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　　摘要 : 解决了机动再入飞行器在气动系数变化范围大和气动耦合严重等恶劣条件下的姿态和过载控制问题.

为了能充分利用飞行器可测量信息提高系统自适应能力 ,提出了滚动通道状态方程参数辨识 —级点配置 —前馈补

偿自适应控制和横向通道基于攻角反馈以过载为主控信号的变参数自适应控制的自动驾驶仪设计方法. 通过对某

飞行器的制导控制系统仿真 ,可以看出该自动驾驶仪使飞行器有很好的飞行性能.
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　　Abstract : The control of attitude and acceleration for maneuvering entry vehicles is obtained in the case that the aerody2
namic parameters changing in the large- range and the pneumatic coupling is very strong , in which the control of attitude and ac2
celeration is rather difficult . In order to improve the adaptation property of the system by using the available information , a new

design method for vehicle autopilot is presented on the basis of both the pole- assignment adaptive control with parameter identifi2
cation of the state equation and feed-forward in the roll- channel and the changing parameter control with attack angle feedback in

the lateral- channel . The simulation shows that the proposed design method provides a good flight performance for maneuvering

entry vehicles .
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1 　引言 (Introduction)

随着飞行器弹头当量的小型化和空间防御体系

的挑战 ,飞行器必将向着高落地精度和规避空间防

御体系攻击的方向发展 . 采用机动再入末制导技术

是提高飞行器落点精度和增强突防能力的主要途

径. 机动再入末制导技术的采用给飞行器制导控制

系统提出了以下几个严重的问题 :

1) 动压化范围大 ,变化范围从 1 千帕到 600 千

帕 ,引起系统参数变化范围大 ;

2) 俯仰通道、偏航通道和滚动通道之间相互气

动交链大 ,特别具有很大的随机性和不确定性 ;

3) 制导系统除了控制飞行器准确落地外 ,还要

实施机动飞行和速度控制 ,这样给系统的控制带来

更大的难度 ;

4) 系统严重非线性 ;

5) 飞行器飞行速度和再入姿态有严格的条件

限制.

由于以上问题 ,采用传统的 PID 控制和鲁棒控

制设计方法无法使自动驾驶仪稳定工作 ,特别是滚

动通道很难保证工程要求. 总的来说 ,解决飞行器在

全空域的过载控制已成为机动再入末制导技术的

“塞喉”技术[1 ] . 从制导律和控制系统设计的两方面

来看 ,比其他制导控制系统设计难度要大得多. 随着

自校正调节器的理论与应用臻于成熟[2 ,3 ]和弹上测

量技术的长足发展 ,自适应自动驾驶仪为解决这一

问题有了理论依据和实现的条件. 从国内外导弹控

制技术发展来看自适应自动驾驶仪已成为导弹自动

驾驶仪的发展趋势. 为了能充分利用飞行器可测量

的状态信息提高系统自适应能力 ,本文提出了一种

滚动通道基于状态方程参数辨识 —极点配置 —前馈

补偿自适应控制方法和横向 (俯仰和偏航) 通道基于

攻角反馈以过载为主控信号的变参数自适应控制的

新自动驾驶仪设计方法 ,该方法能很好地解决飞行

器系统参数变化范围大和气动耦合严重的问题.
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2 　制导系统结构 (Struture of the guidance and

control system)

再入制导系统由三部分组成 :惯性导航系统、末

制导系统和自动驾驶仪 . 惯性导航系统由惯性平台

和导航计算机构成 ,为制导系统提供导弹在惯性系

的位置和速度 ,为自动驾驶仪提供攻角α、侧滑角

β、弹体姿态滚动角γ和弹体姿态角速度ωx (ωy ,ωz)

信号. 末制导系统由导弹 2目标 相对运动计算将导

弹在惯性系的位置和速度转换目标系下的位置 PTS

和速度 V TS ,当寻的雷达还无法探测目标时 ,末制导

系统根据计算出的 PTS , V TS 和末制导律形成制导指

令 ;当寻的雷达能探测目标后 ,末制导系统根据雷达

所测得的 PTS , V TS 和末制导律形成制导指令. 自动

驾驶仪是根据制导指令 Uf ( Up) 和惯导系统提供的

导弹状态信号形成舵机执行指令δf ( p , r) ,控制导弹

机动飞行.

自动驾驶仪由俯仰、偏航和滚动等三个控制回

路组成. 滚动回路的目的是使导弹滚动姿态得以稳

定 ;俯仰和偏航回路是对制导指令执行的机构 ,使导

弹按照制导规律飞行. 本系统设计中末制导规律形

成的指令是导弹需用的视加速度 Wf = VmÛθ, 故俯仰

和偏航回路的设计以过载跟踪控制形式设计.

3 　滚转通道回路自适应控制 ( roll- channel

adaptive control)

飞行器绕纵轴的运动称为倾斜运动或滚动运

动. 倾斜小扰动的线性化方程为 :

ÛX =
0 1

0 - c1
X +

0

- c3
δr +

0

h2
α+

0

l2
β+

0

1
ω, (1)

式中 X = [γ　Ûγ]T ,α,β为飞行器攻角和侧滑角 ,δγ

为滚动舵偏角 ,ω为 Wiener 过程.

将飞行器的滚转刚体姿态运动方程 (1) 写成随

机微分方程形式 :

d X ( t) = �A ( t) X ( t) d t +�B ( t) �u ( t) d t +Bα( t)α( t) d t +

Bβ( t)β( t) d t + d W ( t) . (2)

　　为书写标准化式中滚动舵偏角δγ写成�u ( t) ,当

采样周期为 T 时 ,如果在 kT 时刻 �u ( t) ,的采样输入

量为 �u ( t) ,而且在 kT ≤ t ≤ ( k + 1) T 的时间间隔

�u ( t) 为常量 ,则飞行器的滚转刚体姿态运动方程的

离散化状态模型为

X ( k +1) =Ψ( T) X ( k) + F( k) �u ( k) + Fa ( k)α( k) +

Fβ( k)β( k) + W ( k) . (3)

式中 :

Ψ( T) = e �At =
ε11 ε12

ε21 ε22
=

1 T

0 e - c
1

T
,

F( k) =∫
( k +1) T

kT
Ψ[ ( k + 1) T - τ] �B dτ =

f1

f2
,

Fα( k) =∫
( k +1) T

kT
Ψ[ ( k + 1) T - τ] Bαdτ =

f 1

f 2
,

Fβ( k) =∫
( k +1) T

kT
Ψ[ ( k + 1) T - τ] Bβdτ =

fβ1

fβ2
,

　　可以证明 F与 Fα和 Fβ线性相关. 噪声的离散值

为布朗过程

W ( k) =∫
( k +1) T

kT
Ψ[ ( k + 1) T - τ]d W (τ) .

　　姿态控制的输出值是滚转角γ, 故系统输出方

程为 :

Y ( k) = CX ( k) = [1 　0 ] X ( k) . (4)

　　由于实际系统的状态可通过惯导系统得到 ,且

观测阵已知 ,因此对系统的辨识可直接通过状态方

程进行. 由式 (3) 可得 :

xi ( k + 1) = ∑
2

j = 1

εij xj ( k) + f i �u ( k) + fαiα( k) +

fβiβ( k) + w i ( k) , i = 1 ,2.

(5)

　　为对系统实施辨识 ,将其改写为

xi ( k + 1) = ΨT
i ( k)θ0

i + w i ( k) . (6)

式中 ,θ0
i = [εi2 　εi2 　f i 　fαi 　fβi ]T 为五维列向量 ,

它是第 i 个状态子系统的真实参数向量.

ΨT
i ( k) = [ x1 ( k) , x2 ( k) , �u ( k) ,α( k) ,β( k) ].

(7)

对于每一个子系统 ,可推导出估计参数θ0
i 的递推最

小二乘加权算法. 由于飞行器滚动通道气动参数缓

慢变化 ,自适应控制又要求参数估计计算量小 ,因此

我们这里对θ0
i 的估计是采用加权最小二乘递推估

计算法 ,由于数据矩阵 ΨT
i ( N) 与 i 无关 ,因此递推
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算法计算量大大减小 :

θ̂i ( N + 1) = θ̂i ( N) + K( N + 1) [ x i ( N + 1) -

ΨT ( N + 1)θ̂i ( N) , (8)

K( N + 1) =
P( N) Ψ( N + 1)

μ + ΨT( N + 1) P( N) Ψ( N + 1)
,

(9)

P( N +1) =
1
μ[ I - K( N +1) ΨT( N +1) ] P( N) .

(10)

式中μ为衰减因子通过实验选取为 01972 ,由此飞

行器姿态运动方程的离散化状态模型 (3) 的所有参

数估计值可以得到.

滚转通道控制实际上就是一个系统镇定问题.

由于零极点配置在自校正系统设计中有很好的鲁棒

性 ,并且能很好地兼顾舵机、飞行器滚动通道和俯仰

通道的频带特性 ,所以我们采用了零极点自校正自

适应系统. 为了很好地解决系统的耦合问题 ,我们采

用前馈补偿的办法实施自校正 ,取控制作用为

�u ( k) = - KX ( k) - Kαα( k) - Kββ( k) . (11)

式中 K是状态反馈增益 , Kα和 Kβ是解耦的前馈补偿

增益 ,将 (11) 式代入 (3) 式 ,得

X ( k + 1) = [Ψ - FK] X ( k) + [ Fα - FKα]α( k) +

[ Fβ - FKβ]β( k) . (12)

　　状态反馈闭环系统的特征方程为 :

det | zI - Ψ + FK | = 0 , (13)

det
z - 1 - f 1 k

γ
x - T - f 1 kÛγ

x

- f 2 k
γ
x z - ε22 - f 2 kÛγ

x

= 0.

　　根据舵机和飞行器的频带特性 ,选取的极点并

确定出特征方程多项式为 z2 +α1 z +α2 :

α1 = 2exp [ξωnTs ]cos[ωnTn 1 - ξ2 ] ,

α2 = exp [ - 2ξωnTs ].
(14)

式中ωn 为闭环系统的希望的本征频率 ,一般要求滚

动回路通频带是俯仰及偏航通频带的 3 ～ 5 倍.ξ是

闭环系统的希望阻尼系数 ,一般取 017 , Ts 为控制系

统的采样周期. 由上式可得以下方程 :

α1 = - (1 + f 1 k
γ
x +ε22 + f 2 kÛγ

x ) ,

α2 = - ( Tf 2 - f 1ε22) k
γ
x +ε22 + f 2 kÛγ

x .
(15)

可得

- kγx =
α2 +α1 + 1

Tf2 - f 1ε22 + f 1
, (16)

- kÛγ
x =

(1 -ε22 +α1) ( Tf 2 - f 1ε22 +f 1) - f 1 (α2 +α1 +1)

( Tf 2 - f1ε22 + f 1) f 2
.

(17)

　　前馈增益 Kα和 Kβ应从抑制干扰要求确定. 显

然 ,应尽可能地减小[ Gα - GKα]值和[ Gβ - GKβ] 值 ,

理想情况下应取

[ Fα - FKα] = 0 , (18)

[ Fβ - FKβ] = 0. (19)

　　由于 F 与 Fα线性相关 , F 与 Fβ线性相关 , 因

此 ,在设计时只要解决第一分量的解耦

Kα = fα2/ f 2 , (20)

Kβ = fβ2/ f 2 (21)

即可保证式 (18) 和 (19) 成立. 由式 (11) , (16) , (17) ,

(20) 和 (21) 可得到控制指令为

δγ = [ - k
γ
x 　 - kÛγ

x ] X ( k) + Kα( k) + Kββ( k) .

(22)

　　为保证系统稳定和良好品质 ,设计两个较正网

络 Wω( s) 和 Wγ( s) , 见图 2.

4 　横向通道自适应控制 ( Lateral-channel

adaptive control)

对于静不稳定的机动弹头 ,必须加攻角的反馈

信号 ,为了使机动弹头有足够的阻尼 ,应增加姿态角

速度的反馈 ,为了适应在不同特征点弹体放大系数、

时间常数的变化 ,应对系统的放大系数进行校正. 导

弹的短周期运动方程为

;̈

Ûθ

Ûα
=

- a1 0 - a2

0 0 a4

1 0 - a4

Û;
θ

α

+

- a3

a5

- a5

δf , (23)

　　为了兼顾导弹头的过载控制和姿态控制 ,并且

式 (23) 有很好的轨迹和姿态分离性质和便于系统设

计 ,将式 (23) 分离为

;̈

Ûα
=

- a1 - a2

1 - a4

Û;
α

+
- a3

- a5

δf , (24)

Ûθ = a4α+ a5δf . (25)

　　由于实际系统中 a5 ν a4 ,因此在设计中可忽略

式 (25) 中的 a5δf 项 ,式 (25) 可写成

Ûθ = a4α, (26)
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式中

a4 =
C
α
Y qS

mVm
.

因此 ,式 (25) 可变形成 :

Vm Ûθ = C
α
Y qS ·α/ m. (27)

　　在飞行控制器设计中 ,制导方程推导中我们设

的指令信号 u = Vm Ûθm ,这里 Ûθ和制导方程的Ûθm 物理

含义是一样的 ,只不过 Ûθ是实际的弹道倾角角速度 ,

而 Ûθm 是制导指令需求的弹道倾角角速度. 在飞行过

程中 , m 和 S 是不变的 , C
α
Y 随弹头速度变化也不大 ,

而 q 的变化范围非常大 (它的变化范围从 1 千帕到

600 千帕) . 若用常系数控制器是无法办到的 , 故必

须用自适应的控制方法.

令 Kn = C
α
YS/ m , 可以视为常值 ,则制导指令所

需求的攻角为

α3 = Vm Ûθm/ ( q ·Kn) = Uf / ( q ·Kn) . (28)

　　由于比例导引律对比例系数有很强的鲁棒性 ,

因此实际导弹的过载跟踪精度要求可以放得宽一

些. 为了使控制器对导弹过载的控制指令能有较好

的跟踪性能 ,并且使导弹过载控制有很好的适应能

力 ,我们提出了基于攻角反馈以过载为主控信号的

变参数自适应控制方法.

取性能指标为

J =
1
2∫

t
f

0
[ (α3 - y) T Q1 ( t) (α3 - y) +

δT Q2 ( t)δ]d t . (29)

　　考虑 tf 足够大 ,此时 , P( t) 趋于常数正定矩阵 ,

是下列黎卡提矩阵代数方程的正定解

- PA - A T P + PBQ - 1
2 B T P - CT Q1 C = 0 , (30)

[ P( t) BQ - 1
2 B T - A T] g ( t) - CT Q1 ( t)α3 = 0.

(31)

　　可以证明最优控制为

δ3 = - Q - 1
2 B T PX ( t) + Q - 1

2 B T g ( t) =

- Q - 1
2 BT PX ( t) +Q - 1

2 B T[ PBQ - 1
2 B T- AT] CTQ1α

3 .

(32)

得到

δ3 = [ - k1 　 - k2 ] X ( t) + k3α
3 . (33)

　　由于动压变化范围大 ,系统参数变化范围非常

大 ,因此用恒定系数的控制方案实现全空域控制是

不可能的 ;为了提高系统的动态特性和鲁棒性 ,必须

采用可变参数的设计. 首先根据不同的动压值 ,分别

进行参数设计 ;然后根据设计的控制参数值对控制

系统进行拟合 ,拟合成动压的函数 ;最后将控制系统

的函数转换成动压的函数. 见图 3.

图中参数形式如下 :

k1 = (162. 4 + 14. 6 q) / q ,

k2 = 2. 5/ q , k3 = 25. 4 q + 13. 6.

　　为保证系统有良好品质 ,两个回路设计时分别

加了两个较正网络.

5 　仿真实验 (Simulation)

以某一飞行器为设计对象 ,用以上的设计方法

进行了制导系统设计. 设图象匹配 (或 GPS 定位) 实

际位置为 (80000 , 0 , 0) ,我们对制导系统进行了仿

真. 再入机动飞行器末制导的仿真给出了飞行器在

俯仰平面运动轨迹和偏航平面运动轨迹如图 4 和图

5 所示 ,以及飞行器滚动通道的滚动角和俯仰通道

的攻角图象如图 6 和图 7 所示. 在大干扰的条件下 ,

飞行器落点为 (8002134 , 0 , 1186) ,落点误差为 21989

米. 飞行器滚动通道滚转角最大瞬时值不超过 12°远

小于工程要求 ,飞行器俯仰通道的攻角变化平滑使

飞行器制导和速度控制非常平稳 ,气动扰动抑制效

果比较明显 ,攻角限制 (| α| < 0. 565rad) 也非常理

想. 仿真结果表明控制系统在各种气象环境和气动

参数变化条件情况下 ,都能达到研制单位所要求的

性能指标. 从仿真轨迹可以看出再入机动飞行器控

制系统使其有很好的飞行性能 . 由于系统参数变化

范围大和气动耦合严重问题是各类飞行器控制都要

遇到的问题 ,因此本文所提出的设计方法同样对其

它飞行器控制系统设计适用.
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