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摘要 本文针对运载火箭发生执行机构故障和外部干扰的姿态控制问题, 设计了一种基于复合学习

和固定时间同步收敛的姿态容错控制方法. 首先, 建立了运载火箭的姿态控制模型和故障模型, 用来

描述系统在故障和扰动情况下的姿态运动特性. 然后引入了时间同步收敛策略, 设计了固定时间同步

故障估计器和控制器, 并进行了稳定性证明. 通过扰动估计器对外部扰动进行补偿, 构造了使用跟踪

误差和预测误差的复合学习算法来处理外部干扰对控制系统产生的影响.相较于传统有限时间控制方

法, 本文所提出时间同步控制策略能够保证系统姿态误差在固定时间内同时收敛, 这能够有效增强控

制系统的整体响应. 最后, 通过仿真验证了所提控制策略的姿态跟踪效果和容错能力.

关键词 运载火箭, 执行器故障, 姿态容错控制, 时间同步控制策略, 固定时间收敛, 复合学习

1 引言

随着人类对太空探索需求的日益增长,运载火箭作为进入太空的工具之一,其重要性愈发凸显. 各

国竞相发展运载火箭技术, 以实现航天器的快速部署、重构和太空资源的开发利用. 面对复杂飞行环

境和外部干扰时, 运载火箭容易发生故障, 对其飞行稳定性构成了重大风险 [1∼3].

姿态控制作为运载火箭控制系统中的重要一环, 是保证飞行任务成功的关键因素. 运载火箭飞行

过程中具有不确定性高和容易受外部扰动影响的特点, 对姿态容错控制的设计增加了难度 [4, 5]. 提升

运载火箭发生非致命故障后的容错能力对其飞行可靠性具有重要意义 [6].

国内外学者已经对不同姿态容错控制方法开展了广泛的研究, 如滑模控制、自适应控制、模型预

测控制和鲁棒控制等. 文献 [7] 在考虑干扰和执行器故障的情况下, 设计了一种非奇异终端滑模姿态

控制方法. 文献 [8] 以 PD+ 校正网络为基线控制器, 推导了线性扩张状态观测器, 提出了一种线性
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自抗扰姿态控制算法. 文献 [9] 引入了反馈校正机制结合模型预测控制设计了一种姿态控制方法. 文

献 [10]提出了一种基于滑模控制和自适应神经网络的姿态容错控制方法,验证了所提出控制器的跟踪

性能和精度. 文献 [11] 提出了一种基于干扰观测器的鲁棒自适应控制方法, 该控制方法能够确保对期

望姿态的稳定跟踪. 上述方法有效提升了控制系统的稳定性, 但对控制误差的约束问题考虑不足.

在运载火箭的飞行过程中,系统的控制性能很大程度上取决于闭环系统的状态如何以及何时收敛,

运载火箭的姿态控制系统需要在较短的时间内对外部干扰或故障作出响应, 以确保火箭的稳定性. 为

了实现姿态控制目标的收敛速度和精度,必须保证系统的收敛稳定时间可以推导设计.因此,有限时间

和固定时间收敛的方法得到了广泛的关注. 文献 [12] 在考虑模型不确定性和外部扰动的情况下, 提出

了一种多变量有限时间控制器, 保证了姿态角在有限时间内快速准确地跟踪. 文献 [13] 设计了一种预

定义时间收敛的姿态控制律, 同时引入自抗扰控制提高鲁棒性, 实现了预定义时间内高精度的姿态跟

踪性能. 文献 [14] 提出了一种自适应预设性能固定时间控制方法, 使运载火箭模型在执行机构故障的

情况下保证姿态跟踪指标.有限时间收敛取决于系统初始条件,固定时间收敛不受初始条件影响,预定

义时间收敛可以获得明确的收敛时间上限. 文献 [15, 16] 提出了一种时间同步控制 (time-synchronized

control, TSC)策略,对 TSC理论的收敛条件进行了推导,设计了一种新的范数归一化符号函数 (norm-

normalized sign function, NNSF), 使得控制系统内的状态变量同时收敛到 0. 时间同步收敛可以确保

在运载火箭发生故障时姿态跟踪误差在特定时间内同时到达平衡点, 从而提高容错控制的可靠性.

运载火箭的飞行过程中可能会出现执行器故障或外部扰动的情况,会导致时间同步控制性能的下

降, 这使得姿态控制器的设计存在困难. 为了减少对精确模型的依赖, 具有近似能力的智能学习算法

得到了广泛的关注. 文献 [17, 18] 分别使用递归神经网络 (neural network, NN) 和径向基函数 (radial

basis function, RBF)神经网络来确定系统的不确定性,然后利用跟踪误差更新神经网络的权重值以保

持系统的稳定性. 文献 [19] 将 RBF 与自适应容错控制方法相结合, 提出了一种自适应固定时间控制

方法. 文献 [20]建立了平行估计模型 (parallel estimation model, PEM)来生成预测误差作为评估指标,

提高闭环系统的鲁棒性. 近年来,复合学习算法在容错控制领域取得了显著进展.文献 [21∼23]提出了

一种复合学习抗扰容错控制策略, 相较于传统控制器, 所提出的复合学习控制器不需要利用测量输出

的导数且具有更大的控制自由度. 文献 [24] 将复合学习控制与自适应控制相结合, 提高了系统的鲁棒

性和容错性能. 将智能算法与固定时间控制相结合能有效增强控制系统的鲁棒性.

本文针对运载火箭出现执行器故障和外部干扰的姿态控制问题开展研究,提出一种基于复合学习

和固定时间同步收敛的姿态控制方法. 首先建立了运载火箭的姿态控制数学模型, 用来描述系统在故

障和扰动情况下的运动特性. 然后引入了时间同步收敛 (time-synchronized convergence, TSC) 策略,

设计了一种基于固定时间同步策略的反步控制器, 使得系统姿态跟踪误差在固定时间内同时收敛, 并

通过故障估计器和复合学习补偿由执行器故障和外部干扰对控制系统产生的影响,增强运载火箭姿态

容错控制系统的稳定性. 最后, 通过仿真验证了所提出控制策略的姿态跟踪结果和容错能力. 本文的

主要贡献如下.

(1) 相较于传统有限时间控制, 本文所提出的固定时间同步控制策略能够保证系统姿态误差在固

定时间内同时收敛,使得运载火箭的姿态控制系统固定时间内迅速调整运载火箭的姿态角同时到达参

考值. 这种快速性和同步性可以有效提升运载火箭飞行的稳定性.

(2) 采用复合学习来处理外部干扰对控制方法产生的影响, 通过构造预测误差和设计时间同步故

障估计器来补偿执行器的附加故障, 降低执行器故障和外部干扰对系统稳定性的影响.

本文余下内容的结构如下. 第 2 节建立了运载火箭动力学、执行器故障和姿态跟踪误差模型. 第

3节介绍了固定时间同步故障估计器和反步控制器的设计以及稳定性证明. 第 4节对所提出控制方法

进行了仿真验证. 第 5 节给出了全文的总结.
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2 运载火箭控制系统模型

2.1 运载火箭的姿态动力学模型

考虑气动力矩、气动阻尼力矩以及发动机控制力矩的影响, 本文建立如下所示的运载火箭姿态动

力学模型 [14]:

Jxṗ = (Jy − Jz) qr + Tx + L,

Jy q̇ = (Jz − Jx) pr + Ty +M,

Jz ṙ = (Jx − Jy) pq + Tz +N,

(1)

其中, Jx, Jy, Jz 分别是箭体的三轴转动惯量, L 是滚转力矩, M 是俯仰力矩, N 是偏航力矩. Tx, Ty,

Tz 是发动机控制力矩, 表达式如下:

Tx = −4T1rzδx,

Ty = −2T1 (xR − xT ) δy,

Tz = −2T1 (xR − xT ) δz,

(2)

其中, T1 是单台发动机的推力, xT 是火箭质心位置, rz, xR 分别是发动机摇摆中心与火箭纵轴线距离

和与火箭理论尖点距离.

本文所研究的运载火箭的动力系统由 6 台推力相同的发动机构成, 如图 1 所示, 发动机中的喷管

分为固定喷管和助推喷管. 芯级发动机的固定喷管不摆动, 4 个助推发动机的摆动喷管按箭头方向切

向摆动. 将实际摆角 Ua = [δ1, δ2, δ3, δ4]
T 转换为发动机喷管的等效摆角 Uc = [δx, δy, δz]

T, 表达式如下:

4δx = −δ1 − δ2 + δ3 + δ4,

4δy = 2δ1 + 2δ3,

4δz = 2δ2 + 2δ4.

(3)

考虑通道耦合, 建立姿态角与箭体角速率的关系式, 即绕质心运动学方程, 表达式如下:

φ̇ = p+ tan θ (q sinφ+ r cosφ) ,

θ̇ = q cosφ− r sinφ,

ψ̇ = sec θ (r cosφ+ q sinφ) ,

(4)

其中, φ 是滚转角, θ 是俯仰角, ψ 是偏航角, p 是滚转角速度, q 是俯仰角速度, r 是偏航角速度.

定义 γ = [φ, θ, ψ]T, 联立上式将姿态控制系统转换为

γ = HωT ,

JωT = BJUc + T + dT ,
(5)

其中, ωT = [ωx1, ωy1, ωz1]
T 为箭体绕质心转动的角速率, T 和 dT 分别为控制转矩和外部扰动.

2.2 执行机构故障及姿态跟踪误差模型

本文主要考虑执行机构中效率损失和偏置故障两种常见故障,分别对应了故障模型中的乘性故障

和加性故障. 将发动机喷管的实际摆角 ua 分解为

Uc = wuc + ūc, (6)
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图 1 (网络版彩图) 运载火箭发动机布局示意图.

Figure 1 (Color online) Launch vehicle engine layout diagram.

其中, ua = [δc1, δ
c
2, δ

c
3, δ

c
4]

T 为期望控制输入, w 为乘性故障系数, ūc 为加性故障系数. 将实际摆角转化

为等效摆角进行控制:

Uc = Twua + T ūa = TwT+ua + T ūa, (7)

其中, uc = [δcx, δ
c
y, δ

c
z]

T 为期望等效控制输入, T+ 为 T 的伪逆.

为方便后续控制器设计,将待控制的 uc 分离出,令 E = TwT+ua, ūc = T ūa 得到的执行机构故障

模型表示为 [14]

Uc = uc + (E − I)uc + ūc = uc + ug, (8)

其中, ug 为故障引起的等效控制输入. 当执行器未发生故障时, w = diag{1, 1, 1, 1}, ūa = [0, 0, 0, 0]T.

定义 x1 = γ, x2 = ωT , 则姿态控制系统表示为

ẋ1 = g1x2,

ẋ2 = f2(x2) + g2uc +D,

y = x1,

(9)

其中, D 为执行器故障分量, f2 为具有外部扰动的非线性函数.

本文主要研究运载火箭姿态系统在执行器偏置和效率损失故障下的指令跟踪问题,设姿态角跟踪

指令为 xc1 = [φc, θc, ψc]
T, 则姿态角和角速度跟踪误差表示为

e1 = x1 − xc1,

e2 = ė1 = ẋ1 − ẋc1 = x2 − ẋc1.
(10)

本文的目标是设计控制器在故障和扰动情况下确保系统的姿态误差收敛,且收敛过程满足快速性

与稳定性.
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图 2 (网络版彩图) 基于复合学习和固定时间同步的运载火箭姿态容错控制系统图.

Figure 2 (Color online) Attitude fault-tolerant control system diagram of launch vehicle based on composite learning and
fixed-time synchronization.

3 基于复合学习和固定时间同步的控制方法

本节针对运载火箭姿态系统提出一种固定时间同步控制方法, 通过复合学习、故障估计器和时间

同步控制律实现执行器故障姿态容错控制, 控制框图如图 2 所示. 复合学习流程可描述为: 首先, 初始

化神经网络参数及权重, 建立运载火箭姿态动力学模型和执行器机构故障模型; 然后, 利用复合学习

网络估计姿态跟踪误差设计故障估计器; 最后进行固定时间同步控制器的设计.

3.1 时间同步控制策略

本文基于固定时间收敛研究 TSC 的相关性质, 固定时间稳定是一个常见的引理, 本文不再阐

述 [21∼23], 在固定时间稳定的基础上引入 TSC 的性质和定理.

对于 xN = [xN,1, xN,2, . . . , xN,n]
T, 可以建立 NNSF:

nsgn(xN ) =


xN
∥xN∥

, xN ̸= 0,

0, xN = 0.
(11)

将系统描述为 ẋN = τN , 其中 xN (t0) = xN0, 可以使用 NNSF 设置控制器:

τN = −nsgn(xN ). (12)

系统的解析解计算为

xN (t) =


(||xN0|| − t)

xN0

||xN0||
, t<||xN0||,

0, t<||xN0||.
(13)

采用 NNSF 进行控制器设计, 状态变量的每个元素 xN,i 在 t = ||xN0|| 以时间同步的方式收敛到
平衡点, 这种时间同步的属性比有限时间和固定时间的结果更具有优势, 这对于运载火箭的姿态容错

控制有较大好处,可以防止当一个姿态状态量稳定而其他状态量尚未达到稳定时的耦合问题.此外,为
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了使控制设计更加灵活, 引入可调节常数 p 定义以下连续函数:

nsgnp(xN ) = ||xN ||pnsgn(xN ). (14)

相较于有限时间稳定, 固定时间同步稳定不仅可以得到同步稳定时间的估计, 也不需要考虑系统

的初始状态.

引理1 [24] 对于给定的动态系统模型

ẋs(t) = fs(xs, t), xs(t0) = xs0, (15)

其中 xS = [xS,1, xS,2, . . . , xS,n]
T, 假设对于每个 xs0 系统存在唯一的解, 只要满足以下充分条件, 则该

系统被视为固定时间同步稳定.

(1) 该系统是固定时间稳定的.

(2)在系统平衡点附近存在一个开放邻域 CS0,定义一个时间同步函数 T ,对于任意 xS0 ∈ CS0,使

得 xs(t) 的轨迹保持在 CS0 内. 也就是说, 如果系统的初始状态分量不为零, 那么在区间 [0, T (x0)) 内,

xS,i(t) 也将保持非零, 当 t 接近 T (x0) 时, 系统的状态变量将逐渐减小到零, 直至达到同步稳定时间.

除了满足固定时间收敛的要求外, TSC 还要求使所有状态同时收敛到平衡点, 直观地说, 在收敛过程

中, 状态变量 xs(xs ̸= 0) 应满足比率持续性 (ratio persistence, RP), 即

||xs||
xs

= χ
||fS(xs)||
fS(xs)

, (16)

其中, χ 表示 χ = 1 或 χ = −1 的方向常数.

引理2 [24] 假设 xs 满足 RP 特性, 对于非零的 xS,i(t) 和 xS,j(t), 可以得到

xS,i(t)

xS,j(t)
= aij , (17)

其中, aij ̸= 0. 基于上述分析, TSC 的先决条件是系统的固定时间稳定性以及系统状态的 RP 特性.

引理3 [24] 给定 Lyapunov 函数 V (xS), 系统 (14) 可以在有限时间内同步到达平衡点, 同步收敛

时间为

T 6 1

ακ(aκ− 1)
+

1

βκ(bκ− 1)
. (18)

基于引理 2 和 3, 系统 (14) 是固定时间同步收敛的, 并可以得到收敛时间上限. 根据以上分析, 可

以为下一步的时间同步控制器设计提供指导.

3.2 基于复合学习和固定时间同步策略的控制器设计

本节提出一种针对运载火箭系统的时间同步姿态容错控制方法, 引入 NNSF, 确保系统的状态向

量在固定时间内同步收敛.

假设本文中运载火箭执行器故障是可观测的, 外部扰动信号是有界的, 即扰动和故障信号可以进

行估计. 首先设计一个时间同步故障估计器对运载火箭发生执行器故障进行观测补偿. 为了便于故障

估计器设计, 将系统 (9) 改写为

ẋ1 = g1x2,

ẋ2 = −l2x2 + g2uc +D +Θ2,
(19)

其中, l2 为正常数, Θ2 = f2 − l2x2, 基于式 (19), 引入一个辅助系统:

ẋa1 = g1x2,

ẋa2 = −l2xa2 + g2uc +Θ2,
(20)
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其中, ẋak 为可以被测量的辅助状态, 定义观测误差和输出变量为

xek = xk − xak,

yk = ζkxek,
(21)

其中, ζk 表示正常数.

根据上述分析, 结合 NNSF, 可以设计运载火箭发生执行器故障时的故障估计器:

Λ = xf2 − xe2,

ẋf2 = ẋe2 −K1nsgn
p(Λ)−K2nsgn

q(Λ),

D̂ = l2xf2 + ẏk,

(22)

其中, xf2 为中间变量, Kk 为正增益系数, p, q 为正常数.

定理1 在设计的时间同步故障估计器 (22) 下, 系统 (9) 的故障估计误差 D̃ = D̂ −D 将同时收

敛到 0.

证明 基于式 (9), (19) 和 (20), 可得

ẋek = ẋk − ẋak = ẋ2 − ẋa2 = l2(xa2 − x2) +D. (23)

结合式 (22) 和 (23) 可得

D̃ = D̂ −D = l2xf2 + ẋek − ẋek − l2(x2 − xa2) = l2Λ. (24)

由式 (22) 可得

Λ̇ = ẋf2 − ẋ2 = −K1nsgn
p(Λ)−K2nsgn

q(Λ). (25)

构造 Lyapunov 函数 VD = 1/2(ΛTΛ), 求导得到

V̇D = ΛTΛ̇ = ΛT(−K1nsgn
p(Λ)−K2nsgn

q(Λ))

6 ρ1VD
p+1
2 − ρ2VD

q+1
2 ,

(26)

其中, ρ1 = min{2
p+1
2 K1, 2

q+1
2 K2}, ρ2 = min{2K1, 2K2} .

由此可知, 故障观测误差 Λ 可以在固定时间内收敛. 由式 (24) 可知, 故障估计误差也可以在固定

时间内收敛. 接下来, 证明 Λ 的 RP 特性, 由式 (24) 可知,

Λ̇

||Λ̇||
= −K1||Λ||p

Λ

||Λ||
−K2||Λ||q

Λ

||Λ||
=

Λ∆k

||Λ∆k||
, (27)

其中, ∆k = −K1||Λ||p−1 −K2||Λ||q−1. 由 ∆k = −||∆k|| 可以推导出

Λ̇

||Λ̇||
= − Λ

||Λ||
. (28)

根据引理 3,可以得到 Λ可以在 T1 内时间同步收敛到 0,因此所设计故障估计器表现出固定时间

同步的稳定性,

T1 =
2

ρ1(1− p)
+

2

ρ2(q − 1)
. (29)
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进一步设计固定时间同步反步控制器来保证姿态闭环系统的稳定性. 根据式 (9)的姿态跟踪误差

可得

e1 = x1 − xc1, e2 = x2 − αv, (30)

其中, αv 是后续需要设计的虚拟控制命令.

使用 RBF 神经网络对系统 (9) 中具有外部扰动的非线性函数 f2(x2) 近似估计 [25]:

f̂2(x2) = ϖTϑ(x̂2), (31)

其中, ϖ ∈ ℜn×3 表示 RBF 神经网络的最优权重向量, n 表示神经元数量, ϑ 表示 RBF 神经网络基函

数向量.

因此, 在使用神经网络对函数 f2 进行近似估计后, 姿态跟踪误差改写为

e2 = ė1 = ϖTϑ(x̂2) + g2uc +D − ẋc1. (32)

将虚拟控制命令 αv 设计为

αv = g−1
1 [xc1 −K11nsgn

p1(e1)−K12nsgn
q1(e1)] , (33)

其中, K11 和 K12 为正增益系数, 0 < p < 1 和 q > 1 为正常数. 代入式 (22) 可得控制器 uc:

uc = g−1
2

(
ẋc1 −K11nsgn

p1(e2)−K12nsgn
q1(e2)− D̂ −ϖTϑ(x̂2)

)
. (34)

预测误差被定义为 ζ = x2 − x̂2, 使用平行估计模型 (parallel estimation model, PEM) 对 x2 进行

近似估计:

˙̂x = ϖ̂Tϑ+ g2uc + D̂ +K21nsgn
p2(ζ) +K22nsgn

q2(ζ). (35)

神经权重 ϖ̂ 的更新律设计为 [26]

˙̂ϖ = Γ [ϑ (e2 + k1ζ)− k2ϖ̂] , (36)

其中, Γ 为正定矩阵, k 为正增益系数.

在权重更新中引入了复合学习方案, 预测误差包含了近似信息, 通过预测误差来指示神经网络的

学习性能.

定理2 使用式 (34) 的控制器和式 (22) 的故障估计器可以使得式 (9) 的运载火箭系统实现固定

时间同步收敛, 即姿态跟踪误差的所有元素均可以在 T2 内同步收敛到 0,

T2 6 2
1−p
2

K11(1− p)
+

2
1−q
2

K12(q − 1)
. (37)

证明 为了实现引理 3 规定的固定时间同步收敛, 除了需要满足 RP 特性外, 还需要确保在固定

时间内收敛. 首先, 构造如下所示的 Lyapunov 函数 V = 1
2e

Te, 可以得到

V̇ = eTė =

2∑
k=1

eTk ėk. (38)

将式 (32) 代入可得

V̇ = eT1 (g1x2 − xc1) + eT2
(
ϖTϑ (x̂2) + g2uc +D − α̇v

)
. (39)
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表 1 运载火箭参数.

Table 1 Launch vehicle parameters.

Jx/(kg ·m2) Jy/(kg ·m2) Jz/(kg ·m2) xT /m T1/N xR/m rZ/m

3.7515e+6 3.8902e+7 3.8902e+7 38.7352 3.7515e+6 60.100 2.800

将式 (34) 代入式 (39), 可得

V̇ = eT1
(
g1e2 −K11nsgn

p1 (e1)−K12nsgn
q1 (e1)

)
+ eT2

(
ϖTϑ (x̂2) + g2uc +D − α̇v

)
. (40)

联立上式进一步化简为

V̇ = eT1
(
g1e2 −K11nsgn

p1 (e1)−K12nsgn
q1 (e1)

)
,

+ eT2

(
ẋc1 − D̂ −K11nsgn

p1 (e2)−K12nsgn
q1 (e2)

)
,

= −eT2 D̂ − eT
[
K11nsgn

p1(e)−K12nsgn
q1(e)

]
.

(41)

根据定理 1 可知, 当 t > T1 时, 误差 D̂ 将收敛到 0, 因此上式可以化简为

V̇ = −eT
(
K11nsgn

p1(e)−K12nsgn
q1(e)

)
. (42)

由此可知系统是固定时间收敛的, 接下来需要证明状态误差的 RP 特性, 进一步推导出

ė = −K11||e||p1
e

||e||
−K12||e||q1

e

||e||
. (43)

然后, 有

ė

||ė||
=

−K11||e||p1−1e−K12||e||q1−1e

|| −K11||e||p1−1e−K12||e||q1−1e||
=

−(K11||e||p1−1 +K12||e||q1−1)e

||(K11||e||p1−1 +K12||e||q1−1)e||
= − e

||e||
. (44)

因此, 当 t > T1 时, e 满足 RP 特性, 进一步推导可得

V̇ = −K11||e||p1+1 −K12||e||q1+1. (45)

根据引理 3 可知, 当 t < T1 + T2 时, 系统姿态误差可以时间同步收敛到 0, T2 表示为

T2 6 2
1−p1

2

K11(1− p1)
+

2
1−q1

2

K12(q1 − 1)
. (46)

4 仿真验证

本节对所提出固定时间同步姿态容错控制方法的性能进行验证, 运载火箭的气动参数参见文献

[14], 如表 1 所示.

仿真总时长设置为 60 s,初始姿态角设置为 [φ, ϑ, ψ]T = [0.5◦, 0.5◦, 0.5◦]T,姿态参考信号为 φc = 5◦,

ϑc = 1.5◦, ψc = 10◦. 箭体三轴转动惯量 Jx, Jy, Jz 偏差为 5%, 推力 T 偏差为 5%, 运载火箭质心位置

偏差为 100 mm, 外部扰动设置为 0.05[sin t, cos(2t), sin(3t)]
T
.

故障估计器参数设置为 K1 = 5, K2 = 5, p = 0.6, q = 1.5, l2 = 0.01, 控制器参数设置为 K11 = 5,

K12 = 5, K21 = 2, K22 = 2, p1 = 0.6, q1 = 1.5, p2 = 0.6, q2 = 1.5, k1 = 1.2, k2 = 0.7. RBF 神经网络的

节点参数选择为 Γ = diag{2}147×147, k1 = diag{1}147×147, k2= diag{2.8}147×147.

本文针对常见的发动机执行器偏置型故障和效率损失型故障进行仿真, 当 t = 25 s 时助推发动机

4发生偏置型故障,偏置量为 −2◦, t = 35 s时发生效率损失型故障,损失量为 25%. 仿真结果如图 3∼7
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图 3 (网络版彩图) 故障估计误差曲线.

Figure 3 (Color online) Fault estimation error curves.

图 4 (网络版彩图) 发生执行器故障时的运载火箭姿态角变化曲线.

Figure 4 (Color online) Attitude angle change curves of the launch vehicle when the actuator failure occurs.

所示, 图 4 和 5 为发生执行器故障时的运载火箭姿态角及姿态角误差跟踪曲线, 图 6 为角速度变化曲

线, 图 7 为相应的控制输入曲线.

根据仿真结果可知, 当发生执行器故障时, 姿态角逐渐向参考值收敛, 姿态跟踪误差无明显的突
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图 5 (网络版彩图) 姿态角跟踪误差曲线.

Figure 5 (Color online) Attitude angle tracking error curves.

变. 由图 3 可以看出, 当故障发生时, 故障估计误差能够在较短时间内快速收敛到 0, 满足运载火箭姿

态控制的实时性要求, 这也反映了当执行器出现故障时, 基于故障估计器和复合学习方法能够实现对

系统故障的准确估计. 在发生不同执行器故障的情况下均可以实现快速准确的故障估计, 具有较强的

鲁棒性. 由图 4 和 5 可以看出, 本文所提控制策略在固定时间上限 T = 1.5 s 内实现运载火箭姿态跟

踪误差的收敛,姿态角误差跟踪曲线同时收敛,体现出了良好的控制精度和快速的收敛速度,由图 6和

7 可以看出,当运载火箭突然发生执行机构故障时, 对姿态角速度的影响变化较大,但固定时间同步控

制策略提供了稳定控制输入补偿, 具有良好的容错性能, 证明了本文所提控制方法的有效性.

进一步将初始姿态角设置为 [φ, ϑ, ψ]T = [10◦, 10◦, 10◦]T, 同样针对发动机执行器偏置型故障和效

率损失型故障进行仿真, 验证所提方法在不同初始条件下的鲁棒性能, 得到如图 8 所示的姿态角变化

曲线.由图 8可知,在固定时间同步控制策略下,当发生执行器故障时,姿态角能够逐渐向参考值收敛,

不同初始条件对控制器速度和精度的影响较小, 证明了本文所提方法的鲁棒性.

将本文方法与固定时间滑模控制方法进行对比验证,文献 [14]采用的观测器和固定时间滑模控制

律分别为

uc = −B−1
2

[(
ea||s|| − e−a||s||)p(ea||s|| + e−a||s||)2−p

4a(1− p)Tc
· S

||S||
+ Z2 + k3sign(S)

]
, (47)

Z2 =
k2
τ

[
sig2v−1

(
X

τ

)
+ sig2q−1

(
X

τ

)]
. (48)

控制参数具体设置为 Tc = 3, a = 0.6, p = 0.8, k2 = 0.8, k3 = 0.5, τ = 0.5, v = 0.8, q = 1.2, Z 为

X 的观测值. siga(·) 定义为 siga(x) = |x|asgn(x). 同样针对执行器偏置型故障和效率损失型故障进行
仿真, 仿真结果如图 9 所示, 在执行器故障情况下, 使用滑模控制方法姿态角误差逐渐增加, 存在一定

的稳态误差,而本文所提控制方法在姿态控制精度上表现出更好的性能,且具有更快的收敛速度,能够

在固定时间内抑制故障对系统的影响.
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图 6 (网络版彩图) 姿态角速度变化曲线.

Figure 6 (Color online) Attitude angular velocity change curves.

图 7 (网络版彩图) 控制输入 uc.

Figure 7 (Color online) Control input uc.
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图 8 (网络版彩图) 采用本文方法后的运载火箭姿态角变化曲线.

Figure 8 (Color online) Attitude angle change curves of the launch vehicle using the proposed control method.

图 9 (网络版彩图) 姿态角对比曲线.

Figure 9 (Color online) Attitude angle comparison curves.

5 总结

本文针对运载火箭发生执行器故障时的姿态容错控制问题进行研究,设计了一种基于复合学习和
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时间同步的姿态容错反步控制方法. 通过引入时间同步收敛策略, 设计了固定时间同步故障估计器和

控制器, 并进行了稳定性分析, 本文所提出的时间同步控制策略确保了系统姿态跟踪误差在固定时间

内同时收敛到 0. 利用故障估计器对执行器故障外部扰动进行估计, 并借助复合神经学习机制抑制其

对控制系统的影响,有效增强了运载火箭姿态系统在故障情况下的容错控制性能.最后,通过仿真验证

了本文所提出的控制策略具有良好的控制精度和较快的收敛速度.未来工作将聚焦于通过实际飞行实

验来验证本方法的可行性, 并进一步提升其在复杂任务环境中的鲁棒性和适用性.
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Abstract In this paper, an attitude fault-tolerant control method based on composite learning and fixed time

convergence is designed to solve the attitude control problem of a launch vehicle with actuator failure and external

interference. Firstly, the attitude control model and fault model of the launch vehicle are established to describe

the attitude motion characteristics of the system in the case of fault and disturbance. Then, the convergence

strategy of time synchronization is introduced, the fixed time synchronization fault estimator and controller

are designed, and the stability is proved. By compensating for the additional disturbance with a disturbance

estimator, a composite learning algorithm using tracking error and prediction error is constructed to deal with

the influence of external disturbance on the control system. Compared with the traditional finite time control

method, the time synchronization control strategy proposed in this paper can ensure that the attitude error of the

system converges simultaneously in a fixed time, which can effectively enhance the overall response of the control

system. Finally, the attitude tracking effect and fault tolerance of the proposed control strategy are verified by

simulation.

Keywords launch vehicle, actuator failure, attitude fault-tolerant control, time synchronization control strategy,

fixed time convergence, composite learning


