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摘　要：针对具有反作用控制系统（ＲｅａｃｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍ，ＲＣＳ）和气动舵两类控制机构的再入飞行器，
提出一种基于脉宽脉频（ＰｕｌｓｅＷｉｄｔｈＰｕｌｓｅＦｒｅｑｕｅｎｃｙ，ＰＷＰＦ）调节器的最优控制分配方法。将ＲＣＳ的输入信
号转化为连续变化量，ＲＣＳ与气动舵的控制分配问题被描述为二次规划问题，并采用有效集方法对其求解。
采用离散法和ＰＷＰＦ调节器将优化结果转化为ＲＣＳ的开关机状态。与混合整数规划问题相比，连续二次规
划问题更容易求解，计算速度更快。通过对二次规划问题的重构，该算法能有效地应对故障情况。
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　　升力式再入飞行器具备两套控制机构：反作
用控制系统（ＲｅａｃｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍ，ＲＣＳ）和气
动舵。两者配合使用，实现飞行器再入姿态控制。

控制分配问题是指将需求的控制力矩分配给不同

的控制机构。控制机构的高冗余度增大了控制分

配的设计空间。为了预防故障发生，控制分配方

法必须具备可靠性、容错性等特点。

控制分配包含两个环节，即控制机构之间的分

配和控制机构内部各个单元的分配。设计分配算法

时，可将两个环节分开设计，也可进行联合设计。分

配方法可分为非优化分配方法和优化分配方法。

非优化分配方法是指按照一定规则将控制指

令分配给各个控制机构。如航天飞机，根据 ＲＣＳ

的布局编排出相应的控制轴组合并在计算机进行

存贮，控制指令分配就是检索所需要的控制轴组

合。文献［１］以某再入飞行器为研究对象，给出
了ＲＣＳ与气动舵复合姿态控制系统的３种控制
指令分配策略，即按飞行包线分配、按指令需求分

配、按控制误差分配，并分析了３种策略的姿态控
制效果。文献［２］针对 ＲＣＳ，给出了３种控制分
配方法，即分轴控制、分档控制、查表控制，并分析

了３种方法在完成特定飞行任务时的姿态控制效
果及燃料需求。文献［３］描述了链式递增控制分
配方法，该方法将操纵机构按优先级分成若干组，

当第一组操纵面发生饱和或不能产生期望的控制

作用时，接入下一组操纵面进行补偿。文献［４］
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以空间航天器为对象，采用脉宽脉频（ＰｕｌｓｅＷｉｄｔｈ
ＰｕｌｓｅＦｒｅｑｕｅｎｃｙ，ＰＷＰＦ）调节器将连续力矩转化
为ＲＣＳ的开关机信号，并对 ＰＷＰＦ的参数进行了
分析，然而ＰＷＰＦ在再入飞行器方面的研究很少。
该类方法虽然能够实现控制指令分配，但灵活性

差，只能通过增加硬件冗余度应对故障。

优化分配方法是指借助一些优化方法求得最

优的控制分配方案［５］。常见的思路是将控制分

配问题转化为线性规划、二次规划［６］等问题，该

类方法具备一定的重构能力［７］。文献［８－９］针
对含有混合控制机构的再入飞行器，采用混合线

性规划分配控制力矩，增强了飞行任务的灵活性

和自主性，但求解混合线性规划问题比较复杂。

文献［１０］考虑燃料消耗、舵面偏转状态和误差三
要素，将控制分配视为一个多目标优化的问题，提

出了一种改进的多目标遗传算法，但难以保证全

局最优解，而且不利于在线运算。文献［１１］首先
采用链式递增方式在气动舵与 ＲＣＳ之间分配力
矩，各气动操纵面之间的控制分配采用二次规划

求解，而各ＲＣＳ之间的控制分配采用整数线性规
划求解，各自优化求解，不利于机构之间的配合。

文献［１２］针对气动舵控制系统，基于序列二次规
划问题，提出了一种闭环的控制指令分配方法，保

证了控制分配精度，但使指令分配问题变得过于

复杂。

本文针对具有 ＲＣＳ和气动舵两种控制机构
的再入飞行器，提出了一种基于 ＰＷＰＦ调节器的
最优控制分配算法。首先将控制分配问题描述为

一个二次规划问题，为了便于求解，加快计算速

度，将ＲＣＳ的输入信号等效为连续变化量，并采
用有效集方法求解该二次规划问题。然后，通过

离散法和 ＰＷＰＦ调节器将优化结果转化为 ＲＣＳ
的开关机状态。该方法能够轻松地应对故障情

况，具备重构能力。采用ＰＷＰＦ调节器，保证了控
制分配效果。

１　飞行器模型

再入飞行器参考美国波音公司 Ｘ－３７Ｂ空天
飞行器的模型，姿态控制机构包含 ＲＣＳ和气动
舵，如图１所示。气动舵包含副翼、体襟翼和 Ｖ
尾翼，飞行器体坐标系的 Ｘ轴沿着主对称线指向
机头，Ｙ轴在主对称面内垂直于Ｘ轴，Ｚ轴由右手
法则确定。在再入初始阶段，由于大气稀薄，气动

舵的控制能力极弱，主要采用 ＲＣＳ进行姿态控
制。当大气密度达到一定程度，逐渐采用气动舵

控制姿态。

图１　再入飞行器模型
Ｆｉｇ．１　Ｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅｍｏｄｅｌ

飞行器的姿态控制系统如图 ２所示。图中
α０，β０，σ０为飞行器的标称攻角、侧滑角和倾侧
角。控制器输出控制力矩Ｍｃ，然后通过控制分配
算法将Ｍｃ分配给不同的执行机构。

图２　飞行器控制系统结构图
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｏｆｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅ

２　二次规划问题

Ｖ尾翼可用来控制偏航和俯仰，其左右舵偏
分别为δ１Ｌ、δ１Ｒ；副翼可用来控制飞行器的滚转和
俯仰，其左右舵偏分别为 δ２Ｌ、δ２Ｒ；体襟翼的舵偏
为δ３，用来配平攻角。

将Ｖ尾翼左右舵偏等效为俯仰舵偏 δ１ｐ和偏
航舵偏δ１ｙ

δ１ｐ＝
δ１Ｌ＋δ１Ｒ
２

δ１ｙ＝
δ１Ｒ－δ１Ｌ{
２

（１）

将副翼左右舵偏等效为滚转舵偏 δ２ｒ和俯仰
舵偏δ２ｐ

δ２ｐ＝
δ２Ｌ＋δ２Ｒ
２

δ２ｒ＝
δ２Ｒ－δ２Ｌ{
２

（２）

令δ＝［δ１ｐ，δ１ｙ，δ２ｐ，δ２ｒ］
Ｔ。飞行器的 ＲＣＳ假

设有ｎ个推力器，分别为 ｕ１，ｕ２，…，ｕｎ，推力器只
有开关两个状态０或１，ｕ＝［ｕ１，ｕ２，…，ｕｎ］

Ｔ，构造

控制向量Ｕ＝［δ；ｕ］，Ｕ中包含连续量和离散量。
对于上述混合规划问题，由于可行域不连续，

现有求解方法的计算量都比较大，不利于在线计

算［１３］。因此，本文将其转化为连续二次规划问

·５７·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４０卷

题。令

ｕｉ＝
ｔｏｎ
Ｔｃｔｒ
，ｉ∈｛１，２，…，ｎ｝ （３）

式中，Ｔｃｔｒ为控制周期，ｔｏｎ为一个控制周期内的开
机时长。借助式（３）可将推力开关状态转化为连
续量，ｕｉ∈［０，１］。

将控制指令分配问题转化为二次规划问题，

优化指标为

ｍｉｎ１２Ｕ
ＴＱＵ （４）

式中，Ｑ为非负定对角矩阵。等式约束
Ｂ·Ｕ＝Ｂδδ＋Ｂｕｕ＝Ｍｃ （５）

式中，Ｂ＝［Ｂδ，Ｂｕ］。
不等式约束

δｍｉｎ≤δ≤δｍａｘ
０≤ｕｉ≤１，ｉ∈｛１，２，…，ｎ｝

（６）

为了得到方程（５）中的矩阵 Ｂδ，将气动系数
在配平舵偏角处一阶泰勒展开

Ｃｍｊ≈Ｃｍｊ，０＋
Ｃｍｊ
δδ

（７）

式中，ｊ∈｛ｘ，ｙ，ｚ｝，ｘ代表滚转通道，ｙ代表偏航通
道，ｚ代表俯仰通道，Ｃｍｊ为三个通道的力矩系数，
Ｃｍｊ，０为稳定状态下的力矩系数，则

Ｂδ＝ｑＳｂ
Ｃｍｘ
δ

Ｃｍｙ
δ

Ｃｍｚ
[ ]δ

Ｔ

（８）

式中，ｑ为动压，Ｓ为飞行器的参考面积，ｂ为飞行
器的参考长度，Ｃｍｘ／δ、Ｃｍｙ／δ、Ｃｍｚ／δ是三通
道力矩系数对各个气动舵的偏微分，矩阵Ｂδ可以
通过数据拟合或者差分运算得到。方程（５）中Ｂｕ
的表达式为

Ｂｕ＝

［ｒ１×Ｆ１］ｘ ［ｒ２×Ｆ２］ｘ … ［ｒｎ×Ｆｎ］ｘ
［ｒ１×Ｆ１］ｙ ［ｒ２×Ｆ２］ｙ … ［ｒｎ×Ｆｎ］ｙ
［ｒ１×Ｆ１］ｚ ［ｒ２×Ｆ２］ｚ … ［ｒｎ×Ｆｎ］









ｚ
（９）

式中，Ｆｉ和ｒｉ分别为第ｉ个ＲＣＳ的推力和安装位
置。针对上述二次规划问题，采用有效集方法

求解。

该控制指令分配方法具备较强的容错能力，

如果某个气动舵出现故障，剔除 Ｂδ中对应的列，
重新构造二次规划问题并求解。同理，如果某个

ＲＣＳ出现故障，只需剔除Ｂｕ中对应的数据即可。
如果对ＲＣＳ的开机频率有要求，应首先判断

开间间隔是否满足等待时间，如果满足，对应的

ＲＣＳ参与二次规划；如果不满足，应在 Ｂｕ中剔除
该 ＲＣＳ的对应列，仅对其余的 ＲＣＳ进行二次
规划。

３　ＲＣＳ开关机状态求解

采用二次规划方法可以得到气动舵的舵偏和

ＲＣＳ的连续输入量，然而工程中 ＲＣＳ的推力是恒
定的，其控制信号只有开关机两个状态，因此必须

把连续量离散化。

３１　离散法
考虑到发动机最短开机时间，将方程（６）中

ｕｉ的取值范围缩小

ｕｉ∈
ｔｍｉｎ
Ｔｃｔｒ
，[ ]１ （１０）

式中，ｔｍｉｎ为最短开机时长。
令控制周期Ｔｃｔｒ为动力学积分周期Ｔｓ的ａ倍，

则第ｉ个ＲＣＳ第ｋ个积分周期的开关机状态为

　Ｐｋ＝
０　ｕｉ＜０．６

ｋ·Ｔｓ
Ｔｃｔｒ

１　ｕｉ≥０．６
ｋ·Ｔｓ
Ｔ

{
ｃｔｒ

　ｋ＝１，２，…，ａ （１１）

３２　ＰＷＰＦ调节器
ＰＷＰＦ调节器由一阶惯性环节、继电器的滞

回特性环节以及反馈回路组成，如图 ３所示。
Ｋｍ、τｍ分别为一阶惯性环节的放大系数、时间常
数；Ｕｏｎ、Ｕｏｆｆ分别为继电器的开、关阀值；ｒ（ｔ）为输
入的连续指令；ｇ为ＰＷＰＦ调节器的脉冲输出，其
值为－１、０或１。

图３　ＰＷＰＦ调节器
Ｆｉｇ．３　ＰＷＰＦｍｏｄｕｌａｔｏｒ

ＰＷＰＦ调节器的死区ｒｄｚ

ｒ（ｔ）≥ｒｄｚ＝
Ｕｏｎ
Ｋｍ

（１２）

ＰＷＰＦ调节器的饱和区ｒｓａｔ

ｒ（ｔ）≤ｒｓａｔ＝１＋
Ｕｏｆｆ
Ｋｍ

（１３）

ＰＷＰＦ调节器输出的最小脉冲宽度Δ

Δ＝－τｍｌｎ１－
Ｕｏｎ－Ｕｏｆｆ
Ｋ( )
ｍ

（１４）

为了满足发动机的最短开机时长，应满足

Δ≥ｔｍｉｎ。ＰＷＰＦ调节器的占空比ＤＣ满足

１
ＤＣ
＝１＋

ｌｎ１＋
Ｕｏｎ－Ｕｏｆｆ
Ｕｏｆｆ－Ｋｍｒ（ｔ( )）

ｌｎ１－
Ｕｏｎ－Ｕｏｆｆ

Ｕｏｎ－Ｋｍ ｒ（ｔ）( )( )－１

（１５）
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在 ｒ（ｔ） ＝
ｒｄｃ＋ｒｓａｔ
２ ＝０．５＋

Ｕｏｎ＋Ｕｏｆｆ
２Ｋｍ

处泰勒展

开，则

ＤＣ＝０．５＋
２Ｋｍ（Ｕｏｎ－Ｕｏｆｆ）ｒ（ｔ）－０．５－

Ｕｏｎ＋Ｕｏｆｆ
２Ｋ( )

ｍ

Ｋ２ｍ－（Ｕｏｎ－Ｕｏｆｆ）
２ｌｎ
Ｋｍ＋Ｕｏｎ－Ｕｏｆｆ
Ｋｍ－Ｕｏｎ＋Ｕ( )

ｏｆｆ

（１６）
根据方程（１６），近似描绘占空比和输入量的

关系，如图４所示。

图４　ＰＷＰＦ调节器的特性
Ｆｉｇ．４　ＣｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＰＷＰＦｍｏｄｕｌａｔｏｒ

ＤＣ和ｒ（ｔ）的关系曲线可分为三个区域：死区
ｒ（ｔ）≤ｒｄｚ，调节器不工作；饱和区 ｒ（ｔ）≥ｒｓａｔ，表明
偏差大，发动机工作在稳态；线性区 ｒｄｚ＜ｒ（ｔ）＜
ｒｓａｔ，对推力脉冲进行调宽、调频，即为发动机的基
本工作区。尽量使 ＰＷＰＦ调节器工作在线性区，
但为了能使大偏差较快地得到修正，有时需要工

作在饱和区。

滤波器增益Ｋｍ：要使ＰＷＰＦ调节器维持线性
特性，Ｋｍ应取得大一些。为了减少点火次数和节
省燃料，Ｋｍ应取得小一些。为了抑制扰动，死区
的范围应小一些，Ｋｍ则应取得大一些。

滤波器时间常数 τｍ：要使系统延迟小，τｍ应
取得小一些。为了抑制扰动，τｍ应取得大一些。
为了减少点火次数，τｍ应取得大一些。为了节省
燃料，τｍ应取得小一些。

施密特触发器门限Ｕｏｎ：要使ＰＷＰＦ调节器维持
线性特性，Ｕｏｎ应取得小一些。为了减少点火次数，Ｕｏｎ
应取得小一些。为了节省燃料，Ｕｏｎ应取得大一些。

施密特触发器迟滞 ｈｓｃｈ ＝Ｕｏｎ －Ｕｏｆｆ：要使
ＰＷＰＦ调节器维持线性特性，ｈｓｃｈ应取得小一些。
为了减少点火次数，ｈｓｃｈ应取得大一些。为了节省
燃料，ｈｓｃｈ应取得小一些。

４　仿真分析

对本文中控制分配方法进行仿真分析。仿真

采用的飞行器如图１所示，姿态控制机构包含副

翼、Ｖ尾翼、体襟翼和１２个 ＲＣＳ。ＲＣＳ的推力为
１５０Ｎ，比冲为 ２９００ｓ。其中体襟翼用来配平攻
角，其余的控制机构用来跟踪控制力矩指令。副

翼和Ｖ尾翼的调整范围为［－２０°，２０°］，体襟翼
的调整范围为［－２０°，３０°］。ＲＣＳ的最短开机时
长为００８ｍｓ。飞行器再入过程中的某一局部状
态为：飞行高度７０ｋｍ，飞行速度６５００ｍ／ｓ，攻角
４０°，初始侧滑角和倾侧角都为０。二次规划方法
中，为使ＲＣＳ的燃料消耗最少，优先使用气动舵，
因此设置对角矩阵

Ｑ＝
０．０２Ｉ４

Ｉ[ ]
１２

式中：Ｉ４为４维单位矩阵，对应于气动舵的优化指
标；Ｉ１２为１２维单位矩阵，对应于１２个 ＲＣＳ的优
化指标。ＰＷＰＦ调节器中Ｋｍ＝３，τｍ＝０７６，Ｕｏｎ＝
０３，Ｕｏｆｆ＝０１。

首先给定控制力矩指令，然后将控制力矩分配

到各个控制机构单元。为了体现两套控制系统的配

合使用效果，使控制力矩足够大，单独使用气动舵不

能满足要求。仿真结果如图５、图６、图７所示。
图５（ａ）和图５（ｂ）为采用两种开关机状态确

定方法求得的力矩分配结果。采用ＰＷＰＦ调节器
时，力矩曲线出现抖动现象，但平均误差比离散法

的平均误差小。

（ａ）采用离散法的力矩
（ａ）Ｃｏｎｔｒｏｌｍｏｍｅｎｔｗｉｔｈｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎ

（ｂ）采用ＰＷＰＦ调节器的力矩
（ｂ）ＣｏｎｔｒｏｌｍｏｍｅｎｔｗｉｔｈＰＷＰＦｍｏｄｕｌａｔｏｒ

图５　力矩分配结果
Ｆｉｇ．５　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｏｎｔｒｏｌａｌｌｏｃａｔｉｏｎ
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图６给出了力矩在气动舵上的分配效果，所
有舵面被合理利用。图７给出了两种开关机状态
确定方法的ＲＣＳ开关机曲线（图中纵坐标标值的
０代表关机状态，±１代表开机状态）。采用
ＰＷＰＦ调节器时，为了保证指令分配效果，开关机
次数明显增多。图８给出了燃料消耗的对比图，
ＰＷＰＦ方法的开机次数较多，燃料消耗稍大。

图６　气动舵的变化
Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｕｒｆａｃｅｓ

（ａ）采用离散法的ＲＣＳ曲线
（ａ）ＲＣＳｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎ

（ｂ）采用ＰＷＰＦ调节器的ＲＣＳ曲线
（ｂ）ＲＣＳｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈＰＷＰＦｍｏｄｕｌａｔｏｒ

图７　ＲＣＳ的变化
Ｆｉｇ．７　ＣｕｒｖｅｓｏｆＲＣＳ

图８　燃料消耗对比
Ｆｉｇ．８　Ｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓ

进一步，为了测试控制指令分配方法的容错

能力，设置滚转通道的气动舵为卡死状态。控制

力矩分配结果如图９、图１０、图１１所示。从图９
中可以看出，在出现故障的情况下，实际的力矩基

本与力矩指令一致。图１０中，滚转通道的舵偏角
卡死在２°。图１１中，１２个ＲＣＳ配合使用，消除了
气动舵卡死的影响。

图９　故障情况下的力矩分配
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｔｒｏｌａｌｌｏｃａｔｉｏｎｆｏｒａｃｔｕａｔｏｒｆａｉｌｕｒｅ

图１０　故障情况下气动舵的变化
Ｆｉｇ．１０　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｕｒｆａｃｅｃｕｒｖｅｓｆｏｒａｃｔｕａｔｏｒｆａｉｌｕｒｅ

５　结论

本文研究了一种基于ＰＷＰＦ调节器的最优控
制分配算法。得出如下结论：

１）将ＲＣＳ的开关机状态等效为连续变化量，
加快了求解二次规划问题的速度。

２）与离散法相比，采用 ＰＷＰＦ调节器将连续
量转化为ＲＣＳ开关机状态时，ＲＣＳ开关机次数较

·８７·
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图１１　故障情况下ＲＣＳ的变化
Ｆｉｇ．１１　ＲＣＳｃｕｒｖｅｓｆｏｒａｃｔｕａｔｏｒｆａｉｌｕｒｅ

多，但分配精度较高。

３）提出的控制分配方法能够轻松地应对故
障情况，具备较强的重构能力。
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