |Mcz|，

图3　力矩配平能力分析

Fig.3　Trim capability analysis of moment

表1　特征点拉偏结果

Tab.1　Deviation result at characteristic point

特征点

时间/s

10

140

基准弹道

匹配结论

V 0
tz = 180.217 m/s，

α0
tz = -0.105∘，| Maz | < | Mcz |

V 0
tz = 20.398 m/s，

α0
tz = 179.476∘，| Maz | < | Mcz |

平衡能力裕度分析

ΔV l
tz

2

5

8

10

2

5

8

10

αmax
tz

—

—

21.0

13.3

—

—

167.6

172.6

αp
tz

40.0

9.5

4.2

2.7

20

4.8

2.5

1.5
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基准弹道火箭全程可实现力矩平衡。

b）ΔV l
tz为飞行速度的拉偏量，在典型特征点处保

持高度和质心不变对飞行速度V 0
tz 进行拉偏得到；针对

不同的 ΔV l
tz，在该特征点处保持力矩平衡，攻角 α需

满足：上升段 α ≤ αmax
tz ；下降段 α ≥ αmin

tz ；表中“—”表

明在该行对应拉偏后的速度 V 0
tz 工况下攻角 α不受限

制，全程可实现力矩平衡。

c）特征点平衡攻角 αp
tz 表示在满足力矩平衡条件

下，K=1且 δz=1°所对应的平衡攻角，从表1中可以看

出，相同 V 0
tz 条件下，上升段特征点的 αp

tz 约是下降段

的 2 倍，说明下降段舵效明显下降；且 αmax
tz ≈ 2 ⋅

(180 - αmin
tz )，说明下降段保持力矩平衡的条件更严

苛，更容易失控。

d）减速回收段随着质心后移控制力臂变短，控

制能力明显下降，故而要求该段内气动力矩也相应减

小才能保证力矩平衡，因此该段内应对速度控制予以

重点关注。

3.3　俯仰姿态角初步设计

选取减速着陆段的特征点进行改进后的配平，并

将画出配平后的俯仰姿态角曲线并进行平滑处理，得

到俯仰角配平边界如图4所示。

图 4中，φx 和 φn 为俯仰角配平边界，φx 代表最大

值，φn 代表最小值，φc 为实际数学仿真时使用的俯

仰程序角。由图 4 可以看出，实际采用的俯仰程序

角在所计算的俯仰程序角边界之内，俯仰角配平边

界对于俯仰程序角的设计具有重要借鉴意义；减速

回收段配平的俯仰角与垂直状态间存在一个小锐角，

也就是说火箭在下降段倾斜于地面状态才能实现力

与力矩的平衡，这也解释了 SpaceX火箭回收段为何

总是倾斜一个角度，到最后快落地时再俯仰姿态

回正。

4　结束语

本文基于传统大气层内飞行器控制能力分析方

法，针对垂直回收火箭执行机构的变化进行了传统方

法的适用性分析，并对不再适用的部分提出了替代方

案，改进并推广了配平方程应用范围，最后通过典型

算例验证该改进方法的可行性，为垂直回收火箭设计

过程中快速有效地进行飞行控制能力分析提供了解决

方案，也为在有限推力的允许飞行工况提供约束参

考，有效地提升了设计迭代效率，所提方案可以为工

程设计提供参考。
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