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基于Armijo准则和 BFGS算法的
运载火箭控制重分配
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摘 要：以某型运载火箭为研究对象，研究了伺服机构故障下的重构控制问题。将该问题转化为有约束

二次规划问题，采用一种 Armijo准则和 BFGS算法相结合的控制分配方法来求解。Armijo准则可以保证优化

算法的收敛性，而 BFGS算法则避免了迭代过程对 Hesse阵的求逆运算，且具有收敛快的优点。将该重构方法

与不动点迭代算法进行了对比，该算法经过 8次迭代收敛，目标函数值和误差值分别收敛到 102 量级左右和

10-5 量级；而不动点迭代算法经过 30次迭代尚未完全收敛，目标函数值和误差分别收敛到 103 量级左右和 10-2

量级。结果表明该重构方法比不动点迭代算法收敛快且收敛精度高。以单台发动机发生卡死故障为例对该方

法进行了仿真验证，得到了与无故障情况下相同的控制效果，验证了该重构方法的有效性和正确性。
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Reconfiguration control of launch vehicle based on
Armijo criterion and BFGS algorithm
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Abstract：Taking a new type of launch vehicle as the research object，the problem of recon‑
figuration control under servo mechanism fault was studied. The problem was transformed into a
constrained quadratic programming problem，and then a control allocation method combining the
Armijo criterion and BFGS algorithm was used to solve the problem. Armijo criterion can ensure
the convergence of the optimization algorithm，while BFGS algorithm avoided the inversion of
Hesse matrix in the iterative process， and had the advantage of fast convergence. The proposed
reconstruction method was compared with the fixed point iterative algorithm. After 8 iterations，
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the objective function value and error value converged to about 102 magnitude and 10-5 magni‑
tude， respectively. However， the fixed point iterative algorithm was not completely converged
after 30 iterations， and the objective function value and error converged to about 103 magnitude
and 10-2 magnitude， respectively. The results showed that the reconstruction method converged
faster and had higher convergence precision than the fixed point iterative algorithm. Taking a sin‑
gle engine stuck fault as an example， the simulation results showed that the control effect was
the same as that in the case of no fault，which verified the validity and correctness of the pro‑
posed method.

Key words： launch vehicle；attitude control；reconfiguration control；
Armijo criteria；BFGS algorithm

新型运载火箭采用发动机喷管可以通过单向

或者多向摆动来实现更大的控制力矩范围和更好

的控制效果,控制系统也随之从单纯的芯级发动

机摆动控制转化成更为复杂的芯级与助推级多发

动机模块的协调控制 [1]。伺服机构的增加使得火

箭控制越来越复杂，发生故障的概率也因此增加。

重构控制类型可以被分为两类 [2]：一类是使故障

前的系统特征和重构后的系统特征结构相近；另

一种类型使用系统的气动冗余来实现控制系统的

重构。段文杰等 [3]提出了一种闭环冗余系统在线

可重构控制方法。姬猛 [4]对推力不对称飞行状态

下飞行控制系统控制律重构技术进行了重点研

究。张亮等 [5]对伺服机构反馈故障进行了研究。

程堂明等 [6]针对火箭伺服机构故障，提出一种基

于扩展多模型自适应估计的故障检测和诊断算

法。尹彪等 [7]针对伺服机构发生故障情况,通过

采用控制力重构的方法,增强了控制系统的容错

能力。

对控制分配算法进行分类，可以将它分成基

于可优化的控制分配法和没有基于优化的控制分

配法。基于可优化的分配方法常见的有广义逆

法、直接几何法和动态分配法等 [8]。常用的控制

指令重分配方法有直接控制分配法、串接链法和

线性规划法，这些方法所用的共性技术是求解有

约束优化问题，存在计算量较大和不便于工程应

用的问题 [9]。伪逆分配法通过计算控制输入矩阵

的伪逆获取控制分配矩阵，该方法计算量较小 [10]。

程堂明等 [11]提出了基于线性规划的运载火箭姿控

系统重构控制。Tjønnås [12]研究了一类非线性过

驱动时变系统的控制分配问题。Johansen等 [13]调

查了控制分配算法，使用线性或非线性，将不同的

演算法分为两大类。Silva等 [14]提出了一种 PD（比

例 ‑微分控制器）+相位滞后控制器，这种控制器

具有较好的响应能力和稳定裕度。 Jee等 [15]从控

制律设计的两个方面对典型 RLV（可重复使用火

箭）的下降飞行进行了研究。黄盘兴 [16]采用了一

种计算较为简单，速度较快的二次规划算法——

不动点迭代法（fixed point method，FPM）进行了

控制分配。虽然 FPM可以通过简单迭代求解二

次规划，但是 FPM迭代结果对初值敏感，并且所

得到的结果容易使舵面饱和 [17]。

本文以某新型运载火箭为例，根据火箭的动

力学模型，研究火箭姿控系统控制分配问题以及

重构研究。针对上述算法的缺点，采用一种基于

Armijo准则 [18]和 BFGS（Broyden ‑Fletcher ‑Gold‑
farb‑Shanno)算法 [19]的控制分配方法，并以单台发

动机发生卡死故障为例，利用所采用的方法进行

重构仿真分析，结果表明这种分配方法具有很好

的重构效果。

1 运载火箭动力学模型

本文以某新型运载火箭为研究对象，它的发

动机布局如图 1所示 [1]。其中 δxj1、δxj2、δxj3和 δxj4是
芯级伺服机构的四个摆角（简称为芯级摆角），

δ zt1、δ zt2、δ zt3和 δ zt4是助推伺服机构的四个摆角（简

称为助推摆角），它们的正方向如图 1中标出的方

向所示。

不考虑液体的晃动和箭体弹性振动，可建立

运载火箭三通道小扰动线性小偏差运动方程为 [20]
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Δθ̇= cφ1 Δα+ cφ2 Δθ+ cφ4 Δφ̇+ cφ3xΔδφxj + cφ3zΔδφzt + c φ1 αw -
-F by

Δφ̈+ bφ1 Δφ̇+ bφ2 Δα+ bφ3xΔδφxj + bφ3zΔδφzt + bφ2 αw =
-M bz1

Δφ=Δθ+Δα
σ̇= cψ1 β+ cψ2 σ+ cψ4 ψ̇+ cψ3x δψxj + cψ3z δψzt + c ψ1 βw -

-F bz

ψ̈+ bψ1 ψ̇+ bψ2 β+ bψ3x δψxj + bψ3z δψzt + bψ2 βw =
-M by1

ψ= σ+ β

γ̈+ d 1 γ̇+ d 3x δγxj + d 3z δγzt =
-M bx1

（1）

方程 Δφ、ψ和 γ分别表示俯仰角、偏航角和滚转

角；Δθ、Δα和 αw 分别表示弹道倾角、攻角和风攻

角；σ、β和 βw分别表示弹道偏角、侧滑角和风侧滑

角；
-M bz1、

-M by1和
-M bx1分别表示俯仰偏航滚转三通

道的结构干扰力矩；
-F by、

-F bz为横向干扰力；cφ1、cφ2、

cφ4、cφ3x、cφ3z、c φ1、bφ1、bφ2、bφ3x、bφ3z、cψ1、cψ2、cψ4、cψ3x、cψ3z、c ψ1、bψ1、

bψ2、bψ3x、bψ3z、d 1、d 3x 以及 d 3z 为刚体运动方程系数，

具体意义详见文献[20]；Δδφxj、Δδφzt、δψxj、δψzt、δγxj以
及 δγzt分别表示俯仰、偏航以及滚转的芯级和助推

等效摆角，它们和发动机的实际芯级和助推摆角

之间的关系为
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Δδφxj =
-δxj2 + δxj4

2

δψxj =
-δxj1 + δxj3

2

δγxj =
δxj1 + δxj2 + δxj3 + δxj4

4

Δδφzt =
-δ zt2 + δ zt4

2

δψzt =
-δ zt1 + δ zt3

2

δγzt =
δ zt1 + δ zt2 + δ zt3 + δ zt4

4

（2）
引入发动机实际摆角向量 u，如下：

u=[ δxj1 δxj2 δxj3 δxj4 δ zt1 δ zt2 δ zt3 δ zt4 ]T

（3）
研究伺服机构故障问题时可忽略质心运动的

影响，只考虑三个绕质心运动方程，方程如下：

ì
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ï
ï
ï

Δφ̈+ bφ1 Δφ̇+ bφ2 Δα+ bφ3xΔδφxj + bφ3zΔδφzt + bφ2 αw =
-M bz1

ψ̈+ bψ1 ψ̇+ bψ2 β+ bψ3x δψxj + bψ3z δψzt + bψ2 βw =
-M by1

γ̈+ d 1 γ̇+ d 3x δγxj + d 3z δγzt =
-M bx1 （4）

式 中 的 bφ3xΔδφxj + bφ3zΔδφzt、bψ3x δψxj + bψ3z δψzt 以 及

d 3x δγxj + d 3z δγzt分别表示发动机摆角产生的控制

力矩，将式（2）和式（3）代入到上述控制力矩中得

到发动机实际摆角与控制力矩的关系为

é
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bφ3xΔδφxj + bφ3zΔδφzt
bψ3x δψxj + bψ3z δψzt
d 3x δγxj + d 3z δγzt

= Bu （5）

其中 B为控制效率矩阵，如下

B=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ù
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ú

ú

ú

ú
úú
ú
ú

0 - bφ3x
2 0 bφ3x

2 0 - bφ3z
2 0 bφ3z

2

- bψ3x
2 0 bψ3x

2 0 - bψ3z
2 0 bψ3z

2 0

d 3x
4

d 3x
4

d 3x
4

d 3x
4

d 3z
4

d 3z
4

d 3z
4

d 3z
4

（6）

图 1 某新型运载火箭发动机布局示意图

Fig.1 Layout diagram of a new launch vehicle engine
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2 控制分配问题

运载火箭的姿态控制系统设计通常分为两个

相对独立的部分，即基本控制律和控制分配律，如

图 2所示。其中，基本控制律设计是基于 Bode图
根据系统稳定性和稳定裕度设计 PD控制和校正

网络等，从而使控制系统稳定 [20]。传统的控制分

配律则通过基本控制律得到等效控制摆角指令

Δδ sφ、δ sψ和 δ sγ，然后分别乘以芯级分配系数 kxj和助

推分配系数 k zt得到三个通道的芯级和助推等效

摆角，最后将等效摆角通过控制分配律分配给各

个伺服机构。

芯 级 和 助 推 等 效 摆 角 的 指 令 分 配 关 系

如下 [11]：
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Δδφxj = kxjΔδ sφ
δψxj = kxjδ sψ
δγxj = kxjδ sγ
Δδφzt = k ztΔδ sφ
δψzt = k ztδ sψ
δγzt = k ztδ sγ

（7）

式中 kxj = 0.5，k zt = 1，即助推发动机摆角和芯级摆

角之间的摆动比例是 2∶1。可以得到由等效控制

摆角指令Δδ sφ、δ sψ和 δ sγ产生的期望控制力矩 vd:
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bφ3xΔδφxj + bφ3zΔδφzt
bψ3x δψxj + bψ3z δψzt
d 3x δγxj + d 3z δγzt
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( kxjbφ3x+ k ztbφ3z ) Δδ sφ
( kxjbψ3x+ k ztbψ3z ) δ sψ
( kxjd 3x+ k ztd 3z ) δ sγ

=
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bφ3 Δδ sφ
bψ3 δ sψ
d 3δ sγ

= vd （8）

即 bφ3 = kxjbφ3x+ k ztbφ3z， bψ3 = kxjbψ3x+ k ztbψ3z， d 3 =
kxjd 3x+ k ztd 3z。

控制分配问题就是确定发动机实际摆角向量

u，使发动机实际摆角产生的力矩与期望控制力

矩 vd相等，即

vd = Bu （9）

正常情况下（无伺服机构故障）发动机的实际

摆角的通常由式（6）得到的等效摆角通过下面固

定的控制分配律得到
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δxj1 =-δψxj + δγxj
δxj2 =-Δδφxj + δγxj
δxj3 = δψxj + δγxj
δxj4 = Δδφxj + δγxj
δ zt1 =-δψzt + δγzt
δ zt2 =-Δδφzt + δγzt
δ zt3 = δψzt + δγzt
δ zt4 = Δδφzt + δγzt

（10）

不难看出，式（7）和式（10）给出的控制分配律

在无伺服机构故障情况下满足式（9），但是当出现

伺服机构故障或发动机故障时，式（9）中的控制效

率矩阵B将发生变化，将导致不能满足式（9），即分

配失败，从而影响火箭飞行稳定性。本文接下来

将处理伺服机构故障下的控制重分配问题。

伺服机构比较典型的常见故障有发动机的摆

角卡死、伺服机构损伤、松浮摆动、摆角饱和等 [16]。

这些故障的数学模型可以表示为

δiout =

ì

í

î

ïï
ïï

δ stki
δmini or δmaxi

A io+ Ai sin ( t- t0 )
εi δi

（11）

其中 i表示第 i个发动机，δiout ( t )表示第 i个发动

机摆角的输出摆角，δ stki 表示发动机卡死位置的摆

角。δmini 和 δmaxi 表示发动机摆角所能达到的最小

值和最大值。Ai0表示发生故障瞬时时刻的发动

机摆角；Ai是正弦摆动振幅表示摆角幅值；t0表示

故障发生的时刻。 εi是损伤比例系数，它是一个

介于 0与 1之间的常数，当 εi= 1时，相当于伺服

机构正常无故障；当 εi= 0时，无控制力产生，即

极端的无推力故障。

以伺服机构发生卡死故障为例，假设助推

伺服机构 1发生故障，由式（11）可得 δ zt1 = δ stkzt1，

δ stkzt1 表示助推伺服机构 1在卡死位置的摆角。记

故 障 摆 角 为 u f = δ stkzt1，无故障摆角向量为 u r =
[ δxj1 δxj2 δxj3 δxj4 δ zt2 δ zt3 δ zt4 ]T，那么故障

下的发动机实际摆角产生的力矩可以分为两部

分：无故障摆角产生的控制力矩和故障摆角的干

扰力矩，其表达式为

Bu= B ru r + B fu f （12）
其中 B f和 Β r分别为故障摆角和无故障摆角的效

率矩阵，如下：

图 2 控制系统结构图

Fig.2 Control system structure diagram
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2 - bφ3z
2 0 bφ3z
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- bψ3x
2 0 bψ3x

2 0 0 bψ3z
2 0

d 3x
4
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4
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4
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d 3z
4
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d 3z
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，

B f =
é
ë
ê0 - bψ3z

2
d 3z
4
ù
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T

。

因此，将式（12）代入式（9）可以得到期望控

制力矩和故障下发动机实际摆角产生的控制力矩

之间的关系为

vd = B ru r + B fu f （13）

3 基于Armijo准则和 BFGS算法

的控制分配

控制分配的目的是通过对无故障摆角 u r 的

求解/分配，使式（13）成立或尽量满足。为此可以

通过误差加权的方法，将控制力矩与期望力矩误

差最小以及控制能量最小作为优化目标，加上发

动机摆角的约束形成如下约束优化问题：

{f ( u r )= min [ ]λ Q 1 ( vd - B ru r - B fu f ) +  Q 2u r

Subject to -u r ≤ u r ≤ ū r

（14）
其中 λ是加权因子，这里 λ取得越大控制效果越

好；Q 1、Q 2为加权矩阵，本文分别取对应维度的单

位矩阵，-u r和 ū r表示发动机无故障摆角的上限和

下限。

这是一个有约束二次规划问题，本文采用基

于 Armijo准则和 BFGS算法结合的方法求解此

二次规划问题。Armijo准则可以保证优化算法

收敛至最小值；BFGS算法属于拟牛顿法的一种，

通过构造近似矩阵并用它取代牛顿法中的 Hesse
矩阵的逆，从而既保留了牛顿法收敛快的特点又

克服了 Hesse矩阵可能非正定且对 Hesse矩阵求

逆的缺点,具有二阶收敛速度、自适应度高、收敛

性好以及计算量小的特点 [17]。因此，基于 Armijo
准则和 BFGS算法结合的方法可以保证优化算法

快速的收敛至最小值。

BFGS算法是拟牛顿法的一种，由牛顿法和

拟牛顿条件可知：

u k+ 1r = u kr - H -1
k g k （15）

y k= H k+ 1 sk （16）
式 中 H k 是 Hesse 阵 ，y k= g k+ 1- g k 为 梯 度 差 ，

sk= u k+ 1r - u kr 为位移。BFGS算法的思想是构造

矩阵 P k，使其逼近 H k，即 P k≈ H k，初始对称正定

对称阵 P 0通常取单位矩阵 I。

Armijo准则是求解无约束优化问题的一种

非精确一维搜索准则，设迭代式

u k+ 1r = u kr + akD k （17）
式中 ak为第 k个迭代步的步长，D k表示下降方向，

结合 BFGS算法 D k =-P -1
k g k，Armijo准则的主

要思想是在 u kr 确定了下降方向D k后，通过式（17）
得到下一个迭代点 u k+ 1r ，然后使目标函数满足一

定的下降，且下降量需要满足不等式关系：

f ( u k+ 1r )≤ f ( u kr )+ ζak ( g k )TD k （18）
式中 g k是目标函数 f ( u r )在 u r = u kr 处的梯度，ζ为

常数，且满足 ζ ∈ ( 0,0.5 )。
设m为满足下列式的最小负整数：

f ( u k+ 1r + ωmD k )≤ f ( u kr )+ ζωm g Tk D k （19）
其中 ω∈ ( 0,1 )。

为了保证 P k 正定，本算法采用的矫正公式

如下：

P k+ 1 =
ì

í

î

ïï
ïï

P k ( yTk sk ≤ 0 )

P k-
P k sk sTk P k

sTk P k sk
+ y k yTk

yTk sk
( yTk sk≥ 0 )

（20）
接下来推导 yTk sk≥ 0时的矫正公式。设迭代

公式 P k+ 1 = P k+ΔP k，关键构造 ΔP k，将其待定为

ΔP k= ρμμT + τυυT并代入到迭代公式里得到

P k+ 1 = P k+ ρμμT + τυυT （21）
又 y k= H k+ 1 sk 可以写为 y k= P k+ 1 sk，因此式（22）
等式左右两边乘 sk得到

y k= P k sk+ ρμT sk μ+ τυT skυ （22）
令 ρμT sk= 1，τυT sk=-1，μ= y k，υ= P k sk，

可以得到

ρ= 1
yTk sk

, τ=- 1
sTk P k s k

（23）

综 上 可 以 得 到 ΔP k 的 公 式 ，继 而 得 到

yTk sk≥ 0时 P k的矫正公式，即

P k+ 1 = P k-
P k sk sTk P k

sTk P k sk
+ y k yTk

yTk sk
（24）

通过式（17）可以得到每一步迭代的发动机摆

角，考虑到发动机摆角的约束，式（14）修订为

u k+ 1r = Sat ( u kr + akD k ) （25）
其中 Sat（）为饱和函数，定义如下：
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Sat ( u )=
ì

í

î

ïï
ïï

-u i ui≤ -u i
ui -u i≤ ui≤ ū i

ū i ū i≤ ui

（26）

其中 -u i、ū i 分别表示第 i个发动机摆角的上限和

下限。

综上，采用 Armijo准则和 BFGS算法相结合

的控制分配算法步骤如下：

步骤 1 给定参数 ω∈ ( 0,1 )，ζ ∈ ( 0,0.5 )，终
止误差 0≤ ξ≤ 1，P 0取单位矩阵 I。令 k= 0。

步骤 2 计算 g k，若 g k ≤ ξ，停止计算，输出

u kr作为近似极小值点，否则进行下一步。

步骤 3 求D k：D k =-P -1
k g k。

步骤 4 设mk是满足不等式的最小非负整数

m：f ( u k+ 1r + ωmD k )≤ f ( u kr )+ ζωm ( g k )TD k,令 ak=
ωmk，u k+ 1r = Sat ( u kr + akD k )。

步骤 5 由矫正公式确定 P k+ 1。

步骤 6 令 k= k+ 1,转步骤 2。

4 仿真实例

首 先 比 较 本 文 采 用 的 基 于 Armijo 准 则 和

BFGS结合的算法与文献[16]中提到的 FPM算法

在求解控制分配优化问题的效率和收敛性，然后

以助推伺服机构 1发动机发生卡死故障为例，通

过仿真验证本文方法在运载火箭控制分配重构的

有效性。

比较两种算法在求解优化问题式（13）时的

收敛情况。假设助推伺服机构 1发动机发生了

卡死故障，不能通过控制指令进行控制，假设其

余 正 常 发 动 机 摆 角 的 初 值 均 为 0，即 u r 0 =
[ 0 0 0 0 0 0 0 ]T，设其余正常发动机摆

角期望达到的控制力矩为 v r =[ 0 2.72 0 ]T，
为 了 更 好 地 观 察 两 种 算 法 的 收 敛 情 况 ，图 3
给 出 了 随 着 迭 代 次 数 的 增 加 ，两 种 算 法 的 函

数值的与误差值的收敛情况。这里的误差值

定 义 为 发 动 机 摆 动 力 矩 与 期 望 力 矩 的

误差  Q 1 ( vd - B ru r - B fu f ) 。

图 3（a）和图 3（b）分别给出了 FPM 算法和

BFGS算法的函数值和误差值随着迭代次数增加

的收敛情况。图中的结果显示 BFGS算法经过 8
次迭代就已经收敛，目标函数值和误差值分别收

敛到 102量级左右和 10-5量级；而 FPM算法则经

过 30次迭代尚未完全收敛，迭代 30次的目标函数

值和误差分别收敛到 103 量级左右和 10-2 量级，

显然，BFGS算法的收敛速度要快于 FPM算法，

且收敛精度更高。

表 1给出了设置不同的迭代终止条件 g k ≤
ξ和  u k+ 1r - u kr ≤ ξ下，BFGS算法和 FPM算法

的迭代步数和计算时间，其中 ξ的取值为 0.01。
表中的结果显示 BFGS算法在不同迭代终止条件

下分别迭代 7次和 8次便达到了精度要求，而

FPM算法分别迭代了 45次和 53次才达到了精度

要求，并且 BFGS算法的计算时间要少于 FPM算

法。BFGS算法目标函数值和误差值分别收敛到

102量级左右和 10-5量级，而 FPM算法迭代 45次
目标函数和误差值分别收敛到 102 量级左右和

10-3量级，迭代 53次目标函数和误差值分别收敛

到 102 量级左右和 10-4 量级。显然，同样说明

BFGS算法的收敛速度要快于 FPM算法，且收敛

精度更高。

为验证所采用的算法在运载火箭控制分配重

构问题中有效性，选取上述运载火箭某秒点的动

图 3 BFGS算法和 FPM算法收敛对比

Fig.3 Convergence comparison of BFGS algorithm and
FPM algorithm
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力学模型作为仿真对象，该秒点俯仰角、偏航角和

滚转角都具有 2°的初始姿态角偏差，首先对无伺

服机构故障情况下的姿控系统进行仿真，验证控

制律和模型的正确性；然后对伺服机构故障情况

下，未采用重构算法和采用本文 BFGS算法的控

制系统进行仿真，验证控制重构的必要性和本文

重构算法的有效性。设定最大芯级摆角为 4°，最
大助推摆角为 8°。

以助推伺服机构 1处于卡死故障状态，卡死

角度为 4°为例，式（14）中取 λ=60 000。图 4（a）、

图 4（b）和图 4（c）分别给出了单秒点在三通道姿

态角具有 2°初始角偏差下的无伺服机构故障、有

伺服机构故障未采用控制重构和采用本文重构算

法得到的三通道姿态角响应曲线。可以看出，无

故障情况下所有姿态角偏差曲线都收敛于 0°，说
明所设计的控制律很好地消除了姿态角偏差。观

察有故障情况下未采用控制重构算法的姿态角偏

差曲线，可以看出其中俯仰角偏差曲线和无故障

情况下相比没有发生变化，而偏航角和滚转角偏

差曲线却发生了明显的变化，没有消除姿态角偏

差，从而影响了火箭姿态控制的稳定性。这是因

为当助推伺服机构 1发生卡死故障后，由图 1所示

的火箭发动机布局可知，仅对系统的偏航通道和

滚转通道产生了常值干扰力矩。

观察有故障情况下采用本文重构算法的姿态

角偏差曲线，可以看出，与无故障情况下的姿态角

偏差曲线重合，说明这种重构算法很好地消除了

故障的影响。

进一步，图 5给出了无伺服机构故障情况下、

有伺服机构故障情况下未采用控制重构算法和采

用本文重构算法得到的芯级摆角曲线。可以看

出，无故障情况下，由于姿态角偏差收敛于 0°，所
以各芯级摆角也都收敛于 0°。而在有故障情况

下，控制重构下的芯级摆角 1和芯级摆角 3分别收

敛于某一负值和某一正值，它们都产生使箭体绕

y轴正方向的偏转力矩，从而抵消助推伺服机构 1
卡死故障产生的反向干扰力矩；控制重构下的芯

级摆角 2和芯级摆角 4则收敛于某一负值，它们

都产生使箭体绕 x轴负方向的滚转力矩，从而抵

消助推伺服机构 1故障产生的反向滚转干扰力

矩。而在姿态角初始偏差时刻，芯级摆角 1和芯

级摆角 3则分别达到-4°和 4°的饱和摆角，来克服

姿态角偏差和助推伺服机构 1卡死故障的干扰，

而未重构算法由于没有对分配算法根据故障做出

相应的调整，导致图 3中的姿态角偏差没有消除，

表 1 不同迭代终止条件下 BFGS算法和 FPM算法收敛性对比

Table 1 Convergence comparison between BFGS algorithm and FPM algorithm under different iteration
termination conditions

算法

BFGS

FPM

迭代终止条件

 g k ≤ ξ

 u k+ 1r - u kr ≤ ξ

 g k ≤ ξ

 u k+ 1r - u kr ≤ ξ

迭代次数

7

8

45

53

计算时间/ms

1. 4

1. 6

7. 5

8. 8

函数值

64. 71

64. 44

119. 80

829. 90

误差值/10-5

1.921

1.365

111. 900

33. 260
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图 4 三通道姿态角对比曲线

Fig.4 Three channel attitude angle contrast curves

这说明了本文所采用的重构算法的对摆角分配的

合理性和有效性。

图 6则给出了无伺服机构故障情况下、有伺

服机构故障情况下未采用控制重构算法和采用本

文重构算法得到的助推摆角曲线。同样，无故障

情况下，由于姿态角偏差收敛于 0°，所以各助推摆

角也都收敛于 0°。而在有故障情况下，控制重构 图 5 芯级摆角曲线

Fig.5 Pendulum angle curves of core engine
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图 6 助推摆角曲线

Fig.6 Swing angle curves of booster engine

下的助推摆角 2和助推摆角 4收敛于负值，它们

都产生使箭体绕 x轴负方向的滚转力矩，从而来

抵消助推伺服机构 1产生的反向滚转干扰力矩；

助推摆角 3则收敛于正值，虽然产生一个使箭体

顺时针滚转的力矩，但同时也产生使箭体绕 y轴

正向偏转的偏转力矩，从而抵消助推伺服机构 1
卡死故障产生的绕 y轴负向的干扰力矩，从而同

其他发动机摆角综合抵消故障影响。

从上面分析可以看出，发动机伺服机构故障

会对多个通道产生干扰，而对某一摆角的分配和

调整也会对多个通道产生影响，因此通过人为的

操纵经验来完成发动机摆角的重分配是很困难

的，而采用本文提出的重构算法可以精确、有效地

对伺服机构摆角进行重构，从而消除故障的影响，

提高系统的稳定性。

5 结 论

本文研究了运载火箭控制分配问题和运载火

箭常见的伺服机构故障。针对伺服机构故障的下

运载火箭控制分配重构问题，采用了一种基于

Armijo准则和 BFGS算法相结合的控制分配算

法，然后将该算法与 FPM进行了对比，并以助推

伺服机构 1发生卡死故障为例，对该方法进行了

仿真验证。结果表明：基于 Armijo准则和 BFGS
算法相结合的控制分配算法要比 FPM收敛快，并

且该方法有效地克服伺服机构故障的影响，得到

了与无故障情况下相同的控制效果，验证了该算

法的有效性和正确性。
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