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考虑传感器故障的导弹姿态控制系统主动容错控制研究

文章编号: 1001-0920 (2012) 03-0379-04

曹祥宇, 胡昌华, 马清亮
(第二炮兵工程学院 302教研室，西安 710025)

摘 要: 针对导弹姿态控制系统惯性传感器故障,提出了基于信号重构的主动容错控制方法. 分别利用基于梯形算

法的数值积分器和有限时间收敛微分器对姿态角信号和角速率信号进行重构,当在线诊断出姿态角或角速率传感器

故障时,以重构信号代替故障信号进行反馈控制来实现系统的主动容错控制.在建立导弹姿态控制系统模型并采用

次最优控制方法设计输出反馈控制器的基础上,对所设计的主动容错控制方法进行仿真,仿真结果表明该方法是有

效的.
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Abstract: An approach of active fault-tolerant control based on signal reconfiguration is proposed for the fault of missile

attitude control systems caused by failed inertial sensors. To realize the active fault-tolerant control of missile attitude control

systems, numerical integrator based on trapezoid algorithm and finite-time-convergent differentiator are used to reconfigure

attitude angle signals and angular rate signals, and fault signals are substituted for reconfiguration signals, when the failure

of attitude angle sensor or angular rate sensor is detected through online diagnosis. Based on establishing a model of missile

attitude control system and designing an output feedback controller by adopting suboptimal control method, simulation is

carried out and the result shows the effectiveness of the proposed approach.
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1 引引引 言言言

弹道导弹姿态控制系统的惯性传感器用来敏感

导弹飞行过程中产生的各种姿态信号,并通过控制器

实现对导弹飞行姿态的稳定控制.但是, 导弹在贮存

过程中其惯性器件会产生性能退化,而发射飞行过程

中的剧烈震动也可能引起惯性器件故障,这些故障将

引起导弹的飞行失稳, 影响导弹的命中精度,甚至导

致导弹自毁. 因此,有必要对传感器故障情况下的导

弹姿态控制系统实行容错控制.

容错控制可分为硬件冗余容错控制和解析冗余

容错控制. 硬件冗余容错控制是将几个功能相同的

部件并联在一起完成同一任务, 需要增加硬件的成

本、体积和重量,这将对导弹的作战性能带来负面影

响,因此在导弹上进行硬件冗余受到了很大限制,在

某些情况下甚至是不可能的;解析冗余容错控制利用

不同部件之间的内在联系和功能上的冗余性实现容

错控制,不需增加硬件设备, 因而适用于对导弹姿态

控制系统进行容错控制.解析冗余重构容错控制可分

为信号重构的重构容错控制、控制律重新调度重构容

错控制、控制律重构设计重构容错控制和模型跟踪重

组重构容错控制[1-3]. 对于信号重构的重构容错控制,

所谓的信号重构是指用某些元器件的输出信号重构

那些可能出现失效或者重要的元器件的输出信号,当

这些被重构的元器件出现故障时,就用重构的解析信

号代替其输出信号,从而实现容错控制[4-5].

本文借鉴信号重构的重构容错控制思想,利用导
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弹姿态角传感器和角速率传感器功能上的冗余性,针

对导弹姿态控制系统姿态角传感器故障和角速率传

感器故障两种情况,分别利用数值微分器和数值积分

器,实现正常工作传感器输出信号对故障传感器输出

信号的重构. 当传感器出现故障时,用重构信号取代

故障传感器的输出信号进行反馈控制,从而实现了导

弹姿态控制系统的主动容错控制.仿真实验表明, 所

设计的容错控制方法是有效的.

2 系系系统统统模模模型型型建建建立立立及及及控控控制制制器器器设设设计计计

为了进行导弹姿态控制系统传感器主动容错控

制设计并在仿真实验中验证所设计方法的有效性,首

先需要建立导弹姿态控制系统运动模型并设计控制

器保证无故障导弹的飞行稳定性. 下面将对这两部分

内容进行讨论.

2.1 导导导弹弹弹姿姿姿态态态控控控制制制系系系统统统模模模型型型

导弹的绕质心运动可以分解为绕其 3个惯性主

轴的角运动,姿态控制系统与之相对应的是 3个基本

控制通道, 分别对导弹的俯仰、偏航、滚动运动进行

控制和稳定. 姿态控制装置与被控制对象、导弹的绕

质心运动构成的控制通道是闭合回路, 3个控制通道

之间经过执行机构、气动力、惯性力和控制力相互铰

链. 因为弹道式导弹基本上在射面内飞行,侧向运动

较小, 再加上导弹的尾翼很小或基本没有尾翼,纵向

运动和侧向运动的铰链很弱,弹体的滚动对俯仰和偏

航运动基本没有影响[6].于是可以将 3个控制通道当

作 3个独立通道, 不失一般性, 本文以俯仰通道为例

进行研究.
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图 1 姿态控制系统

图 1为姿态控制系统. 从图 1可以看出, 俯仰通

道的可测信号为平台角度传感器输出的俯仰姿态角

信号Δ𝜑和俯仰姿态角速率传感器输出的角速率信

号Δ𝜑̇,控制信号为Ⅱ和Ⅳ发动机喷管摆角 𝛿2和 𝛿4.

以Δ𝜑, Δ𝜑̇为输出信号, 𝛿2, 𝛿4为输入信号,根据

弹体的飞行动力学运动模型,得到某导弹俯仰通道姿

态控制的状态空间描述如下[7]: 状态方程为⎡⎢⎣ Δ𝜃

Δ𝜑̇

Δ𝜑

⎤⎥⎦ =

⎡⎢⎣ 𝑐2 − 𝑐1 𝑐1 0

0 0 1

𝑏2 −𝑏2 −𝑏1

⎤⎥⎦
⎡⎢⎣ Δ𝜃

Δ𝜑

Δ𝜑̇

⎤⎥⎦+

1

2

⎡⎢⎣ 𝑐3 𝑐3

0 0

−𝑏3 −𝑏3

⎤⎥⎦[
𝛿2

𝛿4

]
. (1)

Δ𝜑和Δ𝜑̇为可观测信号,故输出方程为[
Δ𝜑

Δ𝜑̇

]
=

[
0 1 0

0 0 1

]⎡⎢⎣ Δ𝜃

Δ𝜑

Δ𝜑̇

⎤⎥⎦ . (2)

式 (2)和 (3)可记为⎧⎨⎩ 𝑥̇ = 𝐴𝑥+𝐵𝑢,

𝑦 = 𝐶𝑥.
(3)

其中𝑥 = [Δ𝜃 Δ𝜑 Δ𝜑̇]T, 𝑢 = [𝛿2 𝛿4]
T, 𝑦 = [Δ𝜑 Δ𝜑̇]T

分别表示系统的状态变量、控制变量、输出变量; Δ𝜃

为弹体攻角; 𝐴, 𝐵, 𝐶分别为合适维的系统矩阵、控制

矩阵、观测矩阵.

2.2 输输输出出出反反反馈馈馈控控控制制制器器器设设设计计计

因为导弹弹体本身的气动外形是静不稳定的,如

果没有恰当的控制, 则其绕质心的运动是不稳定的,

通过设计适当的反馈控制器可以使整个导弹姿态控

制系统闭合回路稳定. 采用模型 (3)所述的某导弹姿

态控制系统,其状态不全是可测量的, 因此采用输出

反馈, 以实现次最优控制.此时基于输出反馈的控制

律为

𝑢 = −𝐹0𝑦. (4)

采用线性二次型最优控制方法对系统 (3)进行控制器

设计,提出的性能指标为

𝐽 =
1

2

w +∞
0

[𝑋T(𝑡)𝑄𝑋(𝑡) + 𝑈T(𝑡)𝑅𝑈(𝑡)]d𝑡. (5)

根据最优控制理论,当使提出的性能指标最小时, 最

优控制满足如下必要条件[8]:

𝐹0 = 𝑅−1𝐵T𝑠𝑝𝐶T(𝐶𝑝𝐶T)−1,

(𝐴−𝐵𝐹0𝐶)T𝑠+ 𝑠(𝐴−𝐵𝐹0𝐶)T+

𝑄+ 𝐶T𝐹T
0 𝑅𝐹0𝐶 = 0,

(𝐴−𝐵𝐹0𝐶)𝑝+ 𝑝(𝐴−𝐵𝐹0𝐶)T + 𝑥(0)𝑥T(0) = 0.

(6)

其中𝐹0, 𝑠, 𝑝是 3个未知量,用迭代法求解步骤如下:

Step 1: 输入模型参数𝐴, 𝐵, 𝐶和加权矩阵𝑄, 𝑅,

初始条件为𝑥(0);

Step 2: 给定初值𝐹0, 𝑘 = 0;

Step 3: 将𝐹 𝑘
0 代入方程,求出 𝑠𝑘和 𝑝𝑘;

Step 4: 将 𝑠𝑘和 𝑝𝑘代入𝐹 𝑘
0 的表达式,求出𝐹 𝑘+1

0 ,

若 ∥𝐹 𝑘+1
0 − 𝐹 𝑘

0 ∥𝐹 < 𝜀 (𝜀 为设定误差要求值), 则停

止迭代, 𝐹 𝑘+1
0 即为所求𝐹0, 否则, 令 𝑘 = 𝑘 + 1, 转至

Step 3.

在迭代过程中,应保证𝐴−𝐵𝐹 𝑘
0 𝐶的特征值均在

左半平面，即首先保证输出反馈系统的稳定性.
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3 基基基于于于信信信号号号重重重构构构的的的主主主动动动容容容错错错控控控制制制

在导弹的姿态控制系统中,作为输出反馈信号的

有弹体姿态角信号和角速率信号,二者在功能上是冗

余的,弹体的角速率信号可以通过姿态角的数值微分

求得, 相应地, 弹体的姿态角信号可以通过角速率的

数值积分求得. 因此可以想到,在姿态角传感器或姿

态角速率传感器发生故障时,一旦通过故障诊断算法

确定故障,即可以通过数值微积分方法实现对故障传

感器的信号重构. 为了实现基于信号重构的容错控制

系统设计,要根据导弹姿态控制系统的特点选择合适

的数值微分器、数值积分器、故障诊断算法以及容错

控制系统组建方案.下面对这些问题分别进行讨论.

3.1 数数数值值值微微微分分分器器器的的的选选选择择择

应用微分器可以直接由姿态角信号得到其角速

率信号, 但是导弹在飞行过程中会受到较大的噪声

干扰, 这对微分器的影响很大,甚至使微分器无法正

常工作, 因此在选择微分器时要重点考虑其对噪声

影响是否有较强的抑制作用. 通过实验发现,有限时

间收敛微分器 (FTCD)对噪声具有较强的抑制作用,

可将其应用于测量噪声较大的场合[9]. 因此, 本文将

2阶 FTCD应用于所设计的主动容错控制系统, 具体

形式如下[10]:

d𝑥1/d𝑡 = 𝑥2, 𝑦 = 𝑥2.

𝜀2
d𝑥2

d𝑡
= −sat1

{(
𝑥1 − 𝑣(𝑡) +

3

5
(𝜀𝑥2)

(5/3)
)(1/5)}

−

sat1{(𝜀𝑥2)
(1/3)}.

sat1(𝑥) =

⎧⎨⎩𝑥, ∣𝑥∣ < 1;

sign(𝑥), ∣𝑥∣ ⩾ 1.
(7)

其中: 扰动参数 𝜀 = 0.01, 𝑣(𝑡)为测量信号 (微分器的

输入), 𝑥2为信号的 1阶导数, 𝑦为微分器的输出.

3.2 数数数值值值积积积分分分器器器的的的选选选择择择

梯形法则是一种常用的数值积分算法,具有计算

容易、精度高的优点[11],本文选择基于该算法的积分

器进行数值积分计算.梯形法则相应的求积公式为w 𝑏

𝑎
𝑓(𝑥)d𝑥 ≈ 𝑏− 𝑎

2
[𝑓(𝑎) + 𝑓(𝑏)]. (8)

如果划分区间 [𝑎, 𝑏]为 𝑎 = 𝑥0 < 𝑥1 < ⋅ ⋅ ⋅ < 𝑥𝑛

= 𝑏,结点为等间距的,间距ℎ = (𝑏 − 𝑎)/𝑛,结点𝑥𝑖 =

𝑎+ 𝑖ℎ,则可得到如下数值积分递推形式:

𝐴𝑖+1 =𝐴𝑖 +
w 𝑥𝑖+1

𝑥𝑖

𝑓(𝑥)d𝑥 ≈

𝐴𝑖 + ℎ[𝑓(𝑥𝑖) + 𝑓(𝑥𝑖+1)]/2. (9)

其中

𝐴1 =
w 𝑥1

𝑥0

𝑓(𝑥)d𝑥 = ℎ[𝑓(𝑎) + 𝑓(𝑎+ ℎ)]/2,

𝑖 = 1, 2 ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑛.

3.3 基基基于于于小小小波波波分分分析析析的的的故故故障障障诊诊诊断断断

基于小波分析的故障诊断算法是一种不基于模

型的故障诊断方法,具有良好的时 -频定位特性及对

信号的自适应能力,适于检测正常信号中的瞬态异常

信号并展示其成分. 选择基于小波分析的故障诊断算

法可以实现对导弹姿态控制系统惯性传感器的在线

故障诊断. 正常工作状态下的导弹姿态控制系统,其

传感器输出信号应为一蠕变信号,当系统出现故障时,

输出信号将会出现突变信号 (主要表现在幅度和频率

的突变),这种情况下,利用小波分析对测试数据进行

处理,如果处理结果中的小波系数出现大于特定阈值

的跳变,则可以准确判断故障发生的部位与时间[12].

3.4 主主主动动动容容容错错错控控控制制制方方方案案案设设设计计计

图 2为主动容错控制方案. 如图 2所示, 主动容

错控制系统包括信号重构、故障诊断、切换控制、反

馈控制 4个部分. 其总的主动容错控制策略为:在正

常情况下,利用姿态角传感器和角速率传感器的输出

信号作为导弹姿态控制系统的反馈信号来进行闭环

控制,同时采用基于小波分析的故障诊断子系统进行

传感器在线故障诊断; 一旦判断出姿态角传感器故

障, 立即进行状态切换,用角速率传感器的积分信号

代替姿态角传感器输出信号来进行容错控制. 同理,

一旦判断到角速率传感器故障, 立即进行状态切换,

用姿态角传感器的微分信号代替角速率传感器输出

信号来进行容错控制.
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图 2 主动容错控制方案

4 仿仿仿真真真实实实验验验

在Matlab仿真环境下, 以导弹俯仰通道为仿真

对像,依据图 2建立仿真流程. 首先通过编程实现输

出反馈控制律的求解;然后根据前面所选择的数值微

积分算法和故障诊断算法,在Matlab的 Simulink中建

立包括微分器、积分器、故障诊断模块、输出反馈控

制器和其他导弹姿态控制系统仿真模块的闭环系统

仿真模型;最后进行仿真实验.

4.1 输输输出出出反反反馈馈馈控控控制制制律律律计计计算算算

仿真对象采用模型 (3)所述的导弹姿态控制系

统, 其状态空间描述中, 相应的系统矩阵、控制矩

阵、观测矩阵取值如下:
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𝐴 =

⎡⎢⎣ −0.228 72 0.342 878 0

0 0 1

−0.458 771 0.458 771 0.025 233 2

⎤⎥⎦ ,

𝐵 =

⎡⎢⎣ 0.167 254 0.167 254

0 0

8.408 79 8.408 79

⎤⎥⎦ , 𝐶 =

[
0 1 0

0 0 1

]
.

经验证, 系统特征方程存在位于右半平面的根,

系统不稳定, 需要设计输出反馈控制器𝑢 = −𝐹0𝑦使

姿态控制系统达到稳定. 根据输出反馈控制律设计

方法,取式 (5)中𝑄,𝑅为单位阵, 𝜀 = 0.001,初始状态

𝑥(0) = [0 1 0]T,初值𝐹 0
0 为单位阵,在Matlab下用迭

代法编程求解,可得输出反馈控制律为

𝐹0 =

[
0.729 0 0.599 5

0.729 0 0.599 5

]
.

4.2 正正正常常常系系系统统统输输输出出出仿仿仿真真真

假定系统存在初态𝑥(0) = [0 1 0]T(指令或干扰

作用),在系统中加入均值为 0,方差为 0.001的测量白

噪声, 仿真步长为 0.001 s. 在输出反馈控制律𝑢 =

−𝐹0𝑦的作用下进行仿真, 正常系统的输出如图 3所

示. 其中: 𝑦1 = Δ𝜑, 𝑦2 = Δ𝜑̇. 从图 3可以看出,系统

输出是稳定的.
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图 3 正常系统

4.3 存存存在在在姿姿姿态态态角角角传传传感感感器器器故故故障障障的的的系系系统统统输输输出出出仿仿仿真真真

假设系统由初态正常工作到 0.6 s时, 姿态角传

感器发生失效故障, 当没有对系统进行容错控制时,

系统输出响应曲线如图 4(a)所示. 从图 4(a)可以看出,

不采用容错控制的故障系统角速率输出收敛,但姿态
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(a)  fault output
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(b)  FTC output
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图 4 姿态角传感器故障系统

角输出是发散的,系统不稳定. 当系统发生同样故障

而采用主动容错控制时,故障诊断子系统诊断出姿态

角传感器发生失效故障,迅速将输出反馈的姿态角信

号输入端切换至数值积分器的积分输出,此时的系统

输出响应曲线如图 4(b)所示. 可以看出,采用容错控

制后故障系统的姿态角和角速率输出都收敛至稳定

的平衡状态 𝑦 = [0 0]T,系统是稳定的.

4.4 存存存在在在姿姿姿态态态角角角速速速率率率传传传感感感器器器故故故障障障的的的系系系统统统输输输出出出仿仿仿真真真

假设系统由初态正常工作到 0.8 s时, 姿态角速

率传感器发生失效故障,当没有对系统进行容错控制

时, 系统输出响应曲线如图 5(a)所示. 从图 5(a)可以

看出,不采用容错控制的故障系统姿态角输出和角速

率输出都是发散的,系统不稳定. 当系统发生同样故

障而采用主动容错控制时,故障诊断子系统诊断出姿

态角速率传感器发生失效故障,迅速将输出反馈的姿

态角速率信号输入端切换至 FTCD数值微分器的微

分输出,此时的系统输出响应曲线如图 5(b)所示. 可

以看出,故障系统的姿态角和角速率输出都收敛至稳

定的平衡状态 𝑦 = [0 0]T,系统是稳定的.
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(a)  fault output
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图 5 角速率传感器故障系统

5 结结结 论论论

本文基于信号重构的重构容错控制思想,利用导

弹传感器在功能上的冗余关系,实现了对姿态角传感

器和角速率传感器的信号重构,并在此基础上设计了

导弹姿态控制系统主动容错控制方案.仿真结果表明

了该方案的有效性,将导弹姿态控制系统主动容错控

制应用于导弹的设计将大大提高导弹的飞行可靠性.
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