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火箭大偏航入轨双回路扰动观测
补偿有限时间收敛滑模控制

吴燕生

(中国航天科技集团有限公司,北京100048)

摘 要:为实现参数不确定和扰动下运载火箭大偏航入轨过程高精度姿态稳定控制,提出了一

种双回路扰动观测补偿有限时间收敛滑模控制方法。首先基于运载火箭飞行动力学方程构建了

面向控制的姿态模型;然后分析模型中存在的复合扰动,构建双回路扰动观测补偿滑模控制框

架;通过引入有限时间收敛微分器、观测器和滑模控制器,实现了运载火箭姿态控制回路对姿

态指令的高精度快速响应。该方法能够有效观测并补偿同时存在的匹配和非匹配扰动项,提高

运载火箭姿态控制系统对参数不确定的适应性。通过对比传统PID控制方法,充分验证了双回

路扰动观测补偿有限时间收敛滑模控制方法的良好性能。
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Abstract:Fortheachievementofpreciseattitudecontrolduringtheprocessofrocketorbitalinser-
tionwithlargeyawwithlargeparameteruncertainties,adouble-loopdisturbanceobserverbased
finite-timeconvergenceslidingmodecontrolmethodisproposed.Control-orientedattitudemodel
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0 引言

未来空间运输和空间应急救援等快速响应任

务对火箭大偏航控制方法提出了特殊要求,以末

级火箭异面机动变轨为例,相对于多次轨道面调

整,一次性异面机动变轨极大地提高了时间效率,
而大偏航角姿态控制对于实现一次性异面机动变

轨至关重要。经典PID火箭姿态稳定控制方法具

有在线计算量小、易于工程实现的优点,因此得

到广泛应用。然而,考虑到大偏航角飞行条件下

姿态角与角速度为非线性关系,以及存在质量、
转动惯量、推力等参数不确定,经典控制方法往

往难以保证良好的动态过程和稳态特性,基于标

称状态特征点设计的控制参数在参数不确定情况

下收敛特性难以证明。因此需要设计自适应、强

抗扰的运载火箭姿态控制系统,以满足大偏航角

飞行条件下姿态跟踪控制需求。
为解决对有外界扰动和不确定参数的运载火

箭高精度姿态控制问题,钱默抒等[1]提出了一种

基于双幂次滑模的变结构姿态控制算法,利用观

测器实现对不可测弹道倾角的高精度估计和对包

含参数不确定在内的复合扰动的高精度观测补偿。
于亚男等[2]基于自抗扰理论和分数阶控制提出了

一种运载火箭抗干扰分数阶控制器,通过设计扩

张状态观测器对系统的内部和外部干扰进行估计,
实现了高精度控制。王晔等[3]为抑制运载火箭自

身结构参数变化和内外扰动对姿态控制精度和姿

态稳定性的影响,设计了自抗扰控制器。通过跟

踪微分器、扩张状态观测器以及姿态反馈控制器,
获取了良好的动态性能、抗扰性和较强的鲁棒性。
自适应滑模控制方法和鲁棒H ∞控制方法也在文献

[4-5]中分别被提出以增强火箭控制系统对参数不

确定的适应性。朱海洋等[6]提出了一种基于径向

基神经网络和低通滤波器的滑模控制方法,以解

决液体运载火箭飞行过程中参数时变性和各种不

确定性问题。陈书钊等[7]将状态预测神经网络控

制应用于小型可回收火箭。潘豪等[8]为解决新型

中型运载火箭飞经大风区的气动过载不稳定问题,
采用主动减载控制设计,分析了基于扩张状态观

测器的自适应减载控制方法。Li等[9]将小型固体

测试火箭的不匹配干扰视为输入通道中的 “总干

扰”进行补偿建立EID系统,按照传统的频域方

法,提出了一种基于 H ∞和等效输入扰动以增强系

统抗干扰性的三轴姿态控制器。Bayat等[10]针对导

弹的干扰不匹配、动力学未建模等问题,提出了

一种固定时间自适应模型参考滑模控制方法,利

用导弹状态方程和模型参考状态方程的跟踪误差,
建立了滑模曲面,并将不匹配扰动和未建模的动

力学问题作为状态方程的模型误差进行处理。
尽管文献[2-10]的研究成果能有效提高了控制

系统对参数不确定的适应性,但是文献中考虑的姿

态角环与角速度环均为线性关系;在大偏航角情况

下,火箭的俯仰、偏航、滚转三通道姿态运动学方

程存在耦合,即三通道姿态角和角速度间不再是简

单的线性关系,姿态环的非线性项为姿态控制系统

引入了非匹配扰动项,上述控制方法在设计过程中

均没有考虑非线性关系下的非匹配扰动项影响,因

此难以保证大偏航飞行过程中的姿态控制性能。
基于此,提出火箭大偏航入轨双回路扰动观

测补偿有限时间收敛滑模控制,通过 “双回路+
虚拟控制量”方式将控制模型中非匹配扰动项转化

为匹配扰动项,基于有限时间收敛扰动观测器实

现对内外回路扰动的高精度观测补偿,并通过有

限时间收敛滑模控制器实现控制误差的有限时间

收敛。相较于经典PID控制,该方法具有强适应

性和抗扰性,能够有效应对参数不确定下系统特

性变化;相较于现有的运载火箭自适应控制方法,
该方法能够有效解决大偏航角条件下三通道的姿

态运动耦合带来的非线性模型特性,保证了大偏

航角条件下三通道姿态角指令高品质跟踪。
本文第一节对大气层外火箭姿态运动学和动

力学进行建模,并推导面向控制的姿态模型,为

后续控制系统构建奠定基础;第二节给出双回路

扰动观测补偿有限时间收敛滑模控制系统框架,
并引入有限时间收敛扰动观测器和有限时间收敛

滑模控制器,基于Lyapunov第二法对闭环控制系

统有限时间收敛特性进行证明;第三节对比经典

PID控制和双回路扰动观测补偿有限时间收敛滑模

控制方法,充分验证双回路控制方法的抗扰性、
高精度和良好的动态性能。

1 火箭大偏航入轨控制模型构建

1.1 姿态运动学和动力学建模

考虑火箭具有 “十”字型布局的四台单摆发

动机,发动机的安装示意图如图1所示。
图1中,箭头方向为各发动机摆动的正方向,
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图1 四台单摆发动机安装示意图

Fig.1 Schematicdiagramoffoursingle-trackengines

且4台发动机理论推力大小相同,设定为P。三通

道发动机控制力矩表达式为

Mc =
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其中,rc 为发动机安装半径,xR 为推力作用点距

箭体理论尖点的距离,xg 为火箭质心距箭体理论

尖点的距离。δγ、δψ 和δφ 分别表示滚转、偏航和

俯仰三通道发动机等效摆角。等效摆角和各台发

动机实际物理摆角关系为

δγ =(-δ1-δ2+δ3+δ4)/4
δψ =(δ1+δ3)/2
δφ =(δ2+δ4)/2 (2)

考虑运载火箭体轴均为惯性主轴,则火箭入

轨段姿态运动学和动力学微分方程表述为

γ̇=ωX1 +tanψsinγωY1 +tanψcosγωZ1
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其中,ωX1
、ωY1

、ωZ1 分别表示滚转角速度、偏航角

速度和俯仰角速度,φ、ψ、γ 分别表示俯仰角、偏

航角和滚转角,Jxx、Jyy、Jzz 分别表示三体轴转动

惯量,JR 表示发动机摆动惯量,mR 表示发动机摆

动质量,lR 表示发动机质心到摆轴的距离,̇WX1 表

示火箭纵向视加速度,MDX1
、MDY1

、MDZ1
分别表

示由于结构干扰引起的干扰力矩,̈δγ、̈δψ 和δ̈φ 分别

表示发动机三通道等效摆角摆动加速度。

1.2 面向控制的姿态模型构建

建立面向控制的三通道姿态模型如下

ẋ1=x2+f1(x1,x2) (5)

ẋ2=Bu+f2(x1,x2) (6)
其中,状态量x1 和x2 分别为
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φ
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γ
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控制矩阵B 为
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系统扰动项f1(x1,x2)和f2(x1,x2)为

 f1(x1,x2)=

sinγ
cosψ
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f2(x1,x2)=
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(10)
由式 (9)可见,当火箭以大偏航角姿态飞行时,
火箭三通道姿态运动学均存在耦合,即此时姿态

环和姿态角速度环不再是简单的线性积分关系。
由此可见,由于扰动项f1(x1,x2)和f2(x1,

x2)同时存在,因此实际模型中,同时存在有匹配

扰动项f2(x1,x2)和非匹配扰动项f1(x1,x2),
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需展开控制系统设计,以实现在匹配/非匹配扰动共

同存在下姿态指令高精度快速跟踪。

2 双回路扰动观测补偿有限时间收敛滑模

控制

2.1 数学准备

定义1 (有 限 时 间 稳 定 性)针 对 系 统 ẋ =
f(x),x∈Rn, 原点是有限时间稳定,如果原点

附近存在一个非空邻域 {0}∈D ⊆Rn, 则: (i)
系统在原点及其邻域D/{0}是李雅普诺夫 (Lya-
punov)状态下稳定的;(ii)存在一个沉淀时间函

数T:D/{0}→R+ 使系统有唯一解Wx0(t),在t
∈ [t(0),T(x0)]和x0=x(t0)∈D/{0}条件下

满足 lim
t→T(x0)

Wx0(t)=0。

引理1 假设V(x):Rn →R 是一个连续的正

定函数,在原点开邻域D ⊆Rn 内满足如下微分不

等式

V̇(x(t))≤-μVη(x(t)),

∀x ∈D/{0}, t≥t0, V(x0)≥0 (11)
其中,μ 是正系数,η是正奇数且满足0<η<1。
则函数V 满足如下不等式

t0 ≤t≤T(x0)

V1-η(x(t))≤V1-η(x0)-μ(1-η)(t-t0)

V(x(t))=0, ∀t≥T(x0)=t0+
V1-η(t0)
μ(1-η)

(12)

2.2 控制系统构建

为实现对中匹配/非匹配扰动项的高精度观测补

偿,考虑采用双回路形式,结构框图如图2所示。

图2 火箭大偏航入轨双回路扰动观测补偿有限时间收敛滑模控制结构框图

Fig.2 Structureofobserver-basedfinite-timeconvergenceslidingmodecontrolsystemforrocketorbitalinsertionwithlargeyaw

  如图2所示,大偏航飞行条件下运载火箭姿

态控制系统分解为姿态角指令跟踪环和角速度控

制环。姿态角指令跟踪环输出角速度指令作为虚

拟控制量传递给角速度控制环,角速度控制环跟

踪传递来的虚拟控制量,通过双回路指令跟踪控

制,实现角度指令的快速精确响应。
需要指出的是,由于引入了虚拟控制量,因

此此时姿态环的控制量为ωc,即角速度指令,则

扰动项f1(x1,x2)已由非匹配扰动项变为匹配扰

动项,可通过扰动观测器进行精确观测补偿。

考虑外部姿态角指令为Xc

Xc =(φc ψc γc)T (13)

则姿态环角度指令跟踪误差方程为

e1=Xc -x1⇒̇e1 =̇Xc -̇x1⇒

ė1=-x2+Ẋc -f1(x1,x2) (14)

其中,̇Xc 为姿态角指令变化率,̇x1为实际姿态角变

化速率

Ẋc =(̇φc ψ̇c γ̇c)T (15)

ẋ1=(̇φ ψ̇ γ̇)T (16)

将x2 描述为X2c, 则

ė1=-X2c +Ẋc -f1(x1,x2) (17)
同样,角速度环跟踪误差方程为

e2=X2c -x2⇒̇e2 =̇X2c -̇x2⇒

ė2=-Bu+Ẋ2c -f2(x1,x2) (18)

其中,角速度指令变化率为Ẋ2c

Ẋ2c =(̇ωzc ω̇yc ω̇xc)T (19)

实际角速率微分为ẋ2

ẋ2=(̇ωz ω̇y ω̇x)T (20)

微分器1用于输出ė1,微分器2用于输出̇e2;

扰动观测器1用于补偿Ẋc -f1(x1,x2),扰动观

测器2用于观测补偿Ẋ2c -f2(x1,x2)项。
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滑模控制器1、2的设计目的则是实现如下系

统的稳定控制

ė1=-X2c +D1

ė2=-Bu+D2 (21)

其中,D1、D2 分别表示扰动观测器1、2观测收敛

动态过程中的观 测 误 差,且 满 足 D
·

1 <ι1,

D
·

2 <ι2。

需要指出的是,D1、D2 范数存在上确界是合

理的,因为火箭在大偏航入轨过程中无大气,且

观测器收敛存在动态过程,因此观测器的观测值

和实际值均不会产生突变,则观测误差的导数项

范数存在上确界。
下面分别给出系统各组成部分———微分器、

扰动观测器及滑模控制器的设计形式。

2.2.1 有限时间收敛微分器/扰动观测器

引入定理1如下所示。
定理1[11] 考虑存在系统

ẋ1=x2

ẋ2=bu+d (22)
分别设计观测器1、2

s1=Z0-x1

Z1 =̇Z0=-k1s1-β1sgn(s1)-ε1sp0/q0
1 (23)

s2=Z2-x2

Z3 =̇Z2=-k2s2-β2sgn(s2)-ε2sp1/q1
2 -bu

(24)
其中,sgn(·)表示符号函数,k1、k2、β1、β2、ε1
和ε2 为正系数,p0、q0、p1、q1 为正奇数且

p0 <q0, p1 <q1 (25)

则可利用Z1实现对ẋ1的有限时间收敛观测,利用

Z3 实现对ẋ2 的有限时间收敛观测。
证明:构造双李雅普诺夫函数为

V1(s1)=
1
2s

2
1 V2(s2)=

1
2s

2
2 (26)

则求导得到

V̇1(s1)=s1̇s1=s1(-k1s1-β1sgn(s1)-ε1s1po/qo)

≤-ks21-εs1(po+qo)/qo -βs1
≤-ks21-εs1(po+qo)/qo ≤-2k1V1(s1)-
 2(po+qo)/2qoεV1(s1)(po+qo)/2qo (27)

V̇2(s2)=s2̇s2=s2(-k2s2-β2sgn(s2)-ε2s2p1/q1)

≤-k2s22-ε2s2(p1+q1)/q1 -β2 s1
≤-k2s22-ε2s2(p1+q1)/q1 ≤-2k2V2(s2)-

 2(p1+q1)/2q1εV2(s2)(p1+q1)/2q1 (28)
根据引理1可知,观测器1、2均能实现有限

时间收敛。
引用定理1,则微分器1、2形式分别为

 s1=z0-e1,s2=z2-e2
 z1 =̇z0=-k1s1-β1sgn_f(s1)-ε1sp0/q0

1

 z3 =̇z2=-k2s2-β2sgn_f(s2)-ε2sp1/q1
2 (29)

其中,z0 ∈R3、z2 ∈R3 分别用于观测e1、e2;
k1、k2、β1、β2、ε1 和ε2 均为对角阵形式的参数

设计矩阵,sgn_f(s1)为

 sgn_f(s1)=

sgn(s11) 0 0
0 sgn(s12) 0
0 0 sgn(s13)

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
(30)

其中,s11、s12 和s13 为s1 的分量,sgn_f(s2)的形

式与之相同。
微分器1、2收敛时间为

T1 ≤t0+
V1-(po+qo)/2qo(t0)

2(po+qo)/2qo(1-(po +qo)/2qo)ε1
(31)

T2 ≤t0+
V1-(p1+q1)/2q1(t0)

2(p1+q1)/2q1(1-(p1+q1)/2q1)ε2
(32)

综上可知,扰动观测器1、2形式可表达为

d̂1 =̇Xc -f1(x1,x2)=̇e1+X2c (33)

d̂2 =̇X2c -f2(x1,x2)=̇e2+Bu (34)
则扰动观测器输出的补偿控制项分别为

X2c =-̂d1

u=B-1̂d2 (35)
2.2.2 有限收敛滑模控制器

设计双回路非奇异终端快速滑模面为[12]

σ1 =̇e1+κ1ep5/q5
1

σ2 =̇e2+κ2ep6/q6
2 (36)

其中,κ1>0,κ2>0,p5>q5,p6>q6且均为正

奇 数,σ1 = (σ11 σ12 σ13)T,σ2 = (σ21 σ22 
σ23)T 。

根据文献[12]进行推导,可给出定理2如下。
定理2 针对系统,若

X2c =∫p5

q5
κ1e(p5/q5)-1

1 -v1
æ

è
ç

ö

ø
÷dt (37)

u=B-1∫p6/q6κ2e(p6/q6)-1
2 -v2( )dt (38)

其中

v1=

-ε11 σ11 -
1
2σ11+w11

-ε12 σ12 -
1
2σ12+w12

-ε13 σ13 -
1
2σ13+w13

æ

è

ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷

,
ẇ11

ẇ12

ẇ13

æ

è

ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷÷

=

-ε21 σ11 -
1
2σ11

-ε22 σ12 -
1
2σ12

-ε23 σ13 -
1
2σ13

æ

è

ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷

(39)
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v2=

-ε31 σ21 -
1
2σ21+w21

-ε32 σ22 -
1
2σ22+w22

-ε33 σ23 -
1
2σ23+w23

æ

è

ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷

,
ẇ21

ẇ22

ẇ23

æ

è

ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷÷

=

-ε41 σ21 -
1
2σ21

-ε42 σ22 -
1
2σ22

-ε43 σ23 -
1
2σ23

æ

è

ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷

(40)
存在

ε4i=ζi

2ε3i ε2i=ζi

2ε1i

ε1i>max
(μ1i+4ζ21i+3ζ1iρ1i)2+4μ1iρ1i+16ρ1iζ21i

4ζ1i(μ1i+3ζ1i)
,4
3ρ1i

é

ë
êê

ù

û
úú

ε3i>max
(μ1i+4ζ2i+3ζ3iρ3i)2+4μ1iρ3i+16ρ3iζ23i

4ζ3i(μ1i+3ζ3i)
,4
3ρ3i

é

ë
êê

ù

û
úú

i=1,2,3 (41)
在式 (37)、式 (38)作用下,式 (21)能够在有

限时间内收敛至滑模面式 (36),且收敛时间满足

TCon <max(T3(σ(t0),w(t0)),T4(σ(t0),w(t0)))
(42)

证明:由式 (36)可得

σ1=ė1+κ1ep5/q5
1 ⇒̇σ1=ë1+

p5

q5
κ1e(p5/q5)-1

1

σ2=ė2+κ2ep6/q6
2 ⇒̇σ2=ë2+

p6
q6

κ2e(p6/q6)-1
2 (43)

将式 (21)代入式 (43)可得

σ̇1=ë1+
p5
q5

κ1e(p5/q5)-1
1 = -̇X2c+D

·

1+
p5
q5

κ1e(p5/q5)-1
1

=v1+D
·

1 (44)

σ̇2 =̈e2+
p6

q6
κ2e(p6/q6)-1

2

=-Ḃu+D
·

2+
p6

q6
κ2e(p6/q6)-1

2

=v2+D
·

2 (45)

给出如下假设:D1、D2 满足

D1-ρ1σ
1
21 ≤0 (46)

D2-ρ2σ
1
22 ≤0 (47)

其中

ρ1=diag(ρ11,ρ12,ρ13) (48)

ρ2=diag(ρ21,ρ22,ρ23) (49)

需要说明的是,由于D1、D2 范数存在上确界,
因此必然存在对角阵ρ1、ρ2,使得式 (46)、式

(47)成立。
由文献 [12]可知,当v1、v2 符合式 (39)、

式 (40)时,系统在有限时间内收敛至滑模面上,
且收敛时间为式 (42)。

现有文献中对快速终端滑模面上滑动模态的

收敛性证明较多,因此在本文中不作展开,具体

过程可参考文献 [12]。

3 仿真验证

3.1 仿真参数设置

仿真中采用的运载火箭总体参数如表1所示。

表1 仿真参数

Tab.1 Simulationparameters

rc/m 1.2 P/N 3×106

Jxx/ (kg·m2) 5×104 Jyy (Jzz)/ (kg·m2) 1×107

xR/m 45 xg/m 25

mR/kg 2000 lR/m 1

仿真中双回路扰动观测滑模控制参数为

k1=
30 0 0
0 30 0
0 0 30

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

,β1=
30 0 0
0 30 0
0 0 30

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

,ε1=
30 0 0
0 30 0
0 0 30

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

k2=
60 0 0
0 60 0
0 0 60

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

,β2=
60 0 0
0 60 0
0 0 60

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

,ε2=
60 0 0
0 60 0
0 0 60

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

p0=q0=p1=q1=3 (50)

p5=9,q5=7,p6=9,q6=7

κ1=
4 0 0
0 4 0
0 0 4

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

,κ2=
100 0 0
0 100 0
0 0 100

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ε11=ε12=ε13=8,ε21=ε22=ε23=4,

ε31=ε32=ε33=120,ε41=ε42=ε43=60 (51)
为充分验证双回路扰动观测补偿滑模控制的

优良性能,引入经典PID控制方法进行对比。三

通道PID控制参数均设计为

Kp1=1.1, Kd1=-0.7, KI1=0.05(52)

3.2 仿真结果及分析

俯仰、偏航、滚转通道初始姿态角如式 (53)
所示

φ(0)=25°, ψ(0)=10°, γ(0)=5° (53)
设定俯仰、偏航通道存在10°阶跃响应指令,

且滚转通道需要恢复至0°,则三通道响应曲线如

图3~图5所示。
由三通道姿态角响应随时间变化曲线可知,

PID方法作用下三通道上升时间均超过3s,而双

回路滑模方法作用下俯仰角/偏航角/滚转角上升

时间小于2s;同时,双回路滑模方法控制下三通

6




第4期 火箭大偏航入轨双回路扰动观测补偿有限时间收敛滑模控制

图3 时间-滚转角变化曲线

Fig.3 Timehistoryofrollangle

图4 时间-偏航角变化曲线

Fig.4 Timehistoryofyawangle

图5 时间-俯仰角变化曲线

Fig.5 Timehistoryofpitchangle

道姿态角稳态误差小于0.1°,显著小于PID方法

作用下的稳态误差,显示出双回路滑模控制方法

的响应快速性和高稳态精度。
为验证双回路滑模控制系统强抗不确定性和

扰动性,考虑引入由结构偏差引起的扰动项为

MDZ1 =10000N·m

MDY1 =10000N·m
MDX1 =1000N·m (54)

参数不确定设定为:推力偏差+2%,Jyy(Jzz)
偏差+20%,Jxx 偏差+20%,xR 偏差-10%,xt

偏差+10%。则仿真曲线如图6~图8所示。

图6 时间-滚转角变化曲线

Fig.6 Timehistoryofrollangle

图7 时间-偏航角变化曲线

Fig.7 Timehistoryofyawangle

图8 时间-俯仰角变化曲线

Fig.8 Timehistoryofpitchangle
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对比图6~图8可知,当第5s突然施加结构

偏差引起大扰动时,PID作用下火箭姿态控制系统

无法实现快速适应及偏差收敛,而双回路滑模控

制作用下三通道姿态角响应曲线无明显变化,充

分显示了双回路滑模控制方法的强抗扰性和抗参

数不确定性。

4 结论

为解决大参数不确定和扰动下大偏航入轨火

箭姿态控制问题,本文提出了一种双回路扰动观

测补偿有限时间收敛滑模控制方法,通过 “双回

路+虚拟控制量+扰动观测器”方式有效观测并

补偿了匹配/非匹配扰动项,基于有限时间收敛滑

模观测器实现了误差的快速高精度收敛,结合

“微分器+扰动观测器+滑模观测器”,实现了在

大参数不确定和干扰条件下火箭姿态指令的有限

时间快速高精度跟踪。仿真结果表明,双回路滑

模控制方法具备有良好的动态过程和高稳态精度,
对参数不确定和外部干扰具有强适应性。
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