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伺服机构故障下基于线性规划的运载火箭姿控系统重构控制

程堂明，李家文，唐国金
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：发动机伺服机构故障给新一代运载火箭姿控系统的可靠性和安全性带来挑战，亟须开展重构控
制策略研究。针对这一问题，提出一种基于线性规划的摆角重构控制分配方法。将伺服机构故障下的摆角

分配问题转化为１范数单目标有约束优化问题，进而转化为标准的线性规划模型，采用单纯形法进行求解。
仿真结果表明，所提出的线性规划法能够实现伺服机构故障下姿控系统的完全重构，各摆角均未达到饱和

值，表明了方法的有效性。
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　　为提高控制能力，新一代运载火箭要求芯级
和助推发动机均参与摆动控制［１］，使得伺服机构

数量大大增加［２］，相应发生故障的概率也大大增

加。尽管目前伺服机构进行了一定的冗余设计，

可靠性大幅提高，但由于内部结构复杂、工作环境

恶劣，仍然容易发生损伤、卡死、饱和、漂浮摆动等

故障，给火箭的可靠性和安全性带来极大挑战。

为实现火箭高可靠飞行，提高故障适应能力，亟须

开展针对伺服机构故障的高可靠冗余重构控制策

略研究［３］。

飞行控制系统可重构技术经过近３０年的发
展，其研究已取得很大进展，特别是随着自适应控

制、神经网络、模糊控制、非线性动态逆、控制分配

等技术之间的不断融合，已产生了许多重构控制

方法。其中控制分配由于在重构过程中不需要调

整基本控制律，对执行机构故障具有结构简单、重

构效果好的优点，得到了广泛研究和应用［４］。常

见的控制分配方法可归纳为两大类：基于非优化

的分配算法和优化分配方法，基于非优化的方法

如按比例系数分配、按逻辑选择分配、按姿态控制

误差分配、按指令需求分配、链式递增法分配等；

优化方法主要包括广义逆法、二次规划法以及线

性规划法等。

目前控制分配方法主要的研究对象为飞机

（民用飞机、战斗机［５，６－７］）、卫星、船舶等，对运载

火箭研究得比较少。尹彪［８］、冯昊［９］根据故障前

后控制力矩相等的原则对运载火箭伺服机构卡死

故障进行了重构，该方法结构简单、重构效果好，

但重构方法采用离线控制策略，需要考虑各种故

障，且未考虑伺服机构的位置、速率饱和约束。黄

盘兴［１０］则考虑位置饱和约束限制，针对重型运载

火箭提出了一种伪逆法和不动点法相结合的混合
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优化控制分配策略。

本文提出了一种基于线性规划的运载火箭伺

服机构卡死故障重构控制分配方法。主要思想是

将重构控制分配问题转化为有约束单目标１范数
优化问题，并将其转化为标准的线性规划模型，通

过现有成熟的线性规划求解算法完成控制分配问

题的求解。最后利用提出的算法对某新一代运载

火箭伺服机构卡死故障下的摆角控制分配问题进

行仿真验证。

１　研究对象及动力学模型

本文以文献［９］中某新一代运载火箭为研究对
象，如图１所示。芯级２台发动机作双向“＋”字摆，
摆角分别为δｘｊ１，δｘｊ２，δｘｊ３和δｘｊ４。每个助推上安装１
台发动机，切向摆，摆角分别为δｚｔ１，δｚｔ２，δｚｔ３和δｚｔ４。

图１　某运载火箭发动机布局示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆａｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅｅｎｇｉｎｅ

若不考虑液体晃动和箭体弹性振动，可建立

运载火箭三通道小扰动线性小偏差运动方

程为［１１］：
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（１）
其中：φ，ψ和γ分别为俯仰角、偏航角和滚动角；
θ，σ，α，β，αｗ和βｗ分别为弹道倾角、弹道偏角、攻
角、侧滑角、风攻角和风侧滑角；ｂφ１，ｂφ２，ｂ″φ３，ｂφ３，ｃφ１，
ｃ′φ１，ｃφ２，ｃ″φ３，ｃφ３，ｃφ４，ｂψ１，ｂψ２，ｂ″ψ３，ｂψ３，ｃψ１，ｃ′ψ１，ｃψ２，ｃ″ψ３，ｃψ３，
ｃψ４，ｄ１，ｄ″３和 ｄ３为刚体运动方程系数，详见文

献［１１］；珔ＦＢＹ和 珔ＦＢＺ为横向结构干扰力，珡ＭＢＺ，珡ＭＢＹ
和珡ＭＢＸ为结构干扰力矩；Δδφｘｊ，δψｘｊ，δγｘｊ，Δδφｚｔ，δψｚｔ
和δγｚｔ为俯仰、偏航、滚动三通道内芯级和助推发
动机等效摆角，它们与实际摆角之间的关系为：

Δδφｘｊ＝（－δｘｊ２＋δｘｊ４）／２

δψｘｊ＝（－δｘｊ１＋δｘｊ３）／２

δγｘｊ＝（δｘｊ１＋δｘｊ２＋δｘｊ３＋δｘｊ４）／４

Δδφｚｔ＝（－δｚｔ２＋δｚｔ４）／２

δψｚｔ＝（－δｚｔ１＋δｚｔ３）／２

δγｚｔ＝（δｚｔ１＋δｚｔ２＋δｚｔ３＋δｚｔ４）／















４

（２）

２　控制系统结构

以俯仰通道为例，运载火箭控制系统结构如

图２所示。控制器的设计分成两个相对独立的部
分，即基本控制律和控制分配律。首先根据测量

的姿态角和角速度进行基本控制律的设计（如ＰＤ
控制和校正网络），得到等效摆角指令 δｓφ，δ

ｓ
ψ，δ

ｓ
γ，

分别乘以比例分配系数ｋｘｊ和ｋｚｔ，得到芯级和助推
摆角虚拟控制指令 δｓφｘｊ，δ

ｓ
ψｘｊ，δ

ｓ
γｘｊ和 δ

ｓ
φｚｔ，δ

ｓ
ψｚｔ，δ

ｓ
γｚｔ；然

后按照事先确定的控制分配律将等效摆角指令分

配至单个伺服机构，伺服机构根据分配到的摆角

指令驱动喷管摆动产生控制力矩，从而实现姿态

控制的目的。

图２　控制系统结构
Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

３　控制分配问题描述

采用基本控制律计算得到控制指令Δδｓφ，δ
ｓ
ψ，

δｓγ后，按比例分配得到芯级和助推等效摆角控制
指令，即：

Δδｓφｘｊ＝ｋｘｊΔδ
ｓ
φ

δｓψｘｊ＝ｋｘｊδ
ｓ
ψ

δｓγｘｊ＝ｋｘｊδ
ｓ
ψ，

Δδｓφｚｔ＝ｋｚｔΔδ
ｓ
φ

δｓψｚｔ＝ｋｚｔδ
ｓ
ψ

δｓγｚｔ＝ｋｚｔδ
ｓ















ψ

（３）

当伺服机构无故障时实际摆角按下列固定控

制分配律得到：

·２５·
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（４）

通常情况下箭体质心运动的周期比姿态运动

的周期要长得多，因此在研究伺服机构故障对箭

体姿态运动的影响时可忽略到质心运动的影响，

只考虑三个绕质心运动方程，即式（１）中的第２，
５，７三式，在这三式中 ｂφ３ｘΔδφｘｊ＋ｂ

φ
３ｚΔδφｚｔ，ｂ

ψ
３ｘδψｘｊ＋

ｂψ３ｚδψｚｔ，ｄ３ｘδγｘｊ＋ｄ３ｚδγｚｔ表示芯级和助推发动机摆动
时产生的控制力矩。当基本控制律给出的等效摆

角指令为δｓφ，δ
ｓ
ψ，δ

ｓ
γ时，将式（２）、式（３）代入可得

期望的控制力矩和实际摆角之间的关系为：

ｂφ３ｘδ
ｓ
φｘｊ＋ｂ

φ
３ｚΔδ

ｓ
φｚｔ＝（ｋｘｊｂ

φ
３ｘ＋ｋｚｔｂφ３ｚ）Δδ

ｓ
φ

　　　　　　 ＝－
ｂφ３ｘ
２δｘｊ２＋

ｂφ３ｘ
２δｘｊ４－

ｂφ３ｚ
２δｚｔ２＋

ｂφ３ｚ
２δｚｔ４

ｂψ３ｘδ
ｓ
ψｘｊ＋ｂ

ψ
３ｚδ
ｓ
ψｚｔ＝（ｋｘｊｂ

ψ
３ｘ＋ｋｚｔｂψ３ｚ）δ

ｓ
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ｂψ３ｘ
２δｘｊ１＋
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２δｚｔ３

ｄ３ｘδ
ｓ
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ｓ
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ｓ
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（５）
如果令

ｖｄ＝

（ｋｘｊｂφ３ｘ＋ｋｚｔｂφ３ｚ）Δδ
ｓ
φ

（ｋｘｊｂψ３ｘ＋ｋｚｔｂψ３ｚ）δ
ｓ
ψ

（ｋｘｊｄ３ｘ＋ｋｚｔｄ３ｚ）δ
ｓ









γ

Ｂ＝

０ －
ｂφ３ｘ
２ ０

ｂφ３ｘ
２ ０ －

ｂφ３ｚ
２ ０

ｂφ３ｚ
２

－
ｂψ３ｘ
２ ０

ｂψ３ｘ
２ ０ －

ｂψ３ｚ
２ ０

ｂψ３ｚ
２ ０

ｄ３ｘ
４

ｄ３ｘ
４
ｄ３ｘ
４
ｄ３ｘ
４
ｄ３ｚ
４

ｄ３ｚ
４
ｄ３ｚ
４
ｄ３ｚ


























４

Ｕ＝ δｘｊ１ δｘｊ２ δｘｊ３ δｘｊ４ δｚｔ１ δｚｔ２ δｚｔ３ δ[ ]ｚｔ４
Ｔ

其中，ｖｄ称为期望控制力矩列阵，Ｂ为控制效率
矩阵，Ｕ为实际摆角列阵，则式（５）可写为：

ｖｄ＝ＢＵ （６）

　　控制分配问题是指根据期望控制力矩 ｖｄ和
控制效率矩阵求解实际摆角列阵Ｕ。实际摆角还
需满足位置饱和约束条件：δｘｊｉ≤珋δｘｊｉ， δｚｔｉ≤
珋δｚｔｉ，ｉ＝１，２，３，４
其中珋δｘｊｉ和珋δｚｔｉ分别为芯级和助推发动机的最大摆
角限制。上述位置饱和约束可简记为：

Ｕ≤珚Ｕ （７）
其中 Ｕ ＝［δｘｊ１ ， δｘｊ２ ， δｘｊ３ ， δｘｊ４ ， δｚｔ１ ，
δｚｔ２ ，δｚｔ３ ，δｚｔ４ ］

Ｔ；珚Ｕ＝［珋δｘｊ１，珋δｘｊ２，珋δｘｊ３，珋δｘｊ４，珋δｚｔ１，
珋δｚｔ２，珋δｚｔ３，珋δｚｔ４］

Ｔ。

运载火箭伺服机构典型故障［１０］有发动机摆

角卡死、伺服机构损伤、松浮摆动、摆角饱和等，其

中摆角饱和可以看成是卡死的一种特殊情况。这

些故障的数学模型可表示为：

δｉｏｕｔ＝

δｉａ， 发动机摆角卡死

δｉｍｉｎｏｒδｉｍａｘ， 发动机摆角饱和

Ａｉ０＋Ａｉｓｉｎ（ｔ－ｔ０）， 发动机漂浮摆动

βｉδｉ，










发动机伺服机构损伤

（８）
其中，δｉ表示第ｉ个发动机正常摆角，δｉｏｕｔ表示第 ｉ
个发动机故障摆角，δｉａ表示卡死角度，βｉ为损伤
比例，δｉｍｉｎ和δｉｍａｘ表示摆角的最小值和最大值。在
这些故障中，卡死在饱和位置时造成的干扰力矩

最大，是最危险的状态。实际过程中可通过故障

诊断方法［１２］对上述伺服机构故障的摆角进行辨

识，也可认为发动机发生瞬时的卡死故障，因此下

面主要以卡死故障为例进行介绍。

伺服机构故障情况下，假设助推１摆角发生
卡死故障，即δｚｔ１＝δｆ。此时令
Ｕｆ＝［δｚｔ１］

Ｔ＝［δｆ］
Ｔ

Ｕｒ＝［δｘｊ１ δｘｊ２ δｘｊ３ δｘｊ４ δｚｔ２ δｚｔ３ δｚｔ４］Ｔ

Ｂｆ＝ ０ －
ｂψ３ｚ
２
ｄ３ｚ[ ]４

Ｔ

Ｂｒ＝

０ －
ｂφ３ｘ
２ ０

ｂφ３ｘ
２ －

ｂφ３ｚ
２ ０

ｂφ３ｚ
２

－
ｂψ３ｘ
２ ０

ｂψ３ｘ
２ ０ ０

ｂψ３ｚ
２ ０

ｄ３ｘ
４

ｄ３ｘ
４

ｄ３ｘ
４
ｄ３ｘ
４

ｄ３ｚ
４

ｄ３ｚ
４
ｄ３ｚ


























４

则故障后的期望控制力矩和实际控制力矩可

写成如下矩阵形式：

ｖｄ＝ＢｒＵｒ＋ＢｆＵｆ （９）
令

Ｇｆ＝［０ ０ ０ ０ １ ０ ０ ０］

·３５·
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　　Ｆｒ＝

１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ １ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０













































０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １

可见

Ｕｒ＝ＦｒＵ，Ｕｆ＝ＧｆＵ

Ｂｒ＝ＢＦ
Ｔ
ｒ，Ｂｆ＝ＢＧ{ Ｔ

ｆ

（１０）

其中Ｆｒ∈Ｒ
７×８可看成在单位矩阵 Ｉ８×８中去掉和

δｚｔ１对应的行后得到。推而广之，其他发动机发生
卡死故障，就去掉对应的行，卡死几个就去掉几

行。例如，如果δｚｔ１和δｚｔ２均卡死，则：

Ｆｒ＝

１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ １ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０





































０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １

类似做法，当δｚｔ１和δｚｔ２均卡死时，有：
Ｕｆ＝［δｚｔ１ δｚｔ２］Ｔ，

Ｇｆ＝
０ ０ ０ ０ １ ０ ０ ０[ ]０ ０ ０ ０ ０ １ ０ ０

容易发现Ｂｒ＝ＢＦ
Ｔ
ｒ，Ｂｆ＝ＢＧ

Ｔ
ｆ，则故障后期望

的控制力矩和实际摆角之间的关系可写成矩阵形

式如下：

ＢｒＵｒ＝ｖｄ－ＢｆＵｆ （１１）
其中ＢｆＵｆ为伺服机构故障产生的干扰力矩。伺
服机构故障下的发动机摆角控制指令分配问题可

归结为已知期望控制力矩ｖｄ、干扰力矩ＢｆＵｆ和故
障后的控制效率矩阵Ｂｒ，求故障后满足位置饱和
约束条件的剩余正常发动机摆角Ｕｒ的问题。

４　基于线性规划的姿控系统重构控制

以助推１发动机卡死故障为例，将第３节中
的控制分配问题转换为具有如下性能指标的有约

束优化问题：

ｍｉｎＪ＝ ＷＵｒ １
ｓ．ｔ．　ＢｒＵｒ＝ｖｄ－ＢｆＵｆ
　　　 Ｕｒ≤珚Ｕ

{
ｒ

（１２）

其中 Ｗ＝［ｗ１ ｗ２ ｗ３ ｗ４ ｗ５ ｗ６ ｗ７］为加
权系数矩阵。这里目标函数选用１范数，使各发
动机摆角绝对值之和最小，意味着摆动发动机所

需的能量最小。可以利用线性规划算法求解控制

分配问题。

将式（１２）中的目标函数展开为：
Ｊ＝ ＷＵｒ １＝ｗ１ δｘｊ１ ＋ｗ２ δｘｊ２ ＋ｗ３ δｘｊ３ ＋

　 ｗ４ δｘｊ４ ＋ｗ５ δｚｔ２ ＋ｗ６ δｚｔ３ ＋ｗ７ δｚｔ４
（１３）

对摆角δｘｊ１，可设计两个与之相关的非负变量

ｘ１和 ｘ２，使之满足如下关系：ｘ１ ＝
１
２（δｘｊ１ ＋

δｘｊ１），ｘ２＝
１
２（δｘｊ１ －δｘｊ１）。

由此可得 δｘｊ１ ＝ｘ１＋ｘ２，δｘｊ１＝ｘ１－ｘ２。采用
相同的代换方法，可设 δｘｊ２ ＝ｘ３＋ｘ４，δｘｊ２＝ｘ３－
ｘ４；δｘｊ３ ＝ｘ５＋ｘ６，δｘｊ３＝ｘ５－ｘ６；δｘｊ４ ＝ｘ７＋ｘ８，
δｘｊ４＝ｘ７ －ｘ８； δｚｔ２ ＝ｘ９ ＋ｘ１０，δｚｔ２ ＝ｘ９ －ｘ１０；
δｚｔ３ ＝ｘ１１＋ｘ１２，δｚｔ３＝ｘ１１－ｘ１２；δｚｔ４ ＝ｘ１３＋ｘ１４，
δｚｔ４＝ｘ１３－ｘ１４。

令

Ｘ＝［ｘ１ｘ２ｘ３ｘ４ｘ５ｘ６ｘ７ｘ８ｘ９ｘ１０ｘ１１ｘ１２ｘ１３ｘ１４］Ｔ

Ｋ＝

１－１０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ １－１０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ １－１０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ １－１０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １－１０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １－１０ ０



















０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １－１

则Ｕｒ＝ＫＸ，对不等式约束条件 Ｕｒ≤珚Ｕｒ，引入非负
松弛变量 ｘ１５，ｘ１６，ｘ１７，ｘ１８，ｘ１９，ｘ２０，ｘ２１，使不等式变为
等式，即：

δｘｊ１ ＝ｘ１＋ｘ２＋ｘ１５＝珋δｘｊ１
δｘｊ２ ＝ｘ３＋ｘ４＋ｘ１６＝珋δｘｊ２
δｘｊ３ ＝ｘ５＋ｘ６＋ｘ１７＝珋δｘｊ３
δｘｊ４ ＝ｘ７＋ｘ８＋ｘ１８＝珋δｘｊ４
δｚｔ２ ＝ｘ９＋ｘ１０＋ｘ１９＝珋δｚｔ２
δｚｔ３ ＝ｘ１１＋ｘ１２＋ｘ２０＝珋δｚｔ３
δｚｔ４ ＝ｘ１３＋ｘ１４＋ｘ２１＝珋δ















ｚｔ４

（１４）

令Ｘ１＝［ｘ１５，ｘ１６，ｘ１７，ｘ１８，ｘ１９，ｘ２０，ｘ２１］
Ｔ

Ｌ＝

１１００００００００００００
００１１００００００００００
００００１１００００００００
００００００１１００００００
００００００００１１００００
００００００００００１１００



















００００００００００００１１

则等式和不等式约束条件可统一写为：

ＢｒＫ ０３×７
Ｌ Ｉ[ ]

７×７

Ｘ
Ｘ[ ]
１
＝
ｖｄ－ＢｆＵｆ
珚Ｕ[ ]
ｒ

（１５）

再令 ｃ＝［ｗ１，ｗ１，ｗ２，ｗ２，ｗ３，ｗ３，ｗ４，ｗ４，ｗ５，

·４５·
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ｗ５，ｗ６，ｗ６，ｗ７，ｗ７］
Ｔ；ｃＴ１＝［ｃ

Ｔ ０１×７］；Ｙ＝
Ｘ
Ｘ[ ]
１
；

Ａｅｑ＝
ＢｒＫ ０３×７
Ｌ Ｉ[ ]

７×７

；ｂｅｑ＝
ｖｄ－ＢｆＵｆ
珚Ｕ[ ]
ｒ

。

则最优化问题可以转化为如下标准型

ｍｉｎＪ＝ｃＴ１Ｙ
ｓ．ｔ．ＡｅｑＹ＝ｂｅｑ
　　 Ｙ≥

{
０

（１６）

针对上述标准的线性规划模型，采用现有成

熟的线性规划求解算法如单纯形法、有效集法、内

点法等即可完成控制分配问题的求解。本文下面

的仿真实例中采用单纯形法进行求解。

５　仿真实例

选取上述新一代运载火箭为研究对象，对助

推飞行段发生伺服机构卡死故障下的姿控系统采

用本文提出的线性规划法进行重构。芯级和助推

的比例分配系数 ｋｘｊ＝０．５，ｋｚｔ＝１，芯级各发动机
最大摆角均为 珋δｘｊｉ＝６°，助推各发动机最大摆角均
为珋δｚｔｉ＝８°，飞行时间为１７０ｓ。目标函数式（１３）
中的各权重系数均取为１。假设助推１发动机摆
角δｚｔ１在６１ｓ卡死在极限位置，即δｚｔ１＝８

°。

５１　故障情况下仿真结果

如果不进行重构，仍然按照式（４）进行控制
分配，姿态角和发动机摆角变化如图３所示，从图
中可以看到，故障情况下俯仰角 φ无明显变化，
δｚｔ１卡死直接导致偏航角ψ发散，滚动角γ最大达
３０°，这主要是因为 δｚｔ１同时参与偏航和滚动通道
姿态控制的原因。

（ａ）俯仰角Δφ
（ａ）ＰｉｔｃｈａｎｇｌｅΔφ

（ｂ）偏航角ψ
（ｂ）Ｙａｗａｎｇｌｅψ

（ｃ）滚动角γ
（ｃ）Ｒｏｌｌａｎｇｌｅγ

图３　故障情况下姿态角仿真曲线
Ｆｉｇ．３　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒｆａｕｌｔ

５２　重构之后的仿真结果

采用上述线性规划法进行重构后的仿真结果

如图４和图５所示。

（ａ）俯仰角Δφ
（ａ）ＰｉｔｃｈａｎｇｌｅΔφ

（ｂ）偏航角ψ
（ｂ）Ｙａｗａｎｇｌｅψ

（ｃ）滚动角γ
（ｃ）Ｒｏｌｌａｎｇｌｅγ

图４　重构后姿态角仿真曲线
Ｆｉｇ．４　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓａｆｔｅｒｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

·５５·
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从图４（ａ）可见，重构后俯仰角 Δφ与正常情
况完全重合，从图４（ｂ）可见，偏航角 ψ与正常情
况几乎完全重合，从图４（ｃ）可见，滚动角 γ只在
故障发生时刻（６１ｓ）附近存在“毛刺”，即存在短
时间的调整过程，之后与正常情况几乎完全一致。

仿真结果表明本文提出的方法是有效的，能够实

现系统重构。

（ａ）芯级摆角δｘｊ１
（ａ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅδｘｊ１ｏｆｃｏｒｅｓｔａｇｅ

（ｂ）芯级摆角δｘｊ２
（ｂ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅδｘｊ２ｏｆｃｏｒｅｓｔａｇｅ

（ｃ）芯级摆角δｘｊ３
（ｃ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅδｘｊ３ｏｆｃｏｒｅｓｔａｇｅ

（ｄ）芯级摆角δｘｊ４
（ｄ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅδｘｊ４ｏｆｃｏｒｅｓｔａｇｅ

（ｅ）助推摆角δｚｔ１
（ｅ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅδｚｔ１ｏｆｂｏｏｓｔｅｒ

（ｆ）助推摆角δｚｔ２
（ｆ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅδｚｔ２ｏｆｂｏｏｓｔｅｒ

（ｇ）助推摆角δｚｔ３
（ｇ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅδｚｔ３ｏｆｂｏｏｓｔｅｒ

（ｈ）助推摆角δｚｔ４
（ｈ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅδｚｔ４ｏｆｂｏｏｓｔｅｒ

图５　重构后发动机摆角仿真曲线
Ｆｉｇ．５　Ｅｎｇｉｎｅｇｉｍｂａｌａｎｇｌｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｃｕｒｖｅｓａｆｔｅｒｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

　　从图５可见，当助推１发动机摆角δｚｔ１在６１ｓ
卡死在８°之后，芯级四个摆角 δｘｊ１，δｘｊ２，δｘｊ３，δｘｊ４和
其他三个正常的助推摆角 δｚｔ２，δｚｔ３，δｚｔ４均有所增
大，这主要是因为需要提供更大的控制力矩以补

偿损失的控制力矩和克服 δｚｔ１卡死后引起的干扰
力矩。从图５还可以看到，芯级摆角和助推摆角
均没有达到其饱和值（芯级最大摆角６°，助推最
大摆角８°），说明系统还存在一定的安全裕度。

·６５·
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６　结论

针对新一代运载火箭伺服机构故障下的姿控

系统重构问题，提出一种基于线性规划的摆角重

构控制分配方法。将伺服机构故障下的摆角分配

问题转化为１范数单目标有约束优化问题，并进
一步转化为标准的线性规划模型，最后采用单纯

形法进行求解。结果表明，所提出的线性规划法

能够实现伺服机构故障下姿控系统的完全重构，

各摆角均未达到饱和值，表明了方法的有效性。
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