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摘　 要：针对捆绑运载火箭姿态运动中由结构参数变化、内外干扰和弹性频率摄动引起的姿态控制问

题，基于动态补偿线性化和系统辨识的思想，设计了一种基于微分估计和弹性频率辨识的运载火箭姿

态控制器。 该控制器由刚体姿态控制器和自适应弹性滤波器两部分组成。 首先，通过微分器利用姿

态测量信息估计因参数变化、运动耦合和内、外干扰引起的不确定项用于动态补偿，结合分数阶 ＰＤμ

控制实现对火箭刚体姿态运动的控制。 其次，根据箭体刚体运动与弹性振动在频率特性上的差异，利
用控制输入和姿态输出采样信号辨识姿态传递函数参数，计算弹性振动频率，据此动态调整陷波滤波

器中心频率，实现对弹性振动的自适应抑制。 最后，通过仿真验证了上述设计的可行性，结果表明所

设计的控制器具有较强的抗干扰性和鲁棒性，能够实现对一阶弹性振动的动态抑制，具有一定的工程

参考价值。
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　 　 传统运载火箭通常采用比例微分＋校正网络的

姿态控制结构，根据不同的标称飞行状态进行设计，
通过调整控制器参数来适应火箭飞行状态的变

化［１］。 随着空间发射任务日益复杂、多样，传统运

载火箭受到重量、推力、结构的限制，逐渐难以满足

发射任务需求。 大型捆绑运载火箭在结构、重量、推
进方式上与传统运载火箭存在较大差异，导致大型

捆绑运载火箭变为一个变质量、刚体、弹性、贮箱燃

料晃动和发动机振动相耦合的复杂动力系统，其运

动呈现出不确定性强、干扰多、参数摄动剧烈等非线

性特征，这些特征会严重影响传统姿态控制器性能

甚至导致失稳，从而给火箭姿态控制系统的分析和

设计提出了新的挑战［２⁃４］，因此非常有必要设计控

制性能好、抗干扰能力强的运载火箭姿态控制器。
随着控制方法的不断发展，许多学者针对运载

火箭的姿态控制问题展开了研究［５⁃１１］，设计出了很

多新型控制器。 Ｓｃｌａｆａｎｉ 和 Ｓｈａｎｋａｒ 对微小卫星运载

火箭存在模型不确定性和外扰作用下的刚体姿态控

制问题进行了研究，使用可变记忆递归神经网络对

模型不确定性和外扰进行估计补偿，结合 ＰＩＤ 控制

器提高了姿态控制性能，但存在网络训练不足或误

差阈值选择不合适，导致系统不稳定的问题，有待进

一步改进［５］。 Ｆｌｏｒｅｎｔｉｎ⁃Ａｌｉｎ Ｂｕｕ 等人针对串级运载

火箭刚体姿态控制问题，基于动态逆思想，设计了由

参考模型、线性补偿器、状态观测器和神经网络在线

辨识器组成的姿态控制器，取得了不错的控制效果，
但控制器结构稍显复杂，对建模要求较高，且没有验

证其抗干扰能力［６］。 Ｄｉｅｇｏ 等人采用 Ｈ∞ 鲁棒控制

理论，以欧洲 ＶＥＧＡ 运载火箭为对象，设计了运载

火箭刚体运动姿态控制器，具有良好的鲁棒性［７］。
刘玉玺等［８］为解决运载火箭全向发射后，系统通道

间存在耦合的问题，推导了姿态角预补偿解耦控制

方法，设计了变结构自适应滑模控制器［８］。 但鲁棒

控制和滑模变结构控制对模型的要求较高，对参数

不确定的范围和形式具有限制，这与新型捆绑运载

火箭建模困难相冲突，如何获取合适的数学模型成

为应用上述方法的首要问题。 自抗扰控制具有不依

赖于被控对象的精确模型、鲁棒性强、精度高等优

点，非常适合于运载火箭姿态控制系统设计，文献

［９⁃１１］利用扩张观测器对内外干扰和未建模部分进
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行估计，结合非线性控制律进行姿态控制，取得了不

错的控制效果，但自抗扰控制也存在设计参数多，整
定困难的问题，文献［１１］利用遗传算法和粒子算法

经过 ６００ 次迭代调参，才能获得较为满意的结果，如
何快速有效地确定控制参数是自抗扰控制应用需要

进一步解决的问题。 上述研究主要围绕火箭刚体运

动开展，对箭体弹性振动抑制没有较为详细的探讨，
而大型捆绑运载火箭弹性频率摄动对弹性运动的影

响问题不容忽视，会直接影响传统陷波滤波器的弹

性抑制效果，造成弹性振动发散，导致姿态失控。
本文以存在模型不确定性、姿态运动耦合、外部

干扰和弹性频率摄动的运载火箭刚体、弹性运动模

型为对象，基于动态补偿线性化的思想，将其他通道

运动耦合看成干扰，采用积分链式微分器对刚体运

动受到多种因素影响产生的不确定项进行实时估

计，结合分数阶 ＰＤμ 控制构成火箭刚体姿态控制

器。 其次，根据一阶弹性振动的特点，利用支持向量

机技术对一阶弹性频率进行辨识，动态调整陷波滤

波器的参数实现弹性振动自适应抑制。 最后，在多

种工况下使用所设计的控制器对运载火箭进行姿态

控制仿真，并与其他控制器相比较，结果表明所设计

的控制器具有较强的鲁棒性和弹性抑制能力。

１　 运载火箭姿态动力学模型

目前研究捆绑运载火箭的建模问题主要采用 ２
类方法［２⁃４］：①牛顿－欧拉矢量力学方法；②以拉格

朗日方程为代表的分析力学方法。 经过分析，捆绑

运载火箭与传统运载火箭相比具有以下特点：①３
个通道的刚体姿态运动存在耦合；②弹性振动频率

受助推和芯级之间的耦合影响，存在频率摄动，同时

与其他运动存在耦合；③助推和芯级的液体晃动与

其他运动存在耦合；④发动机摆动与其他运动存在

耦合；鉴于运载火箭的对称特性，结合文献［２⁃４］对
运载火箭运动模型进行简化，围绕前 ２ 个问题设计

姿态控制系统。 首先给出考虑存在通道耦合、弹性

振动、惯组测量的俯仰通道动力学模型：
１） 刚体运动方程为

Δθ ＝ ｃ１Δα ＋ ｃ２Δθ ＋ ｃ′３δϑ ＋ ｃ″３ δ̈ϑ ＋

　 　 ∑
ｉ
（ｃ１ｉ ｑ̇ｉ ＋ ｃ２ｉ ｑ̇ｉ） ＋ ｃ１ｗαｗ － Ｆｂｙ

Δθ̈ ＋ ｂ１Δϑ ＋ ｂ２Δα ＋ ｂ′３δϑ ＋ ｂ″３ δ̈ϑ ＋

　 　 ∑
ｉ
（ｂ１ｉ ｑ̇ｉ ＋ ｂ２ｉ ｑ̇ｉ） ＋ ｂ１ｗαｗ

－ ｂＪγψΔγ̇γψ̇ － ｂＪψΔγ̈γψ̈ ＝ Ｍｂｚ

Δϑ ＝ Δα ＋ Δθ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
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ï
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（１）

　 　 ２） 弹性振动方程为

ｑ̈ｉ ＋ ２ζｉωｉ ｑ̇ｉ ＋ ω２
ｉ ｑｉ ＝ Ｄ１ｉΔϑ ＋ Ｄ２ｉΔα ＋

　 　 Ｄ′３ｉΔδϑ ＋ Ｄ″３ｉΔδ̈ϑ ＋ Ｑｉｙ ＋ Ｄｑψ
１ｉ Δψ ＋ Ｄｑγ

４ｉ Δγ
（２）

　 　 ３） 惯组测量方程为

Δϑｇｚ ＝ Δϑ － ∑
ｉ
Ｗｚ（Ｘｇｚ）ｑｉ

Δϑ̇ｓｔ ＝ Δϑ̇ － ∑
ｉ
Ｗｚ（Ｘｓｔ）ｑｉ （３）

式中， Δθ 为火箭弹道倾角的偏差； Δα 为火箭攻角

的偏差；Δδϑ 为俯仰通道的发动机摆角；Δδ̈ϑ 为俯仰

通道的发动机摆角加速度；αｗ 为风攻角；Ｆｂｙ 为火箭

受到的等效干扰力；Ｍｂｚ 为火箭受到的等效干扰力

矩；Δϑ为俯仰角偏差；Δγ 为滚动角偏差；Δψ为偏航

角偏差；Δϑｇｚ 和 Δϑ̇ｓｔ 分别为惯组平台测量输出信

号，受到弹性振动的影响，其余参数和定义可参考文

献［１⁃４］。

２　 基于微分器的不确定项估计

捆绑运载火箭在飞行过程中，不可避免会受到

阵风、参数漂移、干扰力、干扰力矩以及通道耦合等

多种内外不确定因素的影响，同时箭体弹性振动的

影响不容忽视。 因此，如果能够估计这些不确定性

部分，在控制器中加以补偿，将极大提高姿态控制器

的控制性能和鲁棒性。 微分器的发展为信号的跟踪

提供了一种有效的途径，利用微分器可以在不依赖

系统模型的前提下估计信号导数，具有普适性。 由

于大多数物体运动都可用积分链形式的微分方程来

描述，并且不确定性部分存在于最底层的微分方程

中，这样就可采用微分器估计第一个状态变量的各

阶导数，通过去掉系统运动模型中的已建模部分，得
到不确定性部分的估计值，同时微分器具有一定的

滤波效应，可以抑制噪声的影响。
对于 ｎ 阶非线性系统

·９７５·
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ｘ̇１ ＝ ｘ２

︙
ｘ̇ｎ－１ ＝ ｘｎ

ｘ̇ｎ ＝ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｕ
ｙ ＝ ｘ１

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

（４）

式中， ｘ ＝ （ｘ１，…，ｘｎ） Ｔ 是状态变量，ｆ（ｘ）、ｇ（ｘ） 是非

线性函数，ｕ ∈ Ｒ、ｙ ∈ Ｒ 分别是控制输入和测量

输出。
文献［１２］ 提出，当 ε ＞ ０可以取充分小的参数，

在 ｓｎ＋１ ＋ ａｎ＋１ｓｎ ＋… ＋ ａ２ｓ ＋ ａ１ ＝ ０ 满足 Ｈｕｒｗｉｔｚ 时，可
设计如下积分链式微分器

ｘ̇１ ＝ ｘ

(

２

︙

ｘ̇ｎ－１ ＝ ｘ

(

ｎ

ｘ̇ｎ ＝ ｘ

(

ｎ＋１

ｘ̇ｎ＋１ ＝ －
ａ１

εｎ＋１（ｘ

(

１ － ｘ１） －
ａ２

εｎｘ

(

２ － … －
ａｎ＋１

ε
ｘ

(

ｎ＋１

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（５）
　 　 该微分器可对状态 ｘ 进行充分逼近，即ｌｉｍ

ε→０
ｘ

(

ｉ ＝

ｘｉ，并且 ｆ（ｘ） ＝ ｌｉｍ
ε→０

（ ｘ̇ｎ＋１ － ｇ（ｘ

(

）ｕ）。

对于运载火箭俯仰通道姿态控制来说，可以将

俯仰角微分方程整理为

Δϑ̈ ＝ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｕ
ｆ（ｘ） ＝ ｆ０（ｘ） ＋ Δ，ｇ（ｘ） ＝ － ｂ′３
ｆ０（ｘ） ＝ － ｂ１０Δϑ － ｂ２０Δα － ｂ″３０ δ̈ϑ －

　 　 ∑
ｉ
（ｂ１０ｉ ｑ̇ｉ ＋ ｂ２０ｉｑｉ），

Δ ＝－ ｂ１１Δϑ － ｂ２１Δα － ｂ′３１δϑ － ｂ″３１ δ̈ϑ －

　 　 ∑
ｉ
（ｂ１１ｉ ｑ̇ｉ ＋ ｂ２１ｉｑｉ）

－ ｂ２ｗαｗ ＋ ｂＪγψΔγ̇Δψ̇ ＋ ｂＪγΔγ̈ ＋ ｂＪψΔψ̈ ＋ Ｍｂｚ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï

（６）
式中， ｂｉ０ 为已建模系数，ｂｉ１ 为由各种原因引起系数

的不确定部分。 通过选择 ３ 阶积分链式微分器获得
ｆ（ｘ），对未知项 Δ 进行估计得到 Δ（ｘ） ＝ ｆ（ｘ） －
ｆ０（ｘ），然后将 Δ（ｘ） 反馈至控制器进行补偿，这样

不仅实现了对参数摄动、阵风、干扰力和力矩等因素

补偿，同时也将刚体、弹性运动耦合作为干扰来处

理，实现 ３ 个通道近似解耦，从而可以采用传统单独

设计的模式，避免了整个姿控系统结构的改变。

３　 刚体姿态控制器设计

分数阶微积分是将整数阶微积分拓展到实数

域，与整数阶微积分相比，其微分和积分过程更加柔

性、细腻。 一般分数阶微积分表达式为

ａＤα
ｔ ＝

ｄα

ｄｔα
Ｒｅ（α） ＞ ０

１ Ｒｅ（α） ＝ ０

∫ｔ
ａ
（ｄτ） －α Ｒｅ（α） ＜ ０

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（７）

　 　 为了提高运载火箭姿态控制系统性能，引入分

数阶微积分对传统运载火箭 ＰＤ 控制器进行改进，
通过增加分数阶微分可调参数，使其具有更大的灵

活性。 这里运用分数阶 ＰＤμ 控制设计火箭刚体姿

态主控制器，同时依据微分器对不确定性部分的估

计值加以补偿，则刚体姿态控制器设计为

ｕｃｏｎｔｒｏｌ ＝ ｕｆｐｄ －
ｆ０（ｘ） ＋ Δ )

ｂ３０

ｕｆｐｄ ＝ Ｋｐｘ

(

１ ＋ ＫｄＤμ
ｔ ｘ̇１

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（８）

式中， Ｋｐ、Ｋｄ、μ 分别为比例增益、微分增益，微分阶

次，３ 者为可调参数；Δ 为积分链式微分器对不确定

性部分的估计值。

４　 基于弹性频率辨识的自适应陷波滤
波器设计

传统运载火箭常采用如下形式的陷波滤波器进

行弹性抑制。

Ｇｎ ＝
ｓ２ ＋ ２ζ１ｗｎｓ ＋ ｗ２

ｎ

ｓ２ ＋ ２ζ２ｗｎｓ ＋ ｗ２
ｎ

（９）

　 　 该滤波器的最大陷幅幅值为 ２０ｌｏｇ（ ξ１ ／ ξ２） ｄＢ，
阻尼比的值决定了有效陷幅区域，而最陷幅值发生

在中心频率 ｗｎ
［１３］。 因此，陷波器设计以事先获得

的弹性模态频率为前提，所以只能将其中心频率设

计为固定值或按飞行秒点分段变化，如果在飞行过

程中实际弹性频率发生未知变化后，滤波器的弹性

抑制性能将大幅降低，甚至出现发散不稳定的情况。
大型捆绑运载火箭由于助推和芯级的质量变化、外
部干扰和运动耦合导致弹性频率变化规律难以事先

准确获得，这就使得传统陷波滤波器的弹性抑制性

能难以保证。

·０８５·
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对于长细比较大的运载火箭来说，其弹体一阶

弯曲频率远大于短周期运动频率。 在该条件下其弹

体传递函数可很好地近似为解析表达式形式。 考虑

到角速度信号中噪声较大，可选择姿态角测量信号，
通常弹体俯仰角对发动机摆角输入的传递函数可近

似表示为

Ｇδφ
φ ＝

－ ｂ３

ｓ２ ＋ ｂ１ｓ ＋ ｂ２

＋
Ｄ３１ｋφ

ｓ２ ＋ ２ξ１ｗ１ｓ ＋ ｗ２
１

（１０）

式中，第一项为箭体刚体运动特性，第二项弹性振动

运动特性．
（１０）式合并后为一个分母为 ４ 阶的传递函数，

其传递函数的极点为 ２ 对共轭复数，分别为： ｃ１ ±
ｄ１ ｉ、ｃ２ ± ｄ２ ｉ。 由于火箭刚体、弹性运动频率特性的

差异，通常 ｄ１ ＜ ｄ２，这样 ｄ２ 即可近似认为是箭体的

一阶弹性振动频率。 从而可以利用发动机摆角信号

和俯仰角输出信号对（１０）式中传递函数的系数进

行在线辨识，由辨识结果计算一阶弹性振动频率，据
此对陷波滤波器的中心频率进行不断更新，从而将

传统陷波滤波器转化为自适应陷波滤波器，抑制弹

性振动的影响。 考虑到快速性和数据样本量有限，
采用适合解决小样本问题的支持向量机进行参数辨

识［１４］，具体步骤如下：
１） 首先对发动机摆角和姿态角信号采样，得到

离散形势的输入输出信号。 然后，利用采样信号获

得与连续传递函数相对应的离散形式传递函数

Ｇδφ
φ （ ｚ） ＝ ｙ（ｋ）

ｕ（ｋ）
＝ Ｂ（ ｚ）
Ａ（ ｚ）

（１１）

式中， ｙ（ｋ）、ｕ（ｋ） 为俯仰角和发动机摆角信号值；ｚ
为单位滞后移位算子

Ａ（ ｚ） ＝ １ ＋ ａ１ｚ
－１ ＋ ａ２ｚ

－２ ＋ … ＋ ａｎａｚ
－ｎａ

Ｂ（ ｚ） ＝ ｂ０ ＋ ｂ１ｚ
－１ ＋ ｂ２ｚ

－２ ＋ … ＋ ｂｎｂｚ
－ｎｂ

系数 ａ１，ａ２…ａｎａ，ｂ０，ｂ１，ｂ２…ｂｎｂ 为待辨识的参数。
２） 获得采样信号后，使采用线性核函数的支持

向量机辨识方法［１４］，得到系数 ａｉ、ｂｉ，获得离散传递

函数 Ｇδφ
φ （ ｚ）。

３） 由离散传递函数计算离散系统的 ２ 对共轭

极点，其中 ｚｂ、ｚ∗ｂ 为实部绝对值较大的 １对共轭根。
根据采样时间 Ｔｓ 以及离散极点计算连续系统对应

的箭体一阶弹性振动频率

Ｗｎ ＝ １
Ｔｓ

ｌｎｚｂ ｌｎｚ∗ｂ （１２）

　 　 ４） 利用得到的一阶弹性振动频率修改陷波滤

波器的中心频率，实现自适应弹性抑制。

５　 运载火箭姿态控制器设计

针对捆绑运载火箭在飞行过程中受到参数摄

动、未知干扰、运动耦合等不确定性因素的影响，采
用微分干扰估计和分数阶 ＰＤμ 控制思想设计刚体

姿态控制器。 考虑捆绑运载火箭由于弹性振动频率

摄动不确定情况的影响，设计基于支持向量机的自

适应滤波器。 整个运载火箭姿态控制器结构如图 １
所示。

图 １　 运载火箭姿态控制器结构图

６　 仿真验证

以某型火箭在相关秒点的模型为例，对所设计

的姿态控制器进行功能验证。
６．１　 刚体姿态控制验证

运用 Ｏｕｓｔａｌｏｕｐ 方法对分数阶控制器进行近

似［１５］，选择近似频率段范围为 （ω ｂ ＝ ０．００１，ω ｈ ＝
１ ０００），近似阶次 Ｎ ＝ ３。 刚体姿态控制器参数设计

为

ε ＝ ０．０５，ａ１ ＝ １，ａ２ ＝ ４，ａ３ ＝ ６，
Ｋｐ ＝ ２８，Ｋｄ ＝ １５，μ ＝ ０．９５

　 　 当火箭俯仰角存在初始偏差时，对分别采用经

典 ＰＤ 控制、分数阶控制和本文方法所设计的控制

器从响应时间、稳态误差和 ＩＴＡＥ 指标 ３ 个方面进

行性能量化对比。
情况 １　 标称情况下，没有参数摄动和内外干

扰，给定初始俯仰角偏差为 ５°；

·１８５·
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情况 ２　 存在常值干扰和参数摄动的不确定性

情况，将运载火箭参数向下摄动 ５０％，考虑内外干

扰均为常值，其中风干扰， ａＷ ＝ ６０°，俯仰通道等效

力、力矩干扰为 Ｆｂｙ ＝ ０．２ ｓ －１，Ｍｂｚ ＝ ０．１ ｓ －２，给定初始

俯仰角偏差为 ５°；

图 ２　 情况 １ 下俯仰角偏差控制对比

图 ３　 情况 ２ 下俯仰角偏差控制对比

表 １　 ３ 种控制器性能对比

情况 控制器类型
上升时

间 ／ ｓ
调节时

间 ／ ｓ
稳态误

差 ／ （°）
ＩＴＡＥ
指标

１
传统 ＰＤ ０．９５８ ５．３ －０．０３７ ４．３
分数阶 ０．８２ ４．４ ０．００４５ ２．５６

本文控制器 ０．６８ ２．５ ０．００２６ ０．８９

２
传统 ＰＤ １．２８ ５．９ ０．７ ３５．８
分数阶 １．１５ ５．３３ ０．６８ ３３．９

本文控制器 ０．７８１ ３．７６ ０．００６６ ２．３９

由图 ２ 和表 １ 可知，在情况 １ 下，相比传统 ＰＤ
控制和分数阶控制，本文所设计的控制器具有更快

的上升时间、调节时间，超调量、稳态误差与 ＩＴＡＥ

指标更小。 在考虑参数摄动和常值干扰的情况 ２
下，由图 ３ 和表 １ 可知，与标称情况相比，系统性能

均有所下降，传统 ＰＤ 控制和分数阶控制器，在受到

外界干扰时，出现约 ０．７°的稳态误差，超调和响应时

间增加近 ３０％，ＩＴＡＥ 指标增大 ８ 倍以上。 而扰动对

本文所设计的控制器影响不大，性能下降不明显，仍
然保持了较好的动态性能和控制精度，表现出较强

的鲁棒性。
６．２　 弹性频率辨识验证

假设火箭一阶弹性频率为 ｗ１ ＝ ８．５＋０．５ ｔ，利用

姿态角输出和控制器输入采样信号，使用支持向量

机对箭体传递函数参数进行辨识，计算弹性频率。

图 ４　 时变一阶弹性频率辨识曲线

图 ５　 一阶弹性频率辨识误差

由图 ４、图 ５ 可以看出，当火箭一阶弹性振动频

率发生线性变化时，由于初始条件设置与实际频率

情况相差较远，在 ４ ｓ 左右辨识误差达到 １ ｒａｄ ／ ｓ 以

内，辨识误差随时间不断减小，能够对线性变化一阶

弹性振动频率进行持续在线辨识。

·２８５·
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６．３　 姿态控制器验证

假设运载火箭倾角部分参数摄动为标称系统值

的 １３０％，俯仰角部分参数摄动为标称系统值得

６０％，考虑内外干扰、姿态运动耦合均为常值，其中

风干扰 ａＷ ＝ ３０°，俯仰通道等效力、力矩干扰为Ｆｂｙ ＝

０．２ ｓ －１，Ｍｂｚ ＝ ０．１ ｓ －２，通道间耦合为 Δγ̇ ＝ ０．０１°，Δψ̇
＝ ０．０３°，等效弹性振动干扰为Ｑｉｙ ＝ － ０．１。 弹性振动

频率为 ωｉ ＝ ８．５ ＋ ２．５ ｓｉｎ（０．５ ｔ）。 给定初始俯仰角

偏差为 ５°。 针对上述工况，分别采用传统姿态控制

器和所设计的姿态控制器进行对比，仿真结果如图

６、图 ７ 所示。

图 ６　 俯仰角偏差信号

由图 ６、图 ７ 可以看出对于运载火箭模型参数

存在摄动、风扰、干扰力、干扰力矩为常值不确定性、
一阶弹性振动频率存在正弦时变情况下，传统姿态

图 ７　 一阶弹性广义位移对比

控制系统无法抑制弹性振动，鲁棒性差，姿态和弹性

振动均发散。 而所设计的姿控系统总体上能够对弹

性振动进行抑制，实现姿态控制，体现了较强的鲁棒

性和弹性抑制能力。

７　 结　 论

本文针对捆绑运载火箭存在参数变化、内外干

扰和弹性频率摄动情况下的姿态控制问题展开研

究，设计了由具有不确定项估计补偿能力的刚体姿

态控制部分和具有弹性频率在线辨识能力的自适应

弹性抑制部分构成的运载火箭姿态控制器。 通过仿

真验证了所设计控制器的可行性，具有一定的工程

参考价值。
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