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RLV双环滑模RCS/气动舵复合控制器设计
余光学,程 兴,耿光有

(北京宇航系统工程研究所,北京100076)

摘 要:针对可重复使用运载器 (RLV)再入飞行强非线性、快时变特性和多种控制模式给姿

态控制器设计带来的困难和挑战,提出了一种双环滑模反作用控制系统 (RCS)/气动舵复合控

制器设计方案。首先建立了RLV再入飞行的数学模型,基于时标分离原理,设计了快、慢双环

回路控制系统,并采用滑模控制律 (SMCL)获得控制力矩指令;所设计的RCS/气动舵复合控

制器,由控制分配将控制力矩指令分别映射成RCS推力器执行的开关指令和气动舵面偏转指令,
采用链式递增融合协调气动舵与RCS的复合控制。仿真结果表明,双环滑模RCS/气动舵复合控

制器能较好地完成姿态跟踪控制,有效地节省RCS燃料,实现了气动舵面与RCS的协调控制。
控制方案也能用于再入飞行器或空天飞机的控制系统设计。

收稿日期:2017-11-03 修订日期:2018-07-14
作者简介:余光学 (1986-),男,博士,工程师,主要研究方向为运载器制导、控制与动力学。

E-mail:yuguangxue123@126.com

关键词:再入;反作用控制系统;滑模控制律;控制分配;链式递增融合

     中图分类号:V448.22 文献标志码:A 文章编号:2096-4080 (2018)06-0042-08

ARLVDual-loopSlidingModeRCS/Aerosurfaces
CompoundControllerDesign

YUGuangxue,CHENGXing,GENGGuangyou

(BeijingInstituteofAstronauticalSystemsEngineering,Beijing100076,China)

Abstract:Thereusablelaunchvehicle(RLV)featuresnonlinear,fasttime-varyingcharacteristics
andmultiplecontrolmodes,whichchallengeattitudecontrolintask-adaptabilitygreatly.Adual-
loopslidingmodeReactionControlSystem (RCS)/Aerosurfacescompoundcontrollerschemeis
presented.Firstly,thedynamicmodelwasestablishedfortheRLVwhichisequippedwithReac-
tionControlSystem (RCS)andaerosurfaces.Secondly,fastandslowloopscontrolsystemwas
designedbasedontime-scaleseparatetheory.SlidingModeControlLaw (SMCL)wasimplemen-
tedtogeneratecontrolmomentcommands.Thirdly,thecontrolmomentcommandsweremapped
intothrustersandaerodynamiceffectors􀆳commandsbycontrolallocationmodule.Finally,daisy-
chaincombinationmethodwasappliedtodealwiththeharmonizationproblemoftheRCSand
aerosufaces.Simulationresultshowsthatthecompoundcontrolschemecouldmeettheattitude
trackingperformancerequirements.Moreover,italsoshowsthatthedual-loopslidingmodeRCS/

AerosurfacescompoundcontrollercouldsaveRCSfueleffectivelyandachievescoordinatedcontrol
betweenRCSandaerosurfaces.Thecontrolschemecanalsobeusedinotherreentryvehiclesor
aerospaceplanes.
Keywords:Reentry;ReactionControlSystem(RCS);SlidingModeControlLaw(SMCL);Con-
trolallocation;Daisy-chaincombination
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0 引言

从航天飞机到X-37B,各种可重复使用运载器

(ReusableLaunchVehicle,RLV)具备从轨道返

回的能力,随着空间利用的需求与技术的进步,
未来RLV具有重大的发展前景[1]。RLV再入返回

跨越临近空间,跨空域、大包线、多操作面等特

性使得其运动建模与控制面临着极大的挑战,飞

行控制技术是众多的技术难题之一[2]。RLV再入

返回一般由反作用控制系统 (ReactionControl
System,RCS)与气动舵来实现姿态控制。控制系

统作为运行中枢,要完成飞行器姿态跟踪控制,
涉及多种控制模式与控制策略,这给控制器的设

计带来了困难和挑战[3-4]。
由于飞行速度和高度快速变化,加之强非线

性与强耦合特性,姿态控制系统应用小扰动线性

化方法结合PID控制器的设计受到局限[5]。同时,
多操纵机构协调和冗余控制使得RLV再入返回复

合控制研究成为突出的需求。对此,提出了一种

双环滑模RCS/气动舵复合控制器设计方案,仿真

验证了双环滑模 RCS/气动舵复合控制器的有效

性,探究了RLV再入飞行姿态控制策略。

1 RLV再入姿控建模

作为典型的升力式再入,要满足低速、跨声

速小攻角和高超声速大攻角的气动力、气动热要

求,满足在轨道上和大气层内飞行所需的热防护

的要求,以及无动力再入飞行和着陆的气动性能、
稳定性和操作性要求[6]。如图1 (a)所示[7],建

立的RLV气动外形采用了机翼-升力体布局,由气

动舵和RCS进行操纵,气动舵包括左右升降副翼,
机身襟翼和方向舵。为了完成轨道机动、精确定

向和交汇对接等任务,飞行器前部和尾部都安装

RCS,图1 (b)是其尾部RCS推力器的布置,其

中数字标记为RCS姿控喷管的编号,再入返回过

程使用尾部RCS和气动舵面完成姿态控制。
姿控参数α、β、μ 分别为攻角、侧滑角和倾

侧角,p、q、r 分别为滚转、俯仰和偏航角速率。

RLV再入飞行时,姿态角速率比姿态角运动要快,
基于奇异摄动理论[8],状态变量时标分离后,将

姿态角速率分为一组,用ω 表示,称为快状态;
将姿态角分为一组,用Ω表示,称为慢状态。基于

(a)RLV三视图

(b)RCS推力器布局

图1 RLV气动外形

Fig.1 AerodynamicconfigurationofRLV

RLV再入飞行数学模型[9],建立仿射线性化姿控

模型如下,其中M 为三通道的姿控力矩。令
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从而有

Ω̇ =fs +gsω (1)

ω̇=ff +gfM (2)
其中,

fs =

1
MVcosβ

(-L+Mgcosγcosμ)

1
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其中,D、L、Y 分别为速度系下飞行器所受到

的阻力、升力和侧力;l、m、n 分别为机体系下的

滚转力矩、俯仰力矩和偏航力矩。且有l=lA +
lR,m=mA+mR,n=nA+nR,lA、mA、nA 分别

为气动舵面产生的滚转、俯仰、偏航力矩;lR、

mR、nR 分别为RCS产生的滚转、俯仰、偏航力矩。

2 双环滑模姿态控制方案

采用滑模控制律 (SlidingModeControlLaw,

SMCL),由时标分离原理,先对姿态角动态 (慢
状态动态)设计所需要的姿态角速率指令,称为

慢回路滑模控制律;再由姿态角速率动态 (快状

态动态)设计所需要的控制力矩,称为快回路滑

模控制律。快回路是慢回路的内环,若二者频带

相差3~5倍,在设计与分析慢回路时可将快回路

动态特性近似忽略[10]。

2.1 滑模控制律设计

令Ωc、ωc、Μc 分别为慢、快状态的指令和

控制力矩指令,完成对姿态指令Ωc 的跟踪,由慢

状态动态式 (1)设计姿态角速率指令ωc。 对姿

态角速率指令ωc 的跟踪,由快状态动态式 (2)

设计控制力矩指令Mc。
由式 (1)、式 (2)可知,RCS和气动舵作动

后,姿态角速率立即变化;补偿作用于慢状态的

非线性项fs 后,姿态角Ω 的动态受控制;进而可

以由慢动态设计中间控制量ωc。 对于慢状态动

态,构造Lyapunov函数

V1=
1
2
(Ωc -Ω)Τ(Ωc -Ω) (3)

V̇1=(̇Ωc -Ω̇)Τ(Ωc -Ω) (4)
为保证稳定,设计慢动态滑模控制律为

ωc =g-1
s [-fs +Ω̇c +ks(Ωc -Ω)+

ρs

λs
sat(λs(Ωc -Ω))]

(5)

其 中 ks =diag(ks,α,ks,β,ks,μ), ks,α、

ks,β、ks,μ 均大于0,用于设计慢回路的带宽。且

ρs = diag(ρs1,ρs2,ρs3),λs = diag(λs1,λs2,

λs3),ρs1、ρs2、ρs3 与λs1、λs2、λs3 均大于0,用

于调节系统外环响应动态。因为det(gs)=-secβ
≠0,故gs 可逆,控制律式 (5)是有效的。令

eΩ =Ωc -Ω (6)
则系统闭环姿态角误差的动态为

ėΩ + ks +ρs

λs
sat[λs(Ωc -Ω)]{ }eΩ =0 (7)

且V1=
1
2e

Τ
ΩeΩ>0,̇V1≤-eΤΩkseΩ<0,当eΩ≠

0,故系统闭环渐进稳定。
同样,设计快状态滑模控制律为

Mc =g-1
f -ff +̇ωc +kf(ωc -ω)+{

ρf

λf
sat[λf(ωc -ω)]}

(8)

其中,kf =diag(kf,p,kf,q,kf,r),kf,p、

kf,q、kf,r 均大于0,用于设计快回路的带宽。且

ρf =diag(ρf1,ρf2,ρf3),λs =diag(λf1,λf2,

λf3),ρf1、ρf2、ρf3 与λf1、λf2、λf3 均大于0,
用于调节系统内环响应动态。因为det(gf)≠0,
故gf 可逆,控制律式 (8)是有效的。

将双环滑模控制律的设计分解为慢 (外)回

路控制律设计和快 (内)回路控制律设计;慢回

路SMCL用于完成姿态角指令的跟踪,快回路

SMCL用于完成姿态角速率指令的跟踪;慢回路

SMCL给出姿态角速率指令,快回路SMCL给出

控制力矩指令。控制力矩指令经过控制分配转换

成舵回路的舵面偏转指令和RCS推力器的开关指

令,舵面的偏转与推力器的开启经过控制融合进

而产生实际作用在飞行器上的力与力矩,操纵飞

行器按所需的姿态角指令飞行。式 (5)与式 (8)
便构成了双环滑模控制律。

2.2 控制指令分配

RLV从轨道返回时 ,动压逐渐增大。当动压

较小时,气动舵面的执行效率低,控制能力不足,
必须采用RCS来完成姿态控制。随着动压的增大,
气动舵介入控制,RCS逐步退出,在此期间由

RCS与气动舵共同完成姿态控制任务。当飞行高

度再降低,动压进一步增大后,气动舵完全介入,
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RCS退出控制,仅由气动舵完成姿态控制。在

RCS与气动舵同时参与控制时,根据动压边界,
控制权限按动压从RCS线性过渡到气动舵,实现

控制力矩指令 Mc 的分配,设计RCS与气动舵的

控制分配策略如下:

Mc
R =kMc

Mc
A =(1-k)Mc

{ (9)

其中,Mc
R、Mc

A 分别为分配给RCS和气动舵的控

制力矩,k为权系数,k=
􀭵q2-􀭵q
􀭵q2-􀭵q1

,0<􀭵q1<􀭵q2。􀭵q1

为气动舵面开始介入姿态控制时的动压,􀭵q2为RCS
退出姿态控制时的动压,RCS与气动舵的控制权

限根据实时动压􀭵q 进行分配。
由控制分配完成RCS与气动舵的力矩指令到

推力器开启指令和舵面偏转指令的映射,控制融

合实现RCS/气动舵的协调,完成飞行器的复合

控制。所设计RLV双环滑模姿态控制系统如图2
所示,慢 回 路SMCL与 快 回 路 SMCL、控 制 分

配、飞行器动态构成了外回路;快回路SMCL与

控制 分 配、飞 行 器 动 态 构 成 了 内 回 路。双 环

SMCL和控制分配组成了 RCS/气动舵复合控制

器,需要设计RCS与气动舵的控制分配与融合方

法,使得整个闭环系统都是渐近稳定的,满足系

统控制要求。

图2 RLV双环滑模姿态控制系统结构图

Fig.2 RCS/aerosurfacescompoundcontrolsystemblockdiagram

3 RCS/气动舵复合控制策略

RCS与气动舵的协调是根据飞行器的控制能

力、飞行特性、再入走廊、气动加热与防护等因

素综合考虑的。不同的控制通道,气动舵面的执

行效率是不同的,因此需要根据实际的飞行包线

与任务来确定动压分界面。采用动压和马赫数,
将整个再入飞行过程分为五段控制模式,具体的

控制策略列见表1。

表1 飞行阶段与控制模式

Tab.1 Thecontrolmodewithdifferentflightstages

飞行段 动压
控制模式

滚转 俯仰 偏航
执行机构

Ⅰ 􀭵q≤100Pa lR mR nR TR,r、TR,p、TR,y

Ⅱ 100Pa<􀭵q≤500Pa lR、lA mR
、mA nR TR,r、TR,p、TR,y、δa、δe、δf

Ⅲ 500Pa<􀭵q≤1500Pa lA mA nR TR,y、δa、δe、δf

Ⅳ

Ⅴ
1500Pa<􀭵q

5<Ma lA mA None δa、δe、δf

Ma≤5 lA mA nA δa、δe、δr、δf

3.1 气动舵面控制分配

控制分配与控制律独立设计,简化了控制器

的设计过程。控制分配方法主要有直接分配、串

联链式分配和广义逆分配等静态控制分配,频率

加权、动态补偿和动态预测等动态控制分配,线

性规划、非线性规划等非线性控制分配。

将气动操纵力矩指令Mc
A 映射为气动舵偏指令

δc, 即完成了气动舵的控制分配。在此,将气动

舵的控制分配转换为一个数学规划问题,用二次

规划方法求解气动舵面的最优控制分配。
令δc =[δc

e δc
a δc

r δc
f]T,δc

e、δc
a、δc

r、δc
f

分别为升降舵、副翼、方向舵和机身襟翼的舵偏
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指令,设气动舵偏产生的力矩为 MA,令g(δ)=
MA,δ=[δe δa δr δf]T, 则控制分配的问题

转化为如下的优化问题:
优化的目标为

minf(δc) (10)
约束条件为

g(δc)=Mc
A

δmin≤δc ≤δmax
{ (11)

其中,δmin、δmax 分别为相应气动操纵面的最

小、最大舵偏位置。优化的目标函数取为

f(δc)= 􀮄Μδc (12)

式中,􀮄Μ 为各个舵面的加权矩阵,可以发挥不同舵

面的能力或者满足各个舵面的裕量要求,此时的

优化目标为各舵偏角加权最小,即总舵偏能量最

小,且所有的气动舵面能够根据需要协同参与姿

态控制。

3.2 RCS控制分配

RCS推力器的组合可以实现多种控制力矩,
并为系统余度提供硬件保证,控制分配则需要协

调多个推力器的工作。根据所设计的 RCS布局,
可以采用分轴控制、分档控制和查表控制[11]。

RCS是直接力控制,为了使控制效果尽量接

近于控制律给出的效果,以验证飞行特性,RCS
的控制分配采用分轴控制方式。如图3所示,将

16个推力器固定地分配给滚转、俯仰和偏航通道,
图中 “1”表示相应通道的正力矩效果,“-1”表

示相应通道的负力矩效果。这样,推力器的调用

不存在耦合,各个轴只有一个推力级别且只有一

种组合。尽管每个轴的力矩大小是固定的,没有

充分利用最大控制力矩,但可以同时控制3个轴,
避免耦合所产生的选择逻辑困难。此时采用⑨􀃊􀁉􀁕、

⑩􀃊􀁉􀁖号推力器对滚转通道进行控制,采用①②、

⑤⑥号推力器对俯仰通道进行控制,采用③④􀃊􀁉􀁓
􀃊􀁉􀁔、⑦⑧􀃊􀁉􀁗􀃊􀁉􀁘号推力器对偏航通道进行控制,根

据RCS控制力矩的大小和方向由调制器确定各个

推力器的开启状态。
为了实现RCS的控制力矩指令转换到RCS推

力器的开关指令,基于施密特触发器,采用脉冲

宽 度-脉 冲 频 率 (Pulse-Width Pulse-Frequency,

PWPF)调制器来实现。PWPF调制器的控制回路

输入和输出之间不是线性关系,而是处于开关模

图3 RCS的控制分配

Fig.3 ThecontrolallocationofRCS

式,用于俯仰、偏航和滚转通道的推力器开关指令

生成。图4为PWPF调制器生成推力器开关指令

的原理图,采用施密特触发器,用简单的模拟电

路技术即可实现。

图4 PWPF调制器的控制回路

Fig.4 ThecontrolloopofthePWPFmodulator

通过PWPF调制器,将分配给RCS的指令力

矩转换成了一系列矩形脉冲,即滚转、俯仰和偏

航通道的RCS开关指令,推力器执行相应的开关

指令后获得所需要的控制力矩。控制器和调制器

参数要根据具体的被控模型仔细匹配,实现所需

要的控制能力。

3.3 RCS/气动舵的链式递增融合

再入初始阶段,RLV仅靠RCS来实现姿态控

制。而当RCS与气动舵协调控制时,以气动舵为

主要执行机构,主要执行机构全时间工作,按链

式顺序排列,逐次递增;RCS为辅助执行机构,
辅助执行机构在需要时才工作。这样,才能最大

限度地使用常规气动舵面,减少RCS的工作时间,
进而减少RLV所需携带的RCS燃料。图5是链式

递增融合的控制结构。
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图5 RCS/气动舵链式递增融合结构

Fig.5 RCS/aerosurfacesdaisy-chaincontrolcombinationschematic

  当气动舵回路信号处于速率限制和位置限制

之内,则误差信号ε为0,RCS不工作。仅当气动

舵回路超出速率限制和位置限制范围,ε 不为0,
此时RCS工作,用以补偿气动舵面操纵力矩的不

足。可见,采用链式递增融合,RCS/气动舵复合

控制能够减小燃料消耗,避免 RCS长时间工作,
延长其使用寿命。

4 仿真算例

控制方案设计综合给出了RLV基于控制的建模

与RCS/气动舵复合控制器的设计,控制器由控制

律、控制策略和控制分配构成。为了验证双环滑模

RCS/气动舵复合控制方案的有效性,对所研究的

RLV无动力再入返回进行了仿真实验,检验其执行

标称飞行任务的能力。仿真再入初始高度为121km,
初始速度为7500m/s,仿真结果如图6~图12。

图6 RLV再入飞行的速度-高度剖面

Fig.6 Thevelocity-heightprofileofRLVreentryflight

图6为RLV再入飞行的速度-高度 (H-V)轨

迹,并与航天飞机轨道器 (SpaceShuttleOrbiter,

SSO)再入返回进行了对比,得到了与航天飞机一

致的再入 H-V 轨迹。图7为姿态角指令随时间的

变化。图8为双环滑模控制律下的RLV实际的攻

图7 姿态角指令

Fig.7 Attitudeanglecommand

图8 姿态角响应

Fig.8 Attitudeangleresponse

角、侧滑角和倾侧角响应曲线,姿态角误差在±1°
范围之内。

图9~图12是RCS与气动舵面的响应情况,
并对是否采用链式递增融合的结果进行了对比。
仿真算例中,􀭵q≤100Pa对应的时间为0~233s,此

段时间因动压低,气动舵面控制能力不足,仅由

RCS完成姿态的跟踪控制。100<􀭵q≤500Pa对应

的时间为233s~277s,此段时间由RCS与气动舵

共同参与控制。
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图9 气动操纵舵面偏转 (无链式递增融合)

Fig.9 Aerosurfacesdeflections(nondaisy-chain)

    
图10 俯仰通道RCS推力器指令 (无链式递增融合)

Fig.10 RCSresponse(nondaisy-chain)

图11 气动操纵舵面偏转 (有链式递增融合)

Fig.11 Aerosurfacesdeflections(withdaisy-chain)

   
图12 俯仰通道RCS推力器指令 (有链式递增融合)

Fig.12 RCSresponse(withdaisy-chain)

  再入过程中,在倾侧角反转时,左右升降副

翼差动偏转实现滚转控制,且方向舵协同偏转保

证侧滑角为0°,气动舵的最优控制分配实现了

RLV的BTT滚转控制。以俯仰通道RCS工作情

况为例,当不采用链式递增控制融合时,RCS的

执行情况如图10所示,相应的气动舵响应见图9。
采用链式递增控制融合时,RCS的执行情况见图

12所示,相应的气动舵响应见图11。对比图9与

图11、图10与 图12可 知,链 式 递 增 融 合 中,

RCS工作时间较短,气动舵的偏转较大,充分利

用了可用的气动舵执行能力,只有当气动舵能力

不足时才启用RCS工作。可见,RCS/气动舵复合

控制器中,当采用相同的控制分配方法时,链式

递增融合能够有效地减小RCS的工作时间,最大

限度地利用气动舵。

5 结论

针对RLV再入返回,所设计的双环滑模RCS/
气动舵复合控制器能够有效地完成姿态跟踪控制,

满足性能指标要求。复合控制器由双环滑模控制律、
控制分配和控制融合策略构成。采用分轴控制方式

完成了RCS的解耦控制分配,基于二次规划的方法

实现了气动舵面的最优控制分配,链式递增融合协

调RCS与气动舵面的复合控制,有效地利用了气动

舵面的操纵能力,减少了RCS的工作时间。所设计

的双环滑模RCS/气动舵复合控制器可进一步用于

RLV飞行能力测试与制导律的验证。
双环滑模姿态控制系统的设计能有效地应用

于RLV再入姿态控制,也能为再入飞行器或空天

飞机的姿态控制器设计提供参考。进一步的研究

方向是RCS横向喷流对气动的干扰建模、姿态控

制器的鲁棒性设计与评估以及RCS/气动舵复合控

制的故障重构研究。
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