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考虑推力损失的运载火箭主动段容错控制

谢昌霖，杨述明!，程玉强
（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：运载火箭上升段易出现推力下降等动力系统故障，传统的控制方法在干扰性较大场合难以满足
高精度、高稳定的控制需求。本文进行了运载火箭自适应增广控制与模糊 ＰＤ控制方法的研究，并分析两者
的控制特性；提出一种基于模糊规则的动态切换控制算法，通过计算自适应ＰＤ控制与模糊ＰＤ控制的输出量
加权，得到系统的最优控制方案；将控制力矩重构与动态切换控制算法结合，进行火箭容错控制研究。结果

表明，基于模糊规则的动态切换控制算法能有效提高姿态控制品质，相比于其他控制方法，偏航角最大偏差减
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小２０％以上，系统响应时间至少快１５％，且控制过程中未出现振荡。
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　　运载火箭结构复杂、功能庞大，从火箭发射
案例来看，动力系统故障（如推力下降）往往是

导致其发射失败的重要因素。容错控制可以降

低甚至消除发动机故障带来的影响，避免故障

引起的灾难，在运载火箭姿态控制设计中应用

广泛［１－２］。

比例微分（ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｉｏｎ，ＰＤ）控制
结构简单，易于实现，在火箭姿态控制领域占主要

地位［３］。然而，由于其无法根据系统实时状态在

线调整控制律，面对推力下降等动力系统故障时，

难以满足精细控制的需求。

近 年 来，自 适 应 增 广 控 制 （ａｄａｐｔｉｖｅ
ａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ，ＡＡＣ）与模糊控制理论在火
箭姿态控制领域受到许多关注，研究人员也取

得了相应的成果。ＡＡＣ最早由前向环路自适应
律推演而来，获得了较好的鲁棒性［３］。之后，

ＮＡＳＡ在 Ｆ／Ａ－１８上进行 ＡＡＣ飞行试验，成功
缓解了机身结构的不稳定性［４］。２０１８年，ＮＡＳＡ
工程与安全中心针对 ＡＡＣ系统的鲁棒性与稳定
性进行综合评估，证明该算法能有效增强飞行
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稳定性［５］。然而，ＡＡＣ同时存在高增益带来抗
干扰能力差的问题。吴蕾在模拟运载火箭推力

损失的情况下，进行了ＡＡＣ力矩重构研究，仿真
结果表明，该方法虽然能够很好地减小故障下

的姿态偏差，但存在振荡的问题［６］。模糊控制

作为智能控制重要组成部分，在系统响应、抗干

扰能力方面具有一定优势。Ｐｅｉ等［７］设计了基

于模糊逻辑系统和 ＰＤ控制的运载火箭抗干扰
姿态控制器，仿真结果表明该控制器具有较好

的动态性能和较强的鲁棒性。刘乾［８］提出了一

种运载火箭模糊 ＰＤ控制方法，有效提高了姿态
角的稳态控制精度。模糊 ＰＤ控制能有效解决
系统超调的问题，但在动力损失的条件下存在

一定稳态误差，刘阳与 Ｇａｏ等对此进行了深入
分析［９－１０］。

多种控制方法联合作用的控制策略可以发

挥各自的特点与优势，得到最佳控制效果，广

泛应用于汽车、航空航天等领域［１１－１２］。考虑

ＡＡＣ静态特性好、模糊 ＰＤ控制抗干扰能力强
的特点，本文提出一种基于模糊规则的动态切

换控制策略，该策略可根据偏差的变化切换不

同的控制方法，既能保证控制精度，又有较好

的鲁棒性。

本文首先进行运载火箭基本控制律的研

究，分析了 ＡＡＣ与模糊 ＰＤ控制的控制特点；再
综合两种控制方式的优点，提出基于模糊规则

的动态切换控制算法；最后将该算法与控制分

配律结合，进行运载火箭的容错控制，以满足高

精度、高稳定的控制需求，提高运载火箭的飞行

性能。

１　研究对象分析

１．１　运载火箭动力学模型

本文的研究对象为捆绑式运载火箭，发动机

布局如图１所示。
图１中，火箭尾部坐标系为 Ｏ１ －Ｘ１Ｙ１Ｚ１。

Ｘｊ１、Ｘｊ２分别为芯级１号与芯级２号发动机，δｘｊ１和
δｘｊ４为芯级１号发动机互相垂直的两个摆角，δｘｊ２和
δｘｊ３为芯级２号发动机互相垂直的两个摆角。Ｚｔ１、
Ｚｔ２、Ｚｔ３、Ｚｔ４是四台助推发动机，δｚｔｉ（ｉ＝１，２，３，４）
是助推发动机的摆角。

将火箭各个通道进行解耦处理，得到三个互

相独立的通道———俯仰、偏航与滚转通道，再建立

小偏差姿态动力学模型。

１）俯仰通道：

图１　运载火箭发动机布局
Ｆｉｇ．１　Ｌａｙｏｕｔｏｆｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅｅｎｇｉｎｅ
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２）偏航通道：
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３）滚转通道：

γ¨＋ｄ１γ
·＋ｄ３ｘΔδγｘｊ＋ｄ″３ｘΔδ

¨
γｘｊ＋ｄ３ｚΔδγｚｔ＋ｄ″３ｚΔδ

¨
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（３）
其中：Δφ、ψ、γ、Δθ、Δα、σ、β分别为火箭飞行时姿
态角与各欧拉角的偏差，Δδφｚｔ、Δδψｚｔ、Δδγｚｔ为助推
发动机的等效摆角指令，Δδφｘｊ、Δδψｘｊ、Δδγｘｊ为芯级
发动机的等效摆角指令。详细推导过程与符号意

义见参考文献［１３－１４］。

１．２　推力下降影响分析

推力下降模式一般包括瞬时下降模式与缓变

下降模式。本文研究的为瞬时下降模式，即指运

载火箭某台发动机的推力在某时刻突变到某一固

定值（原有推力的比例值），如图２所示。
发动机瞬时推力下降时，火箭产生推力干扰

·５５·
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图２　推力瞬时下降示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｔｈｒｕｓｔｄｒｏｐ

力矩且控制力矩发生变化，使飞行姿态角偏差增

大，火箭飞行偏离预定轨道，容易导致发射任务

失败。

控制分配律即控制力矩重构技术，可以重新

分配发动机摆角，使期望控制力矩同实际控制力

矩与干扰力矩的和相等，解决推力损失造成控制

力矩变化的问题，改善火箭飞行姿态。

２　运载火箭自适应增广控制

自适应增广控制实际上是通过改变增益 ＫＴ
来影响 ＰＤ控制器，从而实现系统控制。它由参
考模型、自适应控制律、滤波器构成的频谱阻尼器

组成，系统控制框图如图３所示。

图３　ＡＡＣ控制框图
Ｆｉｇ．３　ＡＡＣｃｏｎｔｒｏｌｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍ

１）自适应控制律。自适应控制律由一个和
ｋａ相关的微分方程组成，表达式如下：

ｋ·ａ＝
ｋｍａｘ－ｋａ
ｋ( )
ｍａｘ

ａｅ２ｒ－αｋａｙｓ－β（ＫＴ－１）

ＫＴ＝ｋａ＋ｋ
{

０

（４）

式中：ｋａ为自适应增益，ｋｍａｘ为增益值的上限，ａ为
误差增益系数，α为阻尼项系数，ｅｒ为实际输出与
参考模型的偏差值，ｙｓ为经滤波器的输出信号，β
为补偿项增益，ｋ０为初始增益值，ＫＴ为最终增
益值。

２）参考模型。对于俯仰、偏航、滚转可以设
置相应的参考模型，则其 ｓ域的二阶传递函数模

型表达式如下：

φ
φｃ
＝
２ωｎζｎｓ＋ω

２
ｎ

ｓ２＋２ωｎζｎｓ＋ω
２
ｎ

（５）

式中：φ为参考模型输出值；φｃ为姿态角控制指
令；ζｎ是阻尼比；ωｎ是无阻尼时的自振频率，与火
箭本身结构特性有关。

３）频谱阻尼器。控制信号经过高通滤波器
得到高频信号，再平方通过低通滤波器得到频谱

阻尼信号，起到降低系统增益、减小回路结构和外

界干扰耦合的作用。

图４为仿真结果，图中 ＰＤ表示标称控制器，
ＡＡＣ表示自适应增广控制。因为滚转通道偏差
较小，所以仅在俯仰与偏航通道加入ＡＡＣ。

（ａ）俯仰角偏差：正常飞行
（ａ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｎｏｒｍａｌｆｌｉｇｈｔ

（ｂ）俯仰角偏差：推力下降２０％
（ｂ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｔｈｒｕｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ２０％

（ｃ）俯仰角偏差：推力下降８０％
（ｃ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｔｈｒｕｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ８０％

·６５·
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（ｄ）偏航角偏差：正常飞行
（ｄ）Ｙａｗａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｎｏｒｍａｌｆｌｉｇｈｔ

（ｅ）偏航角偏差：推力下降２０％
（ｅ）Ｙａｗａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｔｈｒｕｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ２０％

（ｆ）偏航角偏差：推力下降８０％
（ｆ）Ｙａｗａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｔｈｒｕｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ８０％

图４　ＰＤ与ＡＡＣ控制仿真结果
Ｆｉｇ．４　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＰＤａｎｄＡＡＣｃｏｎｔｒｏｌ

　　图４所示是助推１号发动机推力变化的仿真
结果，推力发生突变的时间设置为飞行的 ４０ｓ。
由图可知，正常飞行时，ＡＡＣ未起作用，其姿态角
偏差与ＰＤ控制器控制效果相同，维持在很小的
偏差范围内。随着推力下降，ＡＡＣ开始起作用，
姿态角与程序角的偏差得到改善，且推力下降对

偏航角偏差的影响更为显著。如图５和图６所示
分别为ＡＡＣ的ＫＴ增益曲线与对应的偏航角偏差
变化率。随着增益增高（如图５），系统响应速度
加快，但抗干扰能力变差，偏航通道偏差变化率在

推力下降后出现明显振荡（如图６），持续时间约
４５ｓ，且在瞬时推力下降 ８０％时，超调量比 ＰＤ
控制高了约２７５％。

图５　ＫＴ增益曲线

Ｆｉｇ．５　ＫＴｇａｉｎｃｕｒｖｅ

图６　偏航角偏差变化率曲线（推力下降８０％）
Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｏｆｙａｗａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｃｈａｎｇｅｒａｔｅ

（ｔｈｒｕｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ８０％）

３　运载火箭模糊ＰＤ控制

模糊 ＰＤ控制是将模糊控制与 ＰＤ控制结合
的控制方法，它能集成模糊控制较强鲁棒性的

优点，适应性较强，又有 ＰＤ控制精度高的特点。
系统控制框图如图 ７所示，控制器的输入是姿
态角偏差 ｅ与偏差变化率 ｅｃ，输出为姿态角，Ｋｐ、
Ｋｄ分别为模糊推理得到的比例增益与微分
增益。

图７　模糊ＰＤ控制框图
Ｆｉｇ．７　ＦｕｚｚｙＰＤｃｏｎｔｒｏｌｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍ

采用三角形隶属度函数，模糊集为 ７个，即
ＮＳ、ＮＭ、ＮＢ、ＺＯ、ＰＳ、ＰＭ、ＰＢ，分别对应负小、负
中、负大、零、正小、正中、正大。

本文模糊集为７个，故有４９条模糊规则。模

·７５·
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糊规则制定如下：

１）当姿态角偏差过大时，取较大 Ｋｐ提高响
应速度，取较小Ｋｄ以免微分过饱和。
２）当姿态角偏差较小时，取较大 Ｋｐ保证控

制精度。当偏差变化率较小时，取较大Ｋｄ避免振
荡，反之相反。

３）当姿态角偏差与偏差变化率为中等值时，
取较小Ｋｐ、Ｋｄ值以避免超调，提高系统响应。
４）当姿态角偏差与偏差变化率符号不同时，

取较小的控制量，即 Ｋｐ取较小值，Ｋｄ取较大值；
符号相同时，取较大的控制量，即Ｋｐ取大值。

得到 Ｋｐ与 Ｋｄ的模糊规则表如表 １和表 ２
所示。

表１　Ｋｐ模糊规则表
Ｔａｂ．１　Ｋｐｆｕｚｚｙｒｕｌｅｔａｂｌｅ

Ｋｐ
ｅ

ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＺＯ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

ｅｃ

ＮＢ ＰＢ ＰＭ ＮＢ ＰＢ ＮＳ ＰＭ ＺＯ

ＮＭ ＰＢ ＰＭ ＮＢ ＰＭ ＮＳ ＰＭ ＰＳ

ＮＳ ＰＭ ＰＳ ＮＭ ＰＭ ＮＳ ＰＳ ＰＳ

ＺＯ ＰＭ ＰＳ ＮＭ ＰＭ ＮＭ ＰＳ ＰＭ

ＰＳ ＰＳ ＰＳ ＮＳ ＰＭ ＮＭ ＰＳ ＰＭ

ＰＭ ＰＳ ＰＳ ＮＳ ＰＭ ＮＢ ＰＭ ＰＢ

ＰＢ ＺＯ ＰＳ ＮＳ ＰＢ ＮＢ ＰＭ ＰＢ

表２　Ｋｄ模糊规则表
Ｔａｂ．２　Ｋｄｆｕｚｚｙｒｕｌｅｔａｂｌｅ

Ｋｄ
ｅ

ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＺＯ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

ｅｃ

ＮＢ ＮＳ ＮＳ ＮＳ ＰＢ ＰＳ ＮＢ ＮＳ

ＮＭ ＮＳ ＮＳ ＮＭ ＰＭ ＰＳ ＮＢ ＮＳ

ＮＳ ＮＳ ＮＭ ＮＭ ＰＭ ＺＯ ＮＭ ＮＳ

ＺＯ ＮＳ ＮＭ ＺＯ ＰＳ ＺＯ ＮＭ ＮＳ

ＰＳ ＮＳ ＮＭ ＺＯ ＺＯ ＮＭ ＮＭ ＮＳ

ＰＭ ＮＳ ＮＢ ＮＢ ＰＳ ＮＭ ＮＳ ＮＳ

ＰＢ ＮＳ ＮＢ ＮＢ ＰＭ ＮＳ ＮＳ ＮＳ

通过输入与输出量的确定、模糊化与清晰化

的转换、模糊规则的推理等，完成了运载火箭模糊

ＰＤ控制器的设计。
以ＰＤ控制器的参数值作为模糊 ＰＤ控制的

初始值，图８为模糊ＰＤ控制的仿真曲线。

　　由图８可知，模糊 ＰＤ控制具有较快的系统
响应时间、较好的控制精度，且在４０ｓ推力下降
时，过渡曲线平滑稳定，超调量小，有效地改善了

系统的动态特性。

（ａ）俯仰角偏差：正常飞行
（ａ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｎｏｒｍａｌｆｌｉｇｈｔ

（ｂ）俯仰角偏差：推力下降２０％
（ｂ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｔｈｒｕｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ２０％

（ｃ）俯仰角偏差：推力下降８０％
（ｃ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｔｈｒｕｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ８０％

（ｄ）偏航角偏差：正常飞行
（ｄ）Ｙａｗａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｎｏｒｍａｌｆｌｉｇｈｔ

·８５·
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（ｅ）偏航角偏差：推力下降２０％
（ｅ）Ｙａｗａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｔｈｒｕｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ２０％

（ｆ）偏航角偏差：推力下降８０％
（ｆ）Ｙａｗａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｔｈｒｕｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ８０％

图８　模糊ＰＤ控制仿真结果
Ｆｉｇ．８　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｕｚｚｙＰＤｃｏｎｔｒｏｌ

　　对比图４可知，俯仰角受推力下降的影响较
小，无论是 ＡＡＣ还是模糊 ＰＤ控制，俯仰角偏差
与偏差变化率的响应特性都没有大的变化，且在

没有外界干扰的情况下，ＰＤ控制、ＰＤ＋ＡＡＣ控
制、模糊ＰＤ控制的响应效果是相近的。

在推力损失的情况下，ＡＡＣ产生了较高增
益，使得稳态偏差量小于模糊 ＰＤ控制（约小
２５％）。图９为模糊 ＰＤ控制下的偏航角偏差变
化率曲线，对比图６可以看出，在系统回归稳态的
过程中，模糊ＰＤ控制的控制效果要优于ＡＡＣ，控
制过程中未出现振荡，系统能够快速、单方向地达

到稳定状态。

图９　模糊ＰＤ控制偏差变化率曲线
Ｆｉｇ．９　ＤｅｖｉａｔｉｏｎｃｈａｎｇｅｒａｔｅｃｕｒｖｅｏｆｆｕｚｚｙＰＤｃｏｎｔｒｏｌ

４　基于模糊规则的动态切换控制算法

４．１　算法的控制策略分析

ＡＡＣ产生的高增益使其静态特性要优于 ＰＤ
控制，响应时间快，但抗干扰性较差，易于产生振

荡；模糊ＰＤ控制鲁棒性较好，可以弥补 ＡＡＣ不
稳定的缺点。采用动态切换的方式进行相互补

偿，根据姿态角偏差与偏差变化率大小采取不同

的控制策略，既能保证控制精度，又能维持系统

稳定。

然而，基于阈值切换的控制方法的切换点选

择至关重要：切换过早，模糊控制的优点不易体

现；切换过迟，又会增大稳态误差。故本文提出基

于模糊规则的动态切换控制算法，其控制框图如

图１０所示，模糊控制规则如下：
１）当偏差较大时，选用模糊 ＰＤ控制使系统

稳定过渡，抑制超调与振荡。

２）当偏差较小且偏差变化率也较小时，选用
ＡＡＣ以保证系统的稳定精度；当偏差变化率较大
时，选用模糊ＰＤ控制。

图１０　动态切换控制框图
Ｆｉｇ．１０　Ｄｙｎａｍｉｃｓｗｉｔｃｈｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍ

图１０中，姿态角输出 Ｕ通过加权平均算法
得到，即

Ｕ＝
Ｗ１ＵＰＤ＋Ｗ２ＵＦＺ
Ｗ１＋Ｗ２

Ｗ１＝μ１（ｅ１ ）

Ｗ２＝μ２（ｅ２ ）×φ２（ｅｃ２










）

（６）

式中：ＵＰＤ、ＵＦＺ分别为 ＡＡＣ与模糊 ＰＤ控制的输
出；Ｗ１、Ｗ２分别为ＡＡＣ与模糊 ＰＤ控制的输出强
度系数，由模糊规则切换对应的隶属度函数计算

所得；μ１、μ２、φ２为姿态角偏差与偏差变化率相对
应的隶属度函数。

综上可知，当偏差较大时，模糊 ＰＤ控制起主
要作用；当偏差与偏差变化率较小时，ＡＡＣ起主
要作用。此种控制方式能确保输出值的连续性，

消除切换点附近的波动，实现控制的平稳。

４．２　运载火箭控制力矩重构

控制力矩重构技术，指姿态角输入经控制器

·９５·
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后，通过控制分配算法，将故障发动机与其余正常

发动机的摆角再分配，使分配的控制力矩与期望

产生的控制力矩相等，改变飞行姿态。系统控制

分配流程如图１１所示。

图１１　控制分配流程
Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｎｔｒｏｌａｌｌｏｃａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔ

单纯形法对求解线性规划问题十分有效，最

早由 ＧｅｏｒｇｅＤａｎｔｚｉｇ提出［１５］，程堂明等采用改进

单纯形法求解姿态控制系统的线性规划问题，有

效消除了迭代引起的误差［１６］，本文基于改进单纯

形法进行摆角分配求解。

为检验基于模糊规则的动态切换控制算法对

姿态角偏差的改善效果，将单纯形法与控制器相

结合，进行火箭推力损失的容错控制。由前文分

析可知，推力损失的情况下，偏航角偏差较大且无

法恢复正常，图１２为运载火箭容错控制下的偏航
角仿真结果。

如图１２所示，当处于正常飞行状态，偏航角
偏差与偏差变化率极小，动态切换控制算法中的

（ａ）偏航角偏差：正常飞行
（ａ）Ｙａｗａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｎｏｒｍａｌｆｌｉｇｈｔ

（ｂ）偏航角偏差变化率：正常飞行
（ｂ）Ｙａｗａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｃｈａｎｇｅｒａｔｅ：ｎｏｒｍａｌｆｌｉｇｈｔ

（ｃ）偏航角偏差：推力下降８０％
（ｃ）Ｙａｗａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｔｈｒｕｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ８０％

（ｄ）偏航角偏差变化率：推力下降８０％
（ｄ）Ｙａｗａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｃｈａｎｇｅｒａｔｅ：ｔｈｒｕｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ８０％

（ｅ）偏航角偏差：推力下降１００％（关机故障）
（ｅ）Ｙａｗａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ：ｔｈｒｕｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ１００％

（ｓｈｕｔｄｏｗｎｆａｉｌｕｒｅ）

（ｆ）偏航角偏差变化率：推力下降１００％（关机故障）
（ｆ）Ｙａｗａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｃｈａｎｇｅｒａｔｅ：ｔｈｒｕｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ

１００％ （ｓｈｕｔｄｏｗｎｆａｉｌｕｒｅ）

图１２　重构后偏航角仿真结果
Ｆｉｇ．１２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｙａｗａｎｇｌｅａｆｔｅｒｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

·０６·



　第４期 谢昌霖，等：考虑推力损失的运载火箭主动段容错控制

ＡＡＣ起主要作用，故图中 ＰＤ＋ＡＡＣ与模糊 ＰＤ＋
ＡＡＣ切换两条曲线重合。随着推力损失程度增
加，偏差与偏差变化率相应增大，此时采用动态切

换控制算法的控制效果明显优于其他控制方法，

如关机故障时，偏差的超调量比模糊 ＰＤ控制减
少００３°，且振荡的情况得到明显改善（仅在推力
下降的时刻波动一次）。同时，推力下降时系统

调节时间比ＰＤ＋ＡＡＣ控制减少了２ｓ。
图１３为关机故障时某助推摆角的摆动情况，

同样可以验证动态切换控制算法具有较好的控制

效果。

图１３　关机故障下助推摆角重构
Ｆｉｇ．１３　Ｂｏｏｓｔｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

ｓｈｕｔｄｏｗｎｆａｉｌｕｒｅ

表３～６为不同控制器作用下，偏航角重构后
的控制性能参数。由表可知，不同控制器重构后

的控制精度均在一个量级。

表３　ＰＤ控制器重构的性能参数
Ｔａｂ．３　ＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＰＤ

ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

性能参数 正常
推力下

降２０％
推力下

降８０％
关机

故障

最大偏差／（°） ０．０７ ０．３７ ０．４７

调节时间／ｓ １５ １５ １６

稳态误差／（°） ７×１０－４ ６×１０－４ ４．６×１０－４５．４×１０－４

表４　ＰＤ＋ＡＡＣ控制器重构的性能参数
Ｔａｂ．４　ＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＰＤ＋ＡＡＣ

ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

性能参数 正常
推力下

降２０％
推力下

降８０％
关机

故障

最大偏差／（°） ０．０４ ０．１６ ０．２０

调节时间／ｓ １２ １２ １２．５

稳态误差／（°）１．４×１０－４２．８×１０－４ ２．８×１０－４ ３．４×１０－４

表５　模糊ＰＤ控制器重构的性能参数
Ｔａｂ．５　ＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｆｕｚｚｙＰＤ

ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

性能参数 正常
推力下

降２０％
推力下

降８０％
关机

故障

最大偏差／（°） ０．０３ ０．１４ ０．１７

调节时间／ｓ １６ １８ １８

稳态误差／（°） ８×１０－５ ２×１０－４ ２×１０－４ ２×１０－４

表６　动态切换控制器重构的性能参数
Ｔａｂ．６　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｄｙｎａｍｉｃｓｗｉｔｃｈｉｎｇ

ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

性能参数 正常
推力下

降２０％
推力下

降８０％
关机

故障

最大偏差／（°） ０．０３ ０．１１ ０．１４

调节时间／ｓ １０ １０ １０．５

稳态误差／（°）１．４×１０－４１．４×１０－４ １．８×１０－４ ４×１０－４

５　结论

传统的姿态控制方法响应时间较慢、抗干扰

能力不强，难以满足运载火箭高精度、高稳定的飞

行需求。本文提出一种基于模糊规则的动态切换

控制算法，结合 ＡＡＣ与模糊 ＰＤ控制的优点，确
保控制精度，并维持系统稳定。

为检验算法的控制效果，基于单纯形法进行

控制力矩重构，并与控制器相结合，进行运载火箭

推力损失下的容错控制研究。仿真结果表明，与

单一控制方法相比，助推发动机关机故障发生时，

基于模糊规则的动态切换控制算法偏航角最大偏

差减小２０％以上，系统的响应时间至少快１５％，
且控制过程中未出现振荡。该方法能有效改善控

制品质，提高系统抗干扰能力，实现运载火箭的精

细控制。
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