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摘　 要：针对空天飞行器再入段姿态控制问题，根据神经网络、滑模控制理论和控制分配技术，提出了

一种有限时间复合控制策略。 首先，根据空天飞行器再入段姿态模型设计了一种有限时间收敛的神

经网络滑模控制器，得到使姿态角误差有限时间收敛的虚拟控制力矩。 其次，采用控制分配技术将期

望控制力矩映射到气动舵面和反推力系统。 最后，通过对直接力 ／ 气动力复合控制的空天飞行器的仿

真研究，验证了所提出复合控制策略的有效性。
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　 　 空天飞行器（ ａｅｒｏｓｐａｃｅ ｖｅｈｉｃｌｅ，ＡＳＶ）是一种多

用途高超声速航空航天飞行器。 其完整飞行过程包

括上升段、入轨段、在轨段、巡航段、再入段、末端能

量管理段和自动着陆段。 ＡＳＶ 再入过程中，飞行环

境恶劣且变化剧烈，马赫数变化范围为 ２５～６。 因再

入段初期动压过低，气动舵面操纵效率不足，仅靠气

动舵面难以满足飞行器姿态控制需要，因此通常启

动反推力控制系统（ ｒｅａｃｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ，ＲＣＳ）协
助气动舵面共同完成姿态控制任务。 ＲＣＳ 采用质

量排出型推力器，利用喷流的反作用力产生控制力

矩。 ＲＣＳ 的工作原理决定了其力矩输出具有离散

性和非线性的特性。 如何实现 ＲＣＳ 和气动舵面 ２
种异构执行机构协同工作是空天飞行器控制系统设

计需要解决的关键问题。
对于采用复合控制策略的飞行器，由于执行器

结构差异性较大，多采用控制器与控制分配独立设

计的思想，即保留控制器结构，通过控制分配［１⁃２］ 的

方法进行处理。 在控制器设计方面，为了在再入段

剧烈环境变化的情况下提高 ＡＳＶ 控制系统的跟踪

性能，文献［３］在采用干扰观测器的基础上设计了

自适应滑模控制器，有效地提高了控制器的控制精

度和收敛速度；文献［４］基于滑模干扰观测器设计

了控制器，实现空天飞行器的姿态跟踪控制。 文献

［５］将自适应与反步控制结合，实现对不确定项边

界的估计，引入鲁棒项抑制扰动，实现了飞行器的姿

态跟踪。 神经网络技术具有对任非线性连续函数的

逼近能力，能够对外界扰动，不确定情况进行有效估

计，且采用权值自适应律可以实时调整控制器参数

从而保证网络的逼近性能，因此在飞行控制系统设

计中得到了广泛应用［６］。 文献［７］采用神经网络干

扰观测器对动态逆误差进行在线逼近并补偿。 文献

［８］基于神经网络观测器对气动建模误差进行补

偿，以 Ｆ⁃１６ 战机气动模型为例验证了姿态控制的有

效性。
尽管上述方法在一定程度上取得了良好的收敛

速率与控制精度，但跟踪误差收敛时间不能精确估

计，仅能保证系统渐近稳定，不利于处理 ＡＳＶ 的快

时变特性。 而有限时间控制能使系统在有限时间收

敛，具有良好的快速性与抗扰动能力，在处理快时变

特性上有明显优势［９］。 文献［１０］针对具有系统外

部扰动和参数不确定性的再入段空天飞行器设计了

有限时间自适应终端滑模控制器以解决再入段姿态

控制问题。 文献［１１］在有限时间积分干扰观测器

基础上设计了有限时间控制器以实现再入段姿态指

令的有限时间跟踪。
在控制分配方面，文献［１２］首先把 ＲＣＳ 当做连
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续力矩输出，然后再根据脉宽调制算法把连续控制

量调制成离散的 ＲＣＳ 开关控制量。 文献［１３⁃１４］基
于线性规划理论研究了控制力矩实时分配方法；文
献［１５］采用基于 Ｔ⁃Ｓ 模糊多模型控制方法，结合控

制分配策略，将控制力矩分配到气动舵面与 ＲＣＳ 执

行机构，在设计过程中将 ＲＣＳ 当作连续执行机构，
忽略了其开关特性。 文献［１６］提出一种动态逆解

算的 ＲＬＶ 混合规划控制分配方法，实现了各操纵机

构的优化使用。
本文针对空天飞行器再入段初期的姿态控制问

题，基于 ＲＢＦ 神经网络，自适应控制、滑模控制理论

和控制分配技术提出了一种有限时间复合控制策

略。 与上述文献相比本文的创新之处在于：①利用

滑模控制理论和控制分配技术提出了一种有限时间

复合控制策略。 ②针对 ＲＢＦ 神经网络易受逼近误

差影响的问题，本文利用自适应控制补偿神经网络

的估计误差，该方法使得设计控制器时不需已知逼

近误差界值，方便了控制器的设计与参数选取。 ③
该控制策略在保证 ＡＳＶ 姿态跟踪误差有限时间收

敛的同时，实现了对直接力与气动力的协调使用。
本文结构如下：第一部分建立了存在外部扰动

和参数不确定性的 ＡＳＶ 再入段姿态模型。 针对此

模型，第二部分提出一种 ＲＢＦ 神经网络有限时间滑

模控制器，得到使姿态角误差有限时间收敛的虚拟

控制力矩，基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 理论分析了系统的稳定

性。 第三部分运用控制分配技术，将虚拟力矩映射

到气动舵面和 ＲＣＳ 装置，提出直接力 ／气动力复合

控制策略。 第四部分给出所提出复合控制策略下系

统的仿真结果并分析。 第五部分给出本文的结论。

１　 模型的建立

本文采用空天飞行器再入段简化姿态方程，具
体描述如下［１７］

Ω̇ ＝ Ｒ（·）ω
Ｉω̇ ＝ － ω× Ｉω ＋ ｕ ＋ ｄ{ （１）

式中， Ｉ ∈ Ｒ３×３ 是对称正定的转动惯量矩阵，ω ∈
［ｐ，ｑ，ｒ］ Ｔ 是角速率向量 （滚转， 俯仰和偏航角速

率），Ω ＝ ［μ，β，α］ Ｔ 是角度向量（倾斜，侧滑和迎

角），ｕ ∈ Ｒ３×１ 是控制力矩向量，ｄ ∈ Ｒ３×１ 是不确定

外部扰动，反对称矩阵 ω × 如下所示

ω× ＝
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　 　 姿态转换矩阵 Ｒ（·） 如下所示

Ｒ（·） ＝
－ ｃｏｓαｃｏｓβ ０ － ｓｉｎαｃｏｓβ

ｓｉｎα ０ － ｃｏｓα
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　 　 由于 ＡＳＶ 再入段飞行过程中几乎不产生侧滑，
可视为 β ＝ ０，故 Ｒ（·） 可简化为

Ｒ（·） ＝
－ ｃｏｓα ０ － ｓｉｎα
ｓｉｎα ０ － ｃｏｓα
０ １ ０
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　 　 转动惯量 Ｉ ＝ Ｉ０ ＋ ΔＩ，其中ΔＩ为系统不确定性，
Ｉ０ 如下所示

Ｉ０ ＝
Ｉｘｘ － Ｉｘｙ － Ｉｘｚ
－ Ｉｘｙ Ｉｙｙ － Ｉｙｚ
－ Ｉｚｘ － Ｉｙｚ Ｉｚｚ
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（４）

　 　 控制信号 ｕ 实际由气动舵面（包含升降舵，副
翼和方向舵）和 ＲＣＳ 喷头共同作用产生，公式如下

所示：
ｕ ＝ Ｍｃ

Ｍｃ ＝ Ｍａｅｒｏ ＋ ＭＲＣＳ

Ｍａｅｒｏ ＝ Ｄａｅｒｏδａｅｒｏ

ＭＲＣＳ ＝ ＤＲＣＳδＲＣＳ

（５）
式中， Ｄａｅｒｏ ∈ Ｒ３×ｎ，ＤＲＣＳ ∈ Ｒ３×ｍ 分别为气动舵面和

ＲＣＳ 系统基于气动数据的安装矩阵；δ ａｅｒｏ ∈ Ｒｎ，δ ＲＣＳ

∈ Ｒｍ 分别为气动舵面偏转向量和 ＲＣＳ 喷头开关状

态向量。
受文献［１８］启发，转换姿态方程如下

ｘ̇１ ＝ Ω̇ ＝ Ｒ（·）ω （６）

ｘ̇２ ＝ Ω̈ ＝ Ｒ̇（·）ω ＋ Ｒ（·）ω̇ ＝

　 Ｒ̇（·）ω ＋ Ｒ（·）Ｉ －１
０ （ － ω× Ｉ０ω ＋ ｕ） ＋ Δｄ （７）

式中， Δｄ ＝Ｒ（·）Ｉ －１
０ （ － ΔＩω̇ － ω × ΔＩω ＋ ｄ），Δｄ为系

统广义扰动，包含参数不确定性和外部扰动 ｄ 两

部分。
定义姿态跟踪误差 ｅ ＝ ［ｅΩ，ｅω］ Ｔ

ｅΩ ＝ Ω － Ωｄ （８）
ｅω ＝ ｅ̇Ω ＝ ω － ωｄ （９）

　 　 利用所定义的跟踪误差，对系统方程进行重新

整理可得

·３３５·
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ｅ̇Ω ＝ ｅω

ｅ̇ω ＝ Ｒ（·）Ｉ －１
０ （ － ω× Ｉ０ω ＋ ｕ） ＋ Δｄ ＋ Ｒ̇（·）ω － ω̇ｄ

{
（１０）

２　 神经网络有限时间滑模控制器

引理 １［１９］ 　 针对系统

ξ̇ ＝ ｇ（ξ，ｕ） （１１）
　 　 假设存在连续可微函数 Ｖ，使其满足下列条件：

１） Ｖ 为正定函数。
２） 存在正实数 ρ ＞ ０，ｃ ∈ （０，１） 和 ０ ＜ σ ＜

∞，以及一个包含原点的开邻域 Ｕ ⊂ Ｕ０，使得 Ｖ̇ ＝
－ ρＶｃ ＋ σ 成立。 则系统是实际有限时间稳定的。

引理 ２［２０］ 　 根据 ＲＢＦ神经网络的局部特性，径
向基函数网络在有足够多的节点，且有适当构建的

节点中心及中心宽度的情况下，能够对任意连续函

数 Ｑ（Ｘ） 在有界闭集 ΩＸ 内任意逼近，存在如下表

达式

Ｑ（Ｘ） ＝ Ｗ∗Ｔｈ（Ｘ） ＋ η（Ｘ） （１２）
式中， Ｘ∈ΩＸ ⊂Ｒｑ 为径向基函数网络的输入向量，
Ｗ ＝ ［ｗ１，ｗ２，…，ｗｎ］ Ｔ ⊂ＲＮ 为神经网络权值向量，Ｎ
＞ １ 为神经网络节点数，Ｗ∗Ｔ 为理想神经网络权值

向量，η（Ｘ） 为逼近误差向量，ｈ（Ｘ） ＝ ［ｅｘｐ（‖Ｘ －
σ １‖２ ／ ２ｂ２），…，ｅｘｐ（‖Ｘ － σ ｉ‖２ ／ ２ｂ２）］ Ｔ 为基函数

向量。 定义 Ｗ^ 为 Ｗ∗ 的估计值。
假设 １　 ＲＢＦ 神经网络理想逼近误差 η（Ｘ） 有

界，且界值为未知正常向量 η０， ｜ η ｜ ≤ η０。
假设 ２　 广义扰动 Δｄ 有界。
定 义 ｓｉｇλ（ζ） ＝ ［ ｜ ζ １ ｜ λ ｓｇｎ（ζ １），…，

｜ ζ ｎ ｜ λ ｓｇｎ（ζ ｎ）］ Ｔ，０ ＜ λ ＜ １。 ‖·‖Ｆ 为矩阵 Ｆ⁃范
数。 ‖·‖ 为矩阵 ２⁃ 范数。

设计滑模面如下

ｓ ＝ ｅ̇Ω ＋ χｅΩ ＋ χ
１ ｆ（ｅΩ） （１３）

ｆ（ｅΩ） ＝ ［ ｆ（ｅΩ１），ｆ（ｅΩ２），ｆ（ｅΩ３）］ Ｔ （１４）

ｆ（ｅΩｉ） ＝
ｒ１ｅΩｉ ＋ ｒ２ｓｉｇｎ（ｅｉ）ｅ２

Ωｉ ｜ ｅｉ ｜ ≤ 􀭹ε，ｉ ＝ １，２，３

ｓｉｇλ（ｅΩｉ） ｜ ｅｉ ｜ ＞ 􀭹ε{
（１５）

ｒ１ ＝ （２ － λ）􀭹ελ－１

ｒ２ ＝ （λ － １）􀭹ελ－２ （１６）
式中， ０ ＜ λ ＜ １， χ， χ

１ 和 􀭹ε 为正常数。
在（１３） ～ （１６） 式所示滑模面的基础上，设计

滑模控制律，神经网络自适应律，补偿自适应律如下

ｕ ＝ － Ｉ０Ｒ（·） －１ (∂Ｒ（·）
∂α

∂α
∂ｔ
ω － Ｒ（·）Ｉ －１

０ ω× Ｉ０ω ＋

　 ｋ１ｓ ＋ ｋ２ｓｉｇλ（ｓ） ＋ χｅ̇Ω ＋ χ
１ ｆ̇（ｅΩ） ＋ ｆ^（ｅ，Ｗ） ＋ η^ )

（１７）

Ｗ^ ＝ １
γ１
ｈ（ｅ）ｓＴ （１８）

η^ ＝ － １
υ

｜ ｓ ｜ （１９）

ｆ^（ｅ，Ｗ^） ＝ Ｗ^Ｔｈ（ｅ） （２０）
式中， ０ ＜ λ ＜ １，ｋ１ ＝ ｄｉａｇ（ ｋ１μ ｋ１β ｋ１α），ｋ２ ＝
ｄｉａｇ（ｋ２μ ｋ２β ｋ２α），ｋｉμ，ｋｉβ，ｋｉα ＞ ０，ｉ ＝ １，２，η^ 为神

经网络逼近误差上界的估计。 因实际系统建模过程

中，广义扰动 Δｄ 是未知的，为此采用 ＲＢＦ 神经网络

对其进行在线估计，输入向量 ｅ ＝ ［ｅΩ，ｅω］ Ｔ，其中 ｅΩ

为姿态角误差，ｅω 为姿态角速率误差，ｆ^（ｅ，Ｗ^） 为广

义扰动 Δｄ 的估计，ｈ（ｅ） ＝ ［ｅｘｐ（‖ｅ － σ １‖２ ／ ２ｂ２），
…，ｅｘｐ（‖ｅ － σ ｉ‖２ ／ ２ｂ２）］ Ｔ 为基函数向量。

此神经网络是 ３ 层结构，包含输入层，其输入为

ｅ∈Ｒ６×１；隐含层，有 ７个神经元节点，其隐含层有径

向基函数， 一般为高斯函数； 输出层，ｆ^（ｅ，Ｗ^） ∈
Ｒ３×１。 神经网络输入为角度跟踪误差 ｅΩ 及角速率

跟踪误差 ｅω；输入层与隐含层之间有各神经元中心

参数 ｃｊｉ，采用 ｋｍｅａｎｓ 算法寻找得出；隐含层与输出

层之间有权值 Ｗ，采用自适应算法得出。
定理 １　 对于（１０） 式所示的误差二阶系统，当

采用滑模面（１３） ～ （１６） 式及控制律（１７） ～ （１９）
式时，以下结论成立：

１） 滑模面 ｓ 实际有限时间收敛；
２） 姿态角跟踪误差 ｅΩ 实际有限时间收敛；
３） 姿态跟踪误差变化率 ｅω 实际有限时间收

敛。
证　 首先，构造如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ ＝ １
２
ｓＴｓ ＋ １

２
γ１ ｔｒ（􀮃ＷＴ􀮃Ｗ） ＋ １

２
υ􀭹ηＴ􀭹η （２１）

式中， γ １ ＞ ０，􀮃Ｗ ＝Ｗ∗ － Ｗ^，则􀮃Ｗ ＝ － Ｗ^，􀭹η ＝ η０ － η^，
ｔｒ（􀮃Ｗ􀮃ＷＴ） ＝ ｔｒ（􀮃ＷＴ􀮃Ｗ） ＝ ‖􀮃Ｗ‖２

Ｆ。
对 Ｖ 求导可得

Ｖ̇ ＝ ｓＴ ｓ̇ － γ １ ｔｒ（􀮃ＷＴＷ^） － υη^Ｔ􀭹η ＝

　 ｓＴ［Ｒ（·）Ｉ －１
０ （ω × Ｉ０ω ＋ ｕ） ＋ Δｄ ＋ ∂Ｒ（·）

∂α
∂α
∂ｔ

ω ＋

　 χ ｅ̇ ＋ χ
１ ｆ̇（ｅ）］ － γ １ ｔｒ（􀮃ＷＴＷ^） － υη^Ｔ􀭹η （２２）

·４３５·
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将控制律（１７） 式代入上式得

Ｖ̇ ＝ － ｋ１‖ｓ‖２ － ｋ２ ｜ ｓ ｜ １＋λ ＋

　 ｓＴ（􀮃ＷＴｈ（ｅ） ＋ η － η^） － γ１ ｔｒ（􀮃ＷＴＷ^） － υη^Ｔ􀭹η
（２３）

　 　 由于 ｓＴ􀮃ＷＴｈ（ｅ） ＝ ｔｒ（􀮃ＷＴｈ（ｅ）ｓＴ） ，所以

Ｖ̇ ＝ － ｋ１‖ｓ‖２ － ｋ２ ｜ ｓ ｜ １＋λ ＋ ｓＴ（η － η^） ＋

　 ｔｒ（􀮃ＷＴｈ（ｅ）ｓＴ － γ１
􀮃ＷＴＷ^） － υη^Ｔ􀭹η （２４）

代入（１８）式、（１９）式并整理可得

Ｖ̇ ≤－ ｋ１‖ｓ‖２ － ｋ２ ｜ ｓ ｜ １＋λ ＋｜ ｓ ｜ Ｔ（η０ － η^） －

　 υη^Ｔ􀭹η ＝ － ｋ１‖ｓ‖２ － ｋ２ ｜ ｓ ｜ １＋λ ≤ ０ （２５）

由以上分析知， ｅ，η^，Ｗ^ 均有界。
构造 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ１ ＝ １
２
ｓＴｓ ＋ １

２
γｔｒ（（􀭿Ｗ － Ｗ^） Ｔ（􀭿Ｗ － Ｗ^）） ＋

　 １
２
υ（􀭵η － η^） Ｔ（􀭵η － η^） （２６）

式中， 􀭿Ｗ 为一个正常矩阵，􀭺ｗｉｊ ∈ 􀭿Ｗ，ｗ^ｉｊ ∈ Ｗ^，ｗ∗
ｉｊ ∈

Ｗ∗，ｉ ＝ １，２，…，ｎ，ｊ ＝ １，２，…，ｍ，满足􀭺ｗｉｊ ＞ ｗ^ｉｊ 和􀭺ｗｉｊ

＞ ｗ∗
ｉｊ ，􀭵η 为一个正常向量，满足 􀭵η ＞ η^ 和 􀭵η ＞ η０。
对 Ｖ１ 求导可得

Ｖ̇１ ＝ ｓＴ ｓ̇ － γｔｒ（（􀭿Ｗ － Ｗ^） ＴＷ^） － υη^Ｔ（􀭵η － η^） ＝

　 ｓＴ
Ｒ（·）Ｉ －１

０ （ω× Ｉ０ω ＋ ｕ） ＋ Δｄ ＋

　 ∂Ｒ（·）
∂α

∂α
∂ｔ
ω ＋ χｅ̇ ＋ χ

１ ｆ̇（ｅ）

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

－

　 γｔｒ（（􀭿Ｗ － Ｗ^） ＴＷ^） － υη^Ｔ（􀭵η － η^） （２７）
结合（１０）式，控制律（１７）式与（２７）式得

Ｖ̇１ ≤－ ｋ１‖ｓ‖２ － ｋ２ ｜ ｓ ｜ １＋λ ＋

　 ｜ ｓ ｜ Ｔ（􀭵η － η^） － υη^Ｔ（􀭵η － η^） ＋

　 ｔｒ（ｓＴ（􀭿Ｗ － Ｗ^） Ｔｈ（ｅ）） － ｔｒ（（􀭿Ｗ － Ｗ^） Ｔｈ（ｅ）ｓＴ） ＝
　 － ｋ１‖ｓ‖２ － ｋ２ ｜ ｓ ｜ １＋λ （２８）
进一步整理可得

Ｖ̇１ ≤－ ｋ１‖ｓ‖２ － ｋ２ ｜ ｓ ｜ １＋λ － ‖􀭿Ｗ － Ｗ^‖Ｆ ＋

　 ‖􀭿Ｗ － Ｗ^‖Ｆ － ‖􀭵η － η^‖ ＋ ‖􀭵η － η^‖ （２９）

由于 ‖􀭿Ｗ － Ｗ^‖２
Ｆ ＝ ｔｒ（（􀭿Ｗ － Ｗ^） Ｔ（􀭿Ｗ － Ｗ^）），‖􀭵η －

η^‖２ ＝ （􀭵η － η^） Ｔ（􀭵η － η^）。

Ｖ̇１ ≤－ ２ｍｉｎ ｋ２，
１
γ
， １
υ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｍｉｎ Ｖ

λ＋１
２ ，Ｖ

１
２( ) ＋

　 ‖􀭿Ｗ － Ｗ^‖Ｆ ＋ ‖􀭵η － η^‖ （３０）

　 　 因为 ‖􀭿Ｗ － Ｗ^‖Ｆ，‖􀭵η － η^‖为有界正数，根据

引理 １ 和（３０） 式可以得出，Ｖ 是实际有限时间收敛

的。 进一步得出滑模面 ｓ 是实际有限时间收敛的，
故滑模面 ｓ 在有限时间收敛到 ‖ｓ‖ ≤ Δ。

从而有

ｅ̇Ωｉ ＋ χｅΩｉ ＋ χ
１ ｆ（ｅΩｉ） ≤ Δ （３１）

式中， ｅΩｉ ＝ ［ｅΩ１，ｅΩ２，ｅΩ３］。
ｅΩｉ 和 ｅ̇Ωｉ 的收敛性分析如下：
情况 １　 当 ｜ ｅΩｉ ｜ ≤ 􀭹ε 时，可以得到

ｅ̇Ωｉ ＋ χｅΩｉ ＋ χ
１ ｆ（ｅΩｉ） ＝ ε， ‖ε‖ ≤ Δ （３２）

则

｜ ｅ̇Ωｉ ｜ ≤｜ χｅΩｉ ＋ χ
１ ｆ（ｅΩｉ） ＋ Δ ｜

　 ≤｜ χ􀭹ε ｜ ＋｜ χ
１􀭹ελ ｜ ＋ Δ （３３）

从（３３）式得出 ｅ̇Ωｉ 已经在有限时间收敛到一个区

域，即 ｅ̇Ωｉ 是实际有限时间收敛的。
情况 ２　 当 ｜ ｅΩｉ ｜ ＞ 􀭹ε 时，可以得到

ｅ̇Ωｉ ＋ χｅΩｉ ＋ χ
１ ｆ（ｅΩｉ） ＝ ε， ‖ε‖ ≤ Δ （３４）

选择 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ２ ＝ １
２
ｅ２
Ωｉ （３５）

对 Ｖ２ 求导可得

Ｖ̇２ ＝ ｅΩｉ ｅ̇Ωｉ ＝ ｅΩｉ（ － χｅΩｉ － χ
１ ｆ（ｅΩｉ） ＋ ε） ≤

　 － χｅ２
Ωｉ － χ

１（ｅ２
Ωｉ）

１＋λ
２ ＋｜ ｅΩｉ ｜ Δ （３６）

根据引理 １ 和（３６）式可以得出， Ｖ２ 是实际有限时间

收敛的。 进而得出 ｅΩｉ 是实际有限时间收敛的。 进

一步得到

｜ ｅ̇Ωｉ ｜ ≤｜ χｅΩｉ ｜ ＋ ｜ χ
１ｅλ

Ωｉ ｜ ＋ Δ （３７）
从（３７）式可得， ｅ̇Ωｉ 是实际有限时间收敛的。

至此，定理 １ 得证。

３　 直接力 ／气动力复合控制分配

ＲＣＳ 是一种以推进器为执行机构的微型火箭

发动机系统，其主要作用是为飞行器提供再入姿态

控制、入轨变轨、空间交汇等方面提供微小力矩的修

正。 由于临近空间的空气密度随着高度的增加而变

薄，仅使用气动舵面无法达到所需扭矩。 因此，使用

ＲＣＳ 和气动舵面组合的方案可以满足控制性能。
本节设计了一种控制分配算法，将 ＲＣＳ 和气动

舵面结合起来产生控制力矩 Ｍｃ ，该力矩由上一部

分设计的有限时间滑模控制器获得，采用动压分配

法设计 ２ 种执行机构的力矩分配权重，即

·５３５·
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Ｍｃ ＝ Ｍａｅｒｏ ＋ ＭＲＣＳ

Ｍａｅｒｏ ＝ μａｅｒｏＭｃ

ＭＲＣＳ ＝ （１ － μａｅｒｏ）Ｍｃ

μａｅｒｏ ＝
ｑ － ｑ１

ｑ２ － ｑ１

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（３８）

式中， μ ａｅｒｏ 表示气动力占控制力矩的比重，其大小由

实时动压决定；ｑ为实时动压；ｑ１，ｑ２ 为复合控制分配

与仅机动多面分配的切换点动压值。 若气动力矩能

完全提供所需控制力矩，则 μ ａｅｒｏ ＝ １。
对于气动舵面控制分配，首先要设计代价函数，

因此要考虑 ２ 个方面：第一，要保证气动舵面产生的

控制力矩与控制器输出的期望力矩误差尽可能小；
第二，在满足舵偏速率与幅度的情况下，要保证气动

舵面的偏转尽可能小。 因此代价函数设计如下

ｍｉｎＪ１ ＝ ｗａｅｒｏ‖Ｍａｅｒｏ － Ｄａｅｒｏδ‖２
２ ＋ （１ － ｗａｅｒｏ）δＴＱδ

（３９）
式中， Ｑ ∈ Ｒ８×８ 是正定权矩阵，ｗａｅｒｏ 是权系数，δ ＝
［δ ｒｅｉ δ ｒｅｏ δ ｌｅｉ δ ｌｅｏ δ ｒｆ δ ｌｆ δ ｒｒ δ ｌｒ］ Ｔ 是气动舵

面偏转量，δ ｌｅｉ 和 δ ｒｅｉ 是内侧左右升降副翼的偏转位

置；δ ｌｅｏ 和 δ ｒｅｏ 是外侧左右升降副翼偏转位置；δ ｌｆ 和

δ ｒｆ 是机体左右襟翼偏转位置；δ ｌｒ 和 δ ｒｒ 是左右升降

舵，Ｄａｅｒｏ ∈ Ｒ３×８ 是气动力安装矩阵。
并且舵偏 δ 需要满足一定的位置与速率约束

δｍｉｎ ≤ δ ≤ δｍａｘ

δ̇ｍｉｎ ≤ δ̇ ≤ δ̇ｍａｘ （４０）
　 　 因此，气动舵面的控制分配问题就转化为了非

线性规划问题。
对于 ＲＣＳ 系统的控制分配，针对其喷头只有

开、关 ２ 种状态，设计了一种混合线性整数规划

算法。
首先定义一个松弛变量

ｕｓ ≜ ＭＲＣＳ － ＤＲＣＳδＲＣＳ （４１）
此变量表示喷头产生的实际力矩与所需力矩之间的

差。 式中： ＭＲＣＳ ∈ Ｒ３×１ 是分配至 ＲＣＳ 系统的虚拟

力矩向量，ＤＲＣＳ ∈ Ｒ３×１０ 是 １０ 个喷头启动时分别在

三 通 道 产 生 力 矩 大 小 的 安 装 矩 阵，δ ＲＣＳ ＝
［δＲＣＳ１ δＲＣＳ２ … δＲＣＳ１０］ Ｔ，δＲＣＳｉ ∈［０，１］ 且只能取

整数，其中取 １ 表示喷头开启，取 ０ 表示喷头关闭。
定义如下代价函数

ｍｉｎ
ｕｓ，δＲＣＳ

［ｗＴ
ＲＣＳ ｜ ｗｒｏｌｌ ｗｐｉｔｃｈ 　 ｗｙａｗ］

δＲＣＳ

ｕｓ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（４２）

满足

－ ｕｓ

ＤＲＣＳδＲＣＳ － ｕｓ

－ ＤＲＣＳδＲＣＳ － ｕｓ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

≤
０

ＭＲＣＳ

－ ＭＲＣＳ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（４３）

并且

０ ≤ ＤＲＣＳδＲＣＳ ≤ ＭＲＣＳ， ∀ＭＲＣＳ ＞ ０
０ ≤－ ＤＲＣＳδＲＣＳ ≤－ ＭＲＣＳ， ∀ＭＲＣＳ ≤ ０

（４４）

式中， ｗｒｏｌｌ，ｗｐｉｔｃｈ，ｗｙａｗ 为与 ｕｓ 对应的三通道误差权

重，ｗＲＣＳ ＝ ［ｗ１，ｗ２，…，ｗ１０］ Ｔ ，如此设计的主要目标

是最小化量化误差，不使喷头产生的每个轴上实际

力矩高于连续控制力矩。 次要目标是在任意给定时

间内同时开启的喷头数量达到最小以节省推进器燃

料。 要求

ｗｒｏｌｌ，ｗｐｉｔｃｈ，ｗｙａｗ ≫ ｗ１，…，ｗ１０

ｗ ｉ ＝ ０．０１， ｉ ＝ １，…，１０ （４５）
ｗｒｏｌｌ，ｗｐｉｔｃｈ，ｗｙａｗ 取值如下

ｗａｔｉ
＝ ｍａｘ

ｅΩｉ

‖ｅΩ‖２
，０．１

æ

è
ç

ö

ø
÷ （４６）

式中， ｗａｔ ＝ ［ｗｒｏｌｌ ｗｐｉｔｃｈ ｗｙａｗ］ Ｔ。
（４４） 式这一约束保证了喷头产生的有效力矩

大小不能超过控制律产生的力矩大小。
至此，直接力 ／气动力复合控制分配策略确立。

４　 仿真结果及分析

本节将通过数字仿真验证所提出复合控制策略

的正确性。 姿态控制及控制分配系统结构如图 １
所示。

图 １　 空天飞行器姿态控制系统结构

本文仿真选取再入飞行初期某阶段。 初始条件

如下：
高度 ｈ０ ＝ ６５ ｋｍ， 速度 Ｖ０ ＝ ６ ８００ ｍ ／ ｓ，Ω０ ＝

－ １７．２° １．７° １１．５°[ ] Ｔ，ｐ０ ＝ ｑ０ ＝ ｒ０ ＝ ０° ／ ｓ，跟踪指

令 Ωｄ ＝ ０° ０° ０°[ ] Ｔ。 神经网络节点数 Ｎ ＝ ７，滑
模面参数：χ ＝ ０．３，χ １ ＝ ０．４。 有限时间滑模控制器参

数：λ ＝ ０．７５，γ ＝ ０．９５，ｋ１ ＝ ｄｉａｇ（１０ １０ １０），ｋ２ ＝
ｄｉａｇ（１０ ３０ １０）。 空天飞行器 惯 性 矩 阵 Ｉ ＝

·６３５·
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Ｉ０ ＋ ΔＩ，参数不确定性 ΔＩ ＝ １０％Ｉ０，再入段过程中慢

时变外部干扰 ｄ 如下所示

Ｉ０ ＝
５８８ ７９１ ０ － ２４ ２４２

０ １ ３０３ ２１２ ０
－ ２４ ２４２ ０ １ ５３４ １６４

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｋｇ·ｍ２

ｄ ＝

０．４３ ＋ ０．２１ｃｏｓ πｔ
１６０

æ

è
ç

ö

ø
÷

０．９６ｃｏｓ πｔ
１６０

æ

è
ç

ö

ø
÷

１．１３ｓｉｎ πｔ
１６０

æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

Ｔ

× １０５ 　 Ｎ·ｍ

　 　 此空天飞行器有 ８ 个舵面和 １０ 个理想喷头，每
个喷头能产生 ３ ６００ Ｎ 恒定力。 气动舵面偏转约束

如下：升降副翼约束满足 － ３０° ≤ δ ｌｅｉ，δ ｒｅｉ ≤ ３０°，
－ ３０° ≤ δ ｌｅｏ，δ ｒｅｏ ≤３０°，襟翼约束满足 － ２０° ≤ δ ｌｆ，
δ ｒｆ ≤２０°，再入飞行过程中，若 ＡＳＶ飞行速度高于 ２．
５ 马赫，方向舵不启用，故方向舵舵偏 δ ｌｒ，δ ｒｒ 满足约

束
δ ｌｒ，δ ｒｒ ＝ ０ ｉｆ Ｍａ ＞ ２．５

－ ３０° ≤ δ ｌｒ，δ ｒｒ ≤ ３０° ｉｆ Ｍａ ≤ ２．５{ 。

分配矩阵 Ｄａｅｒｏ ＝
∂Ｍｘ

∂δ Ｔ

∂Ｍｙ

∂δ Ｔ

∂Ｍｚ

∂δ Ｔ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｔ

∈ Ｒ３×８，

其中，Ｍｘ，Ｍｙ，Ｍｚ 分别为三通道力矩，
∂Ｍｉ

∂δ
可以根据

气动数据表计算得出

Ｍｘ

Ｍｙ

Ｍｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
ｑＳｒｅｆｂＣ ｌ（β，Ｍａ，δ）

ｑＳｒｅｆ􀭰ｃＣｍ（α，β，Ｍａ，δ）
ｑＳｒｅｆｂＣｎ（β，Ｍａ，δ）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

式中， ｂ和􀭰ｃ分别是参考气动跨度和弦长；Ｓｒｅｆ 是ＲＬＶ
参考舵面面积；Ｃ ｌ，Ｃｍ 和Ｃｎ 是气动力矩系数，可由迎

角、侧滑角、马赫数和气动舵面的非线性拟合函数计

算得出。
ＲＣＳ 安装矩阵 ＤＲＣＳ 由文献［２１］给出，如下所示

ＤＲＣＳ ＝
０ － ２ ０４７ １１ ６１８ － ６ ９０８ ０

－ ４９７ ０ － ９ ４６１ １１ ７９１ － ４９７
１９ ８８５ － １５ ７１４ － ９ ４５９ － １１ ７９１ － １９ ８８５

é

ë

ê
ê
êê

２ ０５２ － １１ ６１７ ６ ９０８ ０ ０
０ － ９ ４５９ １１ ７９１ － ４９７ － ４９７

１５ ７１４ ９ ４５９ １１ ７９１ － １９ ８８５ １９ ８８５

ù

û

ú
ú
úú

Ｎ·ｍ

仿真结果如图 ２～１０ 所示。 图 ２ 和图 ３ 分别为 ＡＳＶ
跟踪目标姿态角时姿态角误差和姿态角速率误差。
从图 ２～３ 可见，所设计的有限时间滑模控制器完成

了 ＡＳＶ 的姿态跟踪，且跟踪误差在 ５ ｓ 左右收敛至

０ 附近。 图 ４ 为神经网络对外部扰动的估计值，从
图中可以看出，神经网络能够快速对扰动进行估计，
在 ４ ｓ 左右估计值跟踪上扰动值，估计效果较好。

图 ２　 姿态角跟踪误差

图 ３　 姿态角速率跟踪误差

图 ４　 ＲＢＦ 神经网络对广义扰动的估计

·７３５·
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图 ５～９ 是 ＡＳＶ 跟踪目标姿态角时的舵面偏转

和 ＲＣＳ 喷头开关状态。 可以看到，在姿态跟踪过程

初期舵偏较大，升降副翼和襟翼都达到偏转饱和状

态。 因此 ＲＣＳ 系统作用产生额外的控制力矩以弥

补总控制力矩的不足。 ４ ｓ 左右时，当气动舵面能提

供足够的控制力矩时，ＲＣＳ 系统停止作用，喷头关

闭。 图 １０ 是直接力 ／气动力复合控制策略下姿态角

跟踪曲线与无 ＲＣＳ 作用，仅在气动力作用下姿态角

跟踪曲线对比，可以明显看出，仅靠气动舵面偏转不

仅不能实现姿态角的准确跟踪，甚至产生发散，而
ＲＣＳ 的使用可提高系统稳定性，保证良好的跟踪性

能，由此可见，复合控制策略实现了姿态角的精确

跟踪。
图 ５　 外侧升降副翼偏转

　 　 　 　 　 图 ６　 内侧升降副翼偏转　 　 　 　 　 　 图 ７　 襟翼偏转 图 ８　 升降舵偏转

图 ９　 ＲＣＳ 喷头开关状态

图 １０　 有无 ＲＣＳ 作用下姿态角曲线对比

·８３５·
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５　 结　 论

１） 本文针对空天飞行器再入段姿态模型，研究

了直接力 ／气动力复合控制系统有限时间收敛问题。
在建立简化 ＡＳＶ 数学模型后，提出一种基于 ＲＢＦ
神经网络的有限时间滑模控制方法，实现了姿态跟

踪误差实际有限时间收敛。
２） 在此基础上，设计了以非线性二次规划和混

合整数线性规划实现的气动力 ／直接力复合控制分

配策略，将虚拟控制输入分别映射到气动舵面和直

接力装置。
３） 仿真结果说明，该复合控制策略能有效实现

姿态角的准确跟踪。
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