
２０２０ 年 ６ 月

第 ３８ 卷第 ３ 期

西 北 工 业 大 学 学 报

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
Ｊｕｎｅ
Ｖｏｌ．３８

２０２０
Ｎｏ．３

ｈｔｔｐｓ： ／ ／ ｄｏｉ．ｏｒｇ ／ １０．１０５１ ／ ｊｎｗｐｕ ／ ２０２０３８３０６６８

收稿日期：２０１９⁃０９⁃０９
作者简介：朱海洋（１９９５—），北京宇航系统工程研究所硕士研究生，主要从事运载火箭姿态系统总体设计及智能控制研究。

适应有限故障的运载火箭神经网络自适应容错控制

朱海洋１， 吴燕生２， 容易１， 秦旭东１， 陈宇１

（１．北京宇航系统工程研究所， 北京　 １０００７６； ２．中国航天科技集团有限公司， 北京　 １０００４８）

摘　 要：针对运载火箭推力下降或伺服机构卡死等有限故障，提出了一种基于径向基神经网络（ｒａｄｉａｌ
ｂａｓｉｓ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋ，ＲＢＦＮＮ）的自适应容错姿态控制方法。 该方法在有限故障动力学模型基

础上，采用极点配置设计基线控制器，使用 ＲＢＦＮＮ 在线辨识模型的故障参数和不确定干扰，最后基于

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 理论设计自适应容错控制律对故障模型和干扰进行补偿。 仿真结果表明，在有限故障工况

下，该方法与传统 ＰＤ 方法相比，对故障具有较好的自适应能力，并能满足姿态稳定和控制精度要求。
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　 　 运载火箭飞行过程中的故障容错能力［１⁃２］ 是提

高任务可靠性的重要手段。 而控制系统由于具有响

应快、容易发散等特点，因此是其首要解决的问题，
其容错能力体现在飞行过程中的箭上自主故障检

测、故障定位和故障隔离，即对有限故障［２］ 的适应

性。 文献［２］提出了运载火箭 ３ 种故障模式：①小

能量故障指飞行可控，可将有效载荷送入预定轨道，
基本不影响后续任务工程的故障；②中能量故障指

飞行可控，制导系统重规划将载荷送入偏置轨道，对
后续任务工程有一定影响的故障；③大能量故障指

飞行控制失稳、分离异常、爆炸等非预期飞行，任务

工程中止的故障。
本文将小、中能量故障统称为有限故障，具体分

为 ２ 类：①可反映在模型参数变化上的故障。 例如

单台伺服机构卡死失效、单台发动机推力异常下降

等单机故障，以及建模误差等广义故障；②其他未知

广义故障。 包括干扰、噪声等未建模项。
针对运载火箭有限故障，容错控制方法可分为

被动容错控制和主动容错控制方法。 传统包络设计

下 ＰＩＤ 控制即为被动容错控制方法，主动容错方法

可继续划分为 ２ 大类：一类是基于故障诊断与隔离

系统（ ｆａｕｌｔ ｄｉａｇｎｏｓｉｓ ａｎｄ ｉｓｏｌａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ，ＦＤＩ）的容

错控制方法，如针对伺服机构卡死故障，文献［３］提
出了一种控制指令重分配技术。 依据 ＦＤＩ［４］ 提供的

伺服机构卡死角度，建立控制重分配的线性规划模

型，采用单纯形法求解，保障姿控稳定。 此类方法缺

点为依赖 ＦＤＩ 提供故障数据，当 ＦＤＩ 诊断参数超差

较大或误报时，将使容错控制效果受限甚至影响控

制系统正常性能。
另一类是基于自适应控制的容错控制方法，无

需 ＦＤＩ。 文献［５］提出了基于 ＰＤ 和校正网络控制

的自适应增广控制方法（ ａｄａｐｔｉｖｅ ａｕｇｍｅｎｔ ｃｏｎｔｒｏｌ，
ＡＡＣ），在系统发生故障时，通过调整开环增益来适

应有限故障。 该方法仅调整 ＰＤ 控制增益，无法消

除故障影响和控制误差。 文献［６］针对运载火箭单

台发动机推力下降时姿控问题，提出了一种基于径

向基神经网络滑模容错姿态控制方法，可有效保证

姿控稳定和精度。 该方法引入了滑模控制项，存在

抖振问题，不利于工程应用。
神经网络具备对任意非线性连续函数的逼近能

力，可在线辨识模型故障参数和外界干扰，在航空航

天、机器人等领域取得了一定进展。 文献［７］设计

了 ＲＢＦＮＮ 与终端滑模结合的分散容错控制律，有
效解决了空间机器人执行机构部分失效故障；文献

［８］基于神经网络和技术，提出了基于神经网络观

测器的故障诊断方法，可有效估计特定故障。 但神

经网络观测器依赖于动力学模型，故不同故障需要

建立不同的神经网络观测器，且若存在较大的建模
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误差和未建模干扰，对诊断结果影响较大。
本文针对运载火箭有限故障，建立有限故障动

力学模型，设计了 ＲＢＦＮＮ 辨识器来辨识模型故障

项，再基于自适应控制理论推导了容错控制律，提高

运载火箭姿控系统的故障容错能力。

１　 动力学模型及控制问题描述

１．１　 有限故障模型

假设基于先验知识，所建立运载火箭动力学系

统名义模型描述为Φ０，实际模型描述为 Φ ，那么有

Φ ＝ Φ０ ＋ ΔΦ （１）
式中， ΔΦ 指有故障假设下，名义模型与实际模型之

间的偏差，可分解为两部分

ΔΦ ＝ ΔΦ１ ＋ ΔΦ２ （２）
式中： ΔΦ１ 表示可反映在模型参数变化上的故障，
如单台发动机推力下降，则实际系统质量特性和控

制力特性均与名义模型Φ０ 产生差异；ΔΦ２ 表示未知

广义故障。 包括建模时用低阶系统近似高阶系统及

用线性模型代替非线性模型引入的误差和噪声干扰

等未建模误差。 注意 ２ 类故障均为加性故障［９］。
定义 １　 系统故障有限表示为：‖ΔΦ‖ ≤ ε，ε

为系统有限故障的能量上界。 即可用模型参数变化

表示的故障 ΔΦ１，满足 ‖ΔΦ１‖ ≤ ε１，ε１ 为模型参

数变 化 的 上 界。 广 义 故 障 ΔΦ２ 未 知 但 满 足

‖ΔΦ２‖ ≤ ε２，ε２ 为未知广义故障的上界。
有限故障本质即在火箭姿态控制能力范围内的

故障，不同型号火箭的 ε 不同［２］：如芯一级单台伺

服机构卡死，对于 ＣＺ⁃７ 火箭姿控影响要小于 ＣＺ⁃２Ｃ
火箭。 因为 ＣＺ⁃７ 火箭芯级的伺服机构数量多且芯

级助推联合摆动控制，其对于伺服机构故障的容错

能力更强。
１．２　 运载火箭有限故障动力学模型

以文献［４］中新一代运载火箭为研究对象，发
动机布局见图 １，２ 台芯级发动机做“十”字摆动，摆
角分别为 δｘｊ１，δｘｊ２，δｘｊ３δｘｊ４。 ４ 台助推发动机做切向摆

动，摆角分别为 δｚｔ１，δｚｔ２，δｚｔ３δｚｔ４。
芯级和助推发动机控制分配律均使用（３） 式，

且芯级和助推发动机同向同比例摆动［１０］

图 １　 发动机布局示意图
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式中： Ｄδ ＝ ［δϕ，δψ，δ γ］ Ｔ 表示助推或芯级发动机的

三通道等效摆角；δ ＝ ［δ １，δ ２，δ ３，δ ４］ 表示助推或芯

级的 ４ 台伺服机构实际摆角。
在忽略长周期的质心运动，且不考虑液体推进

剂晃动和箭体弹性振动，其姿态动力学的小偏差方

程为

Δϕ̈ ＋ ｂϕ
１ Δϕ̇ ＋ ｂϕ

２ Δϕ ＋ ｂϕ
３ δϕ ＝ 􀭺ＭＢＺ

－ ｂϕ
２ αω

Δψ̈ ＋ ｂψ
１ Δψ̇ ＋ ｂψ

２ Δψ ＋ ｂψ
３ δψ ＝ 􀭺ＭＢＹ

－ ｂψ
２ βω

Δγ̈ ＋ ｄγ
１ Δγ̇ ＋ ｄγ

３ δγ ＝ 􀭺ＭＢＸ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（４）
式中： Δϕ，Δψ，Δγ 分别为俯仰角、偏航角和滚动角；
αω，βω 为风攻角和风侧滑角；ｂϕ

１ ，ｂϕ
２ ，ｂϕ

３ ，ｂψ
１ ，ｂψ

２ ，ｂψ
３ ，

ｄγ
１ ，ｄγ

３为刚体动力学方程系数，具体意义参考文献

［１０］；􀭺ＭＢＸ
，􀭺ＭＢＹ

，􀭺ＭＢＺ
为结构干扰力矩项。

为方便推导，将上述模型改写为如下形式

ａ１Δϕ̈ ＋ ａ２Δϕ̇ ＋ ａ３Δϕ ＝ 􀭺ＭｄＺ
＋ δϕ （５）

式中： ａ１ ＝ － １
ｂϕ
３

，表征系统惯量的动力学系数；ａ２ ＝

－
ｂϕ
１

ｂϕ
３

，表征系统阻尼的动力学系数；ａ３ ＝ －
ｂϕ
２

ｂϕ
３

，表征

系统刚度的动力学系数；􀭺ＭｄＺ
＝
（ｂϕ

２ αω － 􀭺ＭＢＺ
）

ｂϕ
３

，表征

附加干扰的动力学系数。

·９６６·
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同理可以得到偏航和滚转通道的简化

ａ１Δϕ̈ ＋ ａ２Δϕ̇ ＋ ａ３Δϕ ＝ 􀭺ＭｄＺ
＋ δϕ

ｂ１Δψ̈ ＋ ｂ２Δψ̇ ＋ ｂ３Δψ ＝ 􀭺ＭｄＹ
＋ δψ

ｃ１Δγ̈ ＋ ｃ２Δγ̇ ＝ 􀭺ＭｄＸ
＋ δγ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（６）

　 　 忽略附加干扰动力学系数，将被控对象动力学

模型抽象为线性连续系统，可建立名义模型如下

Ｍ０ ｑ̈ ＋ Ｃ０ ｑ̇ ＋ Ｋ０ｑ ＝ ｕ （７）
式中： ｑ ＝ Δϕ Δψ Δγ[ ] 为状态向量；ｕ 为控制输

入向量，Ｍ０，Ｃ０，Ｋ０ 分别为表征模型惯量、阻尼和刚

度的系数矩阵。 表达式如下

Ｍ０ ＝
ａ１ ０ ０
０ ｂ１ ０
０ ０ ｃ１
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　 　 实际工程中准确 Ｍ，Ｃ，Ｋ 很难精确得到，可设

模型偏差 ΔＭ ＝Ｍ －Ｍ０，ΔＣ ＝Ｃ － Ｃ０，ΔＫ ＝Ｋ － Ｋ０。
可将有限故障定义如下

ΔΦ１ ＝ Ψ（ΔＭ，ΔＣ，ΔＫ）
ΔΦ２ ＝ ｄ{ （８）

式中： Ψ（ΔＭ，ΔＣ，ΔＫ） 表示模型偏差至 ΔΦ１ 的映

射关系；ｄ 表示噪声干扰等广义故障的动力学右函

数项。
综上，可建立运载火箭有限故障动力学模型

Ｍ０ ｑ̈ ＋ Ｃ０ ｑ̇ ＋ Ｋ０ｑ ＝ ｕ ＋ ΔΦ
ΔΦ ＝ ΔΦ１ ＋ ΔΦ２

ΔΦ１ ＝ － （ΔＭｑ̈ ＋ ΔＣｑ̇ ＋ ΔＫｑ）
ΔΦ２ ＝ ｄ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（９）

由此，本文的控制目标可描述为：针对运载火箭动力

学模型（９）式，当满足定义（１）有限故障发生时，设
计控制律 ｕ，使得闭环系统状态稳定，即ｌｉｍ

ｔ→∞
ｑ→ ｑｄ。

２　 基线控制器设计

首先针对不考虑故障的名义模型（７），采用极

点配置思想，设计基线控制器。 设 ｅ ＝ ｑ － ｑｄ，ｅ̇ ＝ ｑ̇ －
ｑ̇ｄ，如果模型精确，那么控制律可设计为

ｕ１ ＝ Ｍ０（ ｑ̈ｄ － ｋｖ ｅ̇ － ｋｐｅ） ＋ Ｃ０ ｑ̇ ＋ Ｋ０ｑ （１０）
　 　 将控制律（１０）式代入模型（７）式，得到误差

系统

ｅ̈ ＋ ｋｖ ｅ̇ ＋ ｋｐｅ ＝ ０ （１１）
　 　 调整合适的 ｋｖ，ｋｐ 即可配置误差系统极点，使
系统稳定且性能满足要求。

考虑有限故障动力学模型，将控制律（１０） 式代

入模型（９） 式，得到

ｅ̈ ＋ ｋｖ ｅ̇ ＋ ｋｐｅ ＝ Ｍ －１
０ ΔΦ （１２）

　 　 设 ｘ ＝ ｅ ｅ̇( ) ，将新的误差系统右函数未知项

记为 ｆ（ｘ） ＝ Ｍ －１
０ ΔΦ。 由有限故障定义，且实际物理

系统的Ｍ －１
０ 必有界，所以 ｆ（ｘ） 亦有界。 则可将误差

系统（１２） 式记为

ｘ̇ ＝ Ａｘ ＋ Ｅｆ（ｘ） （１３）

式中， Ａ ＝
０ Ｉ

－ ｋｐ － ｋｖ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，Ｅ ＝

０
Ｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，Ｉ 为单位阵。

假设 ｆ（ｘ） 为已知，则修正的控制律为

　 ｕ ＝ Ｍ０（ ｑ̈ｄ － ｋｖ ｅ̇ － ｋｐｅ） ＋ Ｃ０ ｑ̇ ＋ Ｋ０ｑ － ΔΦ （１４）
　 　 将修正的控制律（１４） 式代入实际模型，即可得

到稳定的误差系统（１１） 式。 所以需要对误差系统

右函数未知项 ｆ（ｘ） 进行辨识，从而在控制律中实现

对 ｆ（ｘ） 的补偿。

３　 ＲＢＦＮＮ 辨识器设计

ＲＢＦＮＮ 采用高斯基函数，学习速度快并避免局

部极小问题，适合于实时控制。 ＲＢＦＮＮ 的结构

φ（Ｘ） ＝ ｅｘｐ － ‖Ｘ － ｎ‖２

２ｂ２
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｆ（Ｘ，Ｗ） ＝ Ｗ∗Ｔφ（Ｘ）

ì

î

í

ïï

ïï

（１５）

式中： Ｘ为网络的输入向量；三通道的输入向量Ｘ分

别为［Δϕ̇，Δϕ］， ［Δψ̇，Δψ］， ［Δγ̇，Δγ］；φ（Ｘ） 为网

络的高斯基函数输出；Ｗ∗Ｔ 为神经网络的理想权值

向量；ｎ和 ｂ（ｂ ｊ ＞ ０） 分别为隐含层神经元的中心值

向量和宽度向量；ｊ 为网络隐含层的第 ｊ 个节点；
Ｆ（Ｘ，Ｗ） 为网络输出向量。 其中理想权值 Ｗ∗Ｔ 是

为便于推导分析人为构造的，假设如下：
假设 １　 输入向量 Ｘ∈ Ｕｃ，Ｕｃ ⊂ Ｒｎ 是紧集，表

示 Ｘ可行空间；且权值向量可行域 Ωｆ 满足条件 Ωｆ ＝

｛Ｗ^ ｜ ‖Ｗ^‖≤Ｍ，Ｍ∈Ｒ ＋｝，则ＲＢＦＮＮ理想权值定

义为 Ｗ∗Ｔ ＝ ａｒｇ ｍｉｎ
Ｗ^∈Ωｆ

［ ｓｕｐ
Ｘ∈Ｕｃ

｜ ｆ（ｘ，ｄ，ｔ） － ｆ^（ｘ，ｄ，ｔ） ｜ ］，

神经网络理想逼近值表示为Ｆ（Ｘ，Ｗ）＝Ｗ∗Ｔφ（Ｘ）。
假设 ２　 存在神经网络的理想逼近连续有界输

出 Ｆ^（Ｘ，Ｗ∗）＝Ｗ∗Ｔφ（Ｘ），针对非常小的ε ０ ∈Ｒ，使

得 Ｆ^（Ｘ，Ｗ∗） 与真实值 Ｆ 存在如下关系

·０７６·
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‖Ｆ^（Ｘ，Ｗ∗） － Ｆ‖∞ ≤ ε０ （１６）
　 　 综合上述假设，采用 ＲＢＦＮＮ 逼近模型右函数

未知项 ｆ（ｘ） ，则误差系统（１３）式可写为

ｘ̇ ＝ Ａｘ ＋ Ｅ［ ｆ^（ｘ，Ｗ∗） ＋ η］ （１７）
式中， η 为神经网络的理想逼近误差，即 η ＝ ｆ（ｘ） －
ｆ^（ｘ，Ｗ∗）。 由假设 ２ 可知逼近误差 η 有界，其界为

η ０ ＝ ｓｕｐ‖ｆ（ｘ） － ｆ^（ｘ，Ｗ∗）‖。

４　 自适应容错控制器设计与分析

４．１　 控制器形式

控制器由基线控制器 ｕ１ 和 ＲＢＦＮＮ辨识补偿控

制器 ｕ２ 两部分构成

ｕ ＝ ｕ１ ＋ ｕ２

ｕ１ ＝ Ｍ０（ ｑ̈ｄ － ｋｖ ｅ̇ － ｋｐｅ） ＋ Ｃ０ ｑ̇ ＋ Ｋ０ｑ

ｕ２ ＝ － Ｍ０ ｆ^（ｘ，Ｗ^）

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１８）

式中， ｆ^（ｘ，Ｗ^）ａ 为 ＲＢＦＮＮ 对实际 ｆ（ｘ） 辨识值。 表

达式如下

ｆ^（ｘ，Ｗ^） ＝ Ｗ^Ｔφ（ｘ）

Ｗ^ ＝ γφ（ｘ）ｘＴＰＥ{ （１９）

式中： Ｐ 为正定矩阵；γ 为 ＲＢＦＮＮ 权值更新增益。
图 ２ 为控制架构。

图 ２　 神经网络自适应容错控制器架构

４．２ 稳定性分析

定理 １　 考虑（９）式所示的运载火箭有限故障

动力学系统，在满足有限故障的定义 １ 和假设 １，２
的条件下，采用（１５）式的 ＲＢＦＮＮ 来逼近系统右函

数的 ｆ（ｘ） 项，ＲＢＦＮＮ 权值采用（１９）式进行调节，采
用（１８）式的自适应容错控制器，能够保证闭环系统

内部信号有界，闭环系统渐进稳定。
证明 　 将控制器 （ １８） 式代入实际模型 （ ９）

式，得
Ｍ０ ｑ̈ ＋ Ｃ０ ｑ̇ ＋ Ｋ０ｑ ＝ Ｍ０（ ｑ̈ｄ － ｋｖ ｅ̇ － ｋｐｅ） ＋

　 Ｃ０ ｑ̇ ＋ Ｋ０ｑ － Ｍ０ ｆ^（ｘ，Ｗ^） ＋ ΔΦ （２０）
两边同时减去 Ｍ０ ｑ̈ ＋ Ｃ０ ｑ̇ ＋ Ｋ０ｑ ，得

ｅ̈ ＋ ｋｖ ｅ̇ ＋ ｋｐｅ ＝ ｆ（ｘ） － ｆ^（ｘ，Ｗ^） （２１）
采用系统（１３）式的状态变量，可将（２１）式记为

ｘ̇ ＝ Ａｘ ＋ Ｅ「 ｆ（ｘ） － ｆ^（ｘ，Ｗ^⌉ （２２）
对于 ｆ（ｘ） 和 ｆ^（ｘ，Ｗ） ，有

ｆ（ｘ） － ｆ^（ｘ，Ｗ^） ＝

　 ｆ（ｘ） － ｆ^（ｘ，Ｗ∗） ＋ ｆ^（ｘ，Ｗ∗） － ｆ^（ｘ，Ｗ^） ＝

　 η ＋ Ｗ∗Ｔφ（ｘ） － Ｗ^Ｔφ（ｘ） ＝ η ＋ 􀮃ＷＴφ（ｘ）（２３）
式中， 􀮃Ｗ ＝ Ｗ∗ － Ｗ^Ｔ，则 􀮃Ｗ ＝ － Ｗ^。

定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ ＝ １
２
ｘＴＰｘ ＋ １

２γ
‖􀮃Ｗ‖２

Ｆ，（γ ＞ ０） （２４）

式中， γ ＞ ０。
由于矩阵 Ａ 特征值实部为负，则存在正定阵 Ｐ

和 Ｑ ，满足如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 方程

ＰＡ ＋ ＡＴＰＴ ＝ － Ｑ （２５）
定义 ２

‖Ｒ‖２
Ｆ ＝ ∑

ｉ，ｊ
｜ ｒｉ，ｊ ｜ ２ ＝ ｔｒ（ＲＲＴ） ＝ ｔｒ（ｐＲＴＲ）

（２６）
式中， ｔｒ（·） 为矩阵 Ｒ 的迹，则根据迹的定义，有

‖􀮃Ｗ‖２
Ｆ ＝ ｔｒ（􀮃ＷＴ􀮃Ｗ） （２７）

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数导数为

Ｖ̇ ＝ １
２
［ｘＴＰｘ̇ ＋ ｘ̇ＴＰｘ］ ＋ １

γ
ｔｒ（􀮃ＷＴ􀮃Ｗ） ＝

　 １
２
［ｘＴ（ＰＡ ＋ ＡＴＰ）ｘ ＋ （ｘＴＰＥ􀮃ＷＴφ（ｘ） ＋ ｘＴＰＥη ＋

　 φＴ（ｘ）􀮃ＷＥＴＰｘ ＋ ηＴＥＴＰｘ）］ ＋ １
γ
ｔｒ（􀮃ＷＴ􀮃Ｗ） ＝

　 － １
２
ｘＴＱｘ ＋ φＴ（ｘ）􀮃ＷＥＴＰｘ ＋ ηＴＥＴＰｘ ＋ １

γ
ｔｒ（􀮃ＷＴ􀮃Ｗ）

（２８）
式中： ＰＴ ＝ Ｐ；ｘＴＰＥ􀮃ＷＴφ（ｘ） ＝ φＴ（ｘ）􀮃ＷＥＴＰｘ；
ｘＴＰＥη ＝ ηＴＥＴＰｘ。

运载火箭的简化刚体姿态动力学模型（６） 式为

３个二阶系统，则［􀮃ＷＴφ（ｘ）］ Ｔ 为 １ × ３向量，ＥＴＰｘ为

３ × １ 向量， 则 φＴ（ｘ）􀮃ＷＥＴＰｘ 为一实数， 且等于

ＥＴＰｘφＴ（ｘ）􀮃Ｗ 的主对角元素之和，则（２９） 式成立

φＴ（ｘ）􀮃ＷＥＴＰｘ ＝ ｔｒ［ＥＴＰｘφＴ（ｘ）􀮃Ｗ］ （２９）
则

Ｖ̇ ＝ － １
２
ｘＴＱｘ ＋ １

γ
ｔｒ（γＥＴＰｘφＴ（ｘ）􀮃Ｗ ＋ 􀮃ＷＴ􀮃Ｗ） ＋

　 ηＴＥＴＰｘ （３０）
由 ＲＢＦＮＮ 权值更新律（１９）式，可取自适应律为

·１７６·
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􀮃ＷＴ ＝ － Ｗ^Ｔ ＝ － γＥＴＰｘφＴ（ｘ） （３１）
将（３１）式代入（３０）式，可得

Ｖ̇ ＝ － １
２
ｘＴＱｘ ＋ ηＴＥＴＰｘ （３２）

由已知 ‖ηＴ‖ ≤ η０，‖Ｂ‖ ＝ １
　 　 设 λｍｉｎ（Ｑ） 为矩阵 Ｑ特征值的最小值，λｍａｘ（Ｐ）
为矩阵 Ｐ 特征值的最大值，则

Ｖ̇ ≤－ １
２
λｍｉｎ（Ｑ）‖ｘ‖２ ＋ η０λｍａｘ（Ｐ）‖ｘ‖ ＝

　 － １
２
‖ｘ‖［λｍｉｎ（Ｑ）‖ｘ‖ － ２η０λｍａｘ（Ｐ）］　

（３３）

要使 Ｖ̇≤０，需要λｍｉｎ（Ｑ） ≥
２λｍａｘ（Ｐ）η ０

‖ｘ‖
。 由于当且

仅当 ｘ ＝
２λｍａｘ（Ｐ）
λｍｉｎ（Ｑ）

时，Ｖ̇ ＝ ０，即当 Ｖ̇ ≡ ０ 时，ｘ ≡

２λｍａｘ（Ｐ）
λｍｉｎ（Ｑ）

。 根据 ＬａＳａｌｌｅ 不变性［１１］ 原理，闭环系统

为渐进稳定，即当 ｔ → ∞ 时，ｘ →
２λｍａｘ（Ｐ）
λｍｉｎ（Ｑ）

，系统的

收敛速度取决于 λｍｉｎ（Ｑ）。 可见，当 Ｑ 的特征值越

大，Ｐ的特征值越小，神经网络建模误差 η 的上界 η ０

越小，则 ｘ 的收敛半径越小，跟踪效果越好。
由于 Ｖ≥０，Ｖ̇≤０，则当 ｔ→∞ 时，Ｖ有界，从而

􀮃Ｗ 有界。

５　 仿真分析

以火箭助推飞行段为例，进行 ３ 种故障工况的

仿真，并与传统 ＰＤ 控制器对比。
５．１　 控制律参数

·ＰＤ 控制器参数

采用标称工况时三通道的 ＰＤ 参数

Ｋϕ
ｐ Ｋϕ

ｄ Ｋγ
ｐ Ｋγ

ｄ[ ] ＝ ０．８ ０．４ ０．５ ０．２[ ]

Ｋψ
ｐ ＝ Ｋϕ

ｐ ，Ｋψ
ｄ ＝ Ｋϕ

ｄ
{

（３４）
　 　 ·神经网络自适应容错控制律参数

三通道基线控制器参数设置

α ＝ １．５，ｋｐ ＝ α２， ｋｖ ＝ ２α， Ｑ ＝
２ ０
０ ２

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （３５）

　 　 ＲＢＦＮＮ 选定 ７ 个网络节点，其权值更新增益取

γ ＝ ６０，根据网络输入 Ｘ 的实际范围来设计高斯基

函数的参数

ｂ ｊ ＝ ０．５，ｊ ＝ １，２，…７
ｎ ＝
－ ０．１５ － ０．１０ － ０．０５ ０ ０．０５ ０．１０ ０．１５
－ ０．１５ － ０．１０ － ０．０５ ０ ０．０５ ０．１０ ０．１５

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（３６）

表 １　 仿真工况汇总

序号 故障类型 仿真目的 验证结论

１ 建模偏差
验证出现较大建模偏差 ΔΦ１ 的工况，同时考

虑附加干扰等广义故障 ΔΦ２

ＰＤ 控制器控制精度差，本文方法可消除控

制误差

２ １ 台伺服机构卡死
验证单台伺服机构卡死故障 ΔΦ１ 工况，同时

考虑附加干扰等广义故障 ΔΦ２

ＰＤ 控制器失效发散，本文方法可保证控制

精度

３ １ 台芯级发动机关机
验证芯级 １ 台发动机推力下降 ΔΦ１ 工况，同

时考虑附加干扰等广义故障 ΔΦ２

ＰＤ 控制器失效发散，本文方法可保证控制

精度

５．２　 仿真结果

表 １ 给出了 ３ 种仿真工况汇总。 仿真发现 ＰＤ
控制器可适应较小广义故障，第一种工况， ｜ ΔΦ ｜ ＜
０．０４，ＰＤ 控制器仅控制性能变差，但并未失效。 后 ２
种工况， ｜ ΔΦ ｜ ｍａｘ ＞ ０．１，ＰＤ控制器失效发散。 本文

方法在 ３ 种工况下性能良好，故障适应能力明显优

于 ＰＤ 控制器。
５．３　 工况 １———建模偏差

考虑建模偏差较大的情形，并且考虑外界附加

干扰等未建模误差 ΔΦ２，其中模型偏差设置如下

ΔＭ ＝ ０．５·Ｉ·Ｍ０

ΔＣ ＝ ０．５·Ｉ·Ｃ０， ΔＫ ＝ － ０．１·Ｉ·Ｋ０

　 　 以俯仰通道为例，仿真结果如图 ３ 至 ５ 所示。
由图 ３ 可知，ＰＤ 控制器可以使系统稳定，但整体控

制误差较大，在穿越大风区后，由于附加干扰减小，
最终俯仰角偏差稳定在 ２° ～ ２．５°之间。 本文方法控

制效果较为稳定，误差控制在 ０．２°以内，效果理想。
主要原因为 ＲＢＦＮＮ 实时辨识 ΔΦ，并闭环补偿，保
证了闭环系统稳定和性能。

·２７６·
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图 ３　 姿态角偏差对比图　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ４　 通道等效摆角对比图

图 ５　 神经网络对 ΔΦ 逼近情况

５．４　 工况 ２———单台伺服机构卡死故障

设置助推伺服机构 ２ 分机在 ５０ ｓ 时卡死 ５°，且
考虑附加干扰等广义故障 ΔΦ２。

助推 ２ 分机卡死，理论上对俯仰通道和滚转通

道影响较大。 从图 ６ 的仿真结果上可以发现，ＰＤ 控

制的系统俯仰通道失效，且滚转通道角偏差也较大，
图 ７ 为助推 ４ 台伺服机构实际摆角变化情况。

本文 方 法 可 保 证 控 制 稳 定 和 性 能。 因 为

ＲＢＦＮＮ 将伺服机构卡死引起的动力学模型变化进

行了有效辨识，并接入控制回路闭环补偿，通过图 ８
可看出 ＲＢＦＮＮ 辨识效果良好，除了伺服机构卡死

初期的动力学系统抖振阶段，辨识值在幅值和相位

上均能较好跟踪真实值。

　 　 　 　 　 　 　 　 图 ６　 姿态角偏差对比图 图 ７　 助推 ４ 台伺服机构摆角对比图

·３７６·
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图 ８　 神经网络对 ΔΦ 逼近情况

５．５　 工况 ３———单台发动机推力下降

设置芯级 １ 号发动机在助推飞行段 ９０ ｓ 时推

力损失 １００％，其他发动机正常工作，且考虑附加干

扰等广义故障 ΔΦ２，仿真结果如图 ９ 至 １１ 所示。
仿真结果表明，在单台发动机推力下降故障下，

对于俯仰和偏航通道影响较大，因为俯仰通道的广

义故障 ΔΦ２ 与推力下降故障 ΔΦ１ 符号相反，初期产

生一定的抵消作用，而偏航通道的 ΔΦ１ 和 ΔΦ２ 则符

号相同，所以 ＰＤ 控制的偏航通道首先失效。 本文

方法可将姿态角偏差控制在 １° 以内。 在 ９０ ｓ 发生

故障时，动力学中的模型广义故障项 ΔΦ 变化剧烈，
ＲＢＦＮＮ 仍能较好辨识逼近，这使得姿态控制系统能

够有效消除故障影响。

图 ９　 姿态角偏差对比图　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １０　 通道等效摆角对比图

图 １１　 神经网络对 ΔΦ 逼近情况

６　 结　 论

针对运载火箭有限故障，本文提出了一种基于

ＲＢＦＮＮ 的自适应容错姿态控制方法。 使用 ＲＢＦＮＮ
在线辨识并补偿模型故障参数和不确定干扰，仿真

结果表明，在建模偏差较大、单台伺服机构卡死和芯

级单台发动机推力下降 ３ 种故障工况下，与 ＰＤ 控

制器相比，本文方法可保证姿控稳定和控制精度。
其中发动机推力下降故障会使弹道与标准设计弹道

偏差较大，使得在标准弹道附近线性化的姿态动力

学模型不准确，所以本文下一步将重点研究在动力

故障下，制导和姿控系统联合容错重构技术。

·４７６·
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