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摘要:从系统模型和控制设计方法两个方面综述了飞行器制导控制一体化设计方法的研究现状.论述了制导控
制一体化设计中的关键问题,即系统具有较高的阶数和系统存在大量不确定性. 提出了基于自抗扰控制的三维制
导控制一体化设计方法. 该控制方法具有简明的线性结构,并且可以对飞行控制系统中的非线性时变不确定性进
行实时估计和补偿.仿真结果表明该方法可以对付大范围的不确定性,具有很好的鲁棒性.
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Design methods for the integrated guidance and control system
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Abstract: The design methods for guidance control systems are overviewed from the aspects of modeling and control.
Key problems of high system order and high uncertainties are discussed. For a 3-D system, we propose an integrated
guidance and control approach with active disturbance rejection control (ADRC). The controller is featured with simple
structure and with online estimation and compensation for the nonlinear time-varying uncertainties in the flight control
system. Simulation results show the effectiveness of the proposed approach for dealing with large uncertainties in the
integrated system.
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1 引引引言言言(Introduction)
传统的飞行控制系统设计通常分解为制导环节和

姿态控制环节,并对这两个环节分别进行设计.但实
际上制导环节和姿态控制环节并不相互独立,因此对
制导和姿态控制的整体系统进行控制设计可以提高

最终制导品质. 通常将在舵偏的反馈控制设计中使用
了姿态、过载和视线角速度等综合信息以提高最终制

导品质的方法称为制导控制一体化设计方法[1–3].
制导控制一体化(以下简称一体化)设计方法在

20世纪80年代提出[2–3]. 目前,国内外很多学者已进行
了大量的研究工作[2–18]. 现有文献中一体化设计所采
用模型主要可分为相对位置模型[4–7]和视线角模

型[2–3, 8–18],相对位置模型主要建立在三维情形,视线
角模型既有建立在平面情形的[2, 8–17],也有建立在三
维情形的[3, 18]. 目前,基于相对位置模型和视线角模
型的控制设计方法都有了很多研究工作.

本文第2节对制导控制一体化设计的研究现状从

如下几个方面进行综述: 首先建立三维情形下的一体
化相对位置模型和视线角模型,并证明基于这些模型
的控制目标在一定意义下是等价的;然后根据一体化
系统所具有的特性,阐述一体化设计方法所面临的关
键问题,即系统具有较高的阶数以及系统存在大量不
确定性;最后,讨论各种一体化设计方法的特点和所
适应的范围.本文第3节针对关键问题,提出一种基于
自抗扰控制的三维制导控制一体化设计方法,该方法
可对付制导控制系统中的大范围不确定性,第4节通
过仿真分析验证该方法的有效性,最后为本文小结.

下面首先对本文所使用符号进行说明:

Ca
b为b系到a系的转换矩阵; ~Xa

ab为b点到a点的矢

量在a系的投影; g(Ogxgygzg)为惯性坐标系(北天东);
b(Oxbybzb)为机体坐标系(前上右); a(Oxayaza)为气
流坐标系; ~Vgb为地速; ~Vab为空速; ~Wga = ~Vgb − ~Vab为

风速; β为侧滑角; α为攻角; γs为速度滚转角; θ为弹

道倾角; ψs为弹道航向角; Q,Y, Z为阻力、升力、侧向
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力; ~ωgb为角速度矢量; Ma为马赫数; h为高度; ρ为空

气密度; δx, δy, δz为俯仰舵、偏航舵、滚动舵; cx, cy,

cz为气动力系数; mx,my,mz为气动力矩系数; ‖ · ‖
为向量二范数或者矩阵诱导二范数; ξi,j为向量ξi的

第j个分量.

2 制制制导导导控控控制制制一一一体体体化化化设设设计计计方方方法法法综综综述述述 (An over-
view on integrated guidance and control sys-
tem design)

2.1 制制制导导导控控控制制制一一一体体体化化化模模模型型型(Integrated guidance and
control model)
由于二维模型是三维模型的特例,下面直接推导

飞行器制导控制一体化相对位置模型和视线角模型

的三维情形,并对基于这两种模型的控制目标进行分
析和比较.

2.1.1 相相相对对对位位位置置置模模模型型型(Model of the relative positive)
飞行器质心运动和动力学方程在机体系下可表示

为[19] {
~̇Xb

OgO + ωb
gb × ~Xb

OgO = ~V b
gb,

~̇V b
gb + ωb

gb × ~V b
gb = Ao,

(1)

其中:

Ao =Cb
a (α, β)




Q

Y

Z


 1

m
+Cb

g (ϑ, ψ, γ)




0
−g

0




为飞行器的加速度,气动力(Q,Y, Z)T满足


Q

Y

Z


=

1
2
ρ‖~Vab‖2S




cx(Ma, h, α, β, δx, δy, δz)
cy(Ma, h, α, β, δx, δy, δz)
cz(Ma, h, α, β, δx, δy, δz)


 .

目标的质心运动和动力学方程为{
~̇Xb

OgOT
+ ωb

gb × ~Xb
OgOT

= ~V b
gT,

~̇V b
gT + ωb

gb × ~V b
gT = AT,

(2)

其中AT为目标的加速度.记飞行器和目标之间的相
对位置和相对速度为 ~Xb

OTO, ~V b
Tb,则得飞行器制导方

程为 



~̇Xb
OTO + ωb

gb × ~Xb
OTO = ~V b

Tb,

( ~̇V b
Tb + ωb

gb × ~V b
Tb) =

Cb
a (α, β)




Q

Y

Z


 1

m
+

Cb
g (ϑ, ψ, γ)




0
−g

0


−AT.

(3)

飞行器姿态运动和动力学方程为[19]








α̇

β̇

γ̇s


=




− cos α
sinβ

cos β
sinα

sinβ

cos β
1

sinα cos α 0

cos α
1

cos β
− sinα

1
cos β

0


 ~ωb

gb+

G

[
ψ̇s

θ̇

]
,

~̇ωb
gb = −I−1Ωb

gbI~ωb
gb + I−1




Mb
x

Mb
y

Mb
z


 ,

(4)

其中:

G =




sin γs cos θ

cos β
−cos γs

cos β
− cos γs cos θ − sin γs

−sin γs cos θ sinβ

cos β
− sin θ cos γs

sinβ

cos β




,

[
ψ̇s

θ̇

]
=

1

m‖~Vgb‖


−

sin γs

cos θ
−cos γs

cos θ
cos γs − sin γs




[
Y

Z

]
+




0

−g cos θ

‖~Vgb‖


 ,




Mb
x

Mb
y

Mb
z


= 1

2
ρ‖~Vab‖2SL




mx(Ma, h, α, β, δx, δy, δz)
my(Ma, h, α, β, δx, δy, δz)
mz(Ma, h, α, β, δx, δy, δz)


.

式(3)−(4)组成飞行器制导控制一体化的相对位

置模型,并且基于该相对位置模型的控制目标通常分

为以下两种[4–5]:

1) ~Vp = 0, (5)

其中: ~Vp是 ~V b
Tb在

~Xb
OTO垂直方向上的投影,即~Vp =

~V b
Tb − ~Xb

OTO

(~V b
Tb)

T ~Xb
OTO

| ~Xb
OTO|2

,控制目标~Vp = 0即为~VTb

与 ~Xb
OTO在同一条直线上.

2)

min
w tf

0
(| ~Xb

(OTO)y
|2 + | ~Xb

(OTO)z
|2)dτ +

min
w tf

0
((~ωb

gb)
TΓ~ωb

gb + uTu)dτ, (6)

其中: Γ为适当的正定矩阵, u通常为u = [δx δy δz]T.

控制目标(6)即为使得~V b
Tb, ~Xb

OTO和xb轴尽可能在同

一条直线上,并损耗尽可能少的能量.

2.1.2 视视视线线线角角角模模模型型型(Model of the line of sight angle)
记飞行器的目标视线矢量在惯性空间中为~r(即~r

= ~Xg
OTO),并定义如下球坐标系:
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


r =
√

r2
x + r2

y + r2
z ,

q1 = arctg
ry√

r2
x + r2

z

∈ [−90◦, 90◦],

q2 = −arctg
rz

rx

∈ [0◦, 360◦).

(7)

为方便建立和分析视线角模型,以下假设目标固
定. 由式(7)得





~r =




rx

ry

rz


 = r




cos q1 cos q2

sin q1

− cos q1 sin q2


 ,

~V g
Tb =




Vx

Vy

Vz


 = V




cos θ cos ψs

sin θ

− cos θ sin ψs


 ,

V = ‖~VTb‖.

(8)

注注注 1 在二维平面中q2 ≡ 180◦, q1为唯一可被控制的视

线角.

以下记:
η1 = sin θ sin q1 + cos θ cos q1 cos(ψs − q2),

η2 = sin θ cos q1 − cos θ sin q1 cos(ψs − q2),

η3 = cos θ sin(ψs − q2),

η4 = 1/ cos q1,

η5 = cos θ cos(ψs − q2),

η6 = cos θ cos q1 + sin θ sin q1 cos(ψs − q2),

η7 = sin q1 sin(ψs − q2),

η8 = sin θ sin(ψs − q2),

η9 = cos(ψs − q2).

由式(8)可得

ṙ = V η1, q̇1 =
V

r
η2, q̇2 =

V

r
η3η4. (9)

又因为(无风条件下)




θ̇

ψ̇s

V̇


 =

1
mV




0 cos γs − sin γs

0 −sin γs

cos θ
−cos γs

cos θ
V 0 0







Q

Y

Z


 +

g



−cos θ

V
0

sin θ


 ,

则得到
[
q̈1

q̈2

]
=

[
fq1(r, q1, q2, q̇1, q̇2, θ, ψs, V )
fq2(r, q1, q2, q̇1, q̇2, θ, ψs, V )

]
+

Fg(r, q1, q2, θ, ψs, g, V ) +

B1(r,m, q1, q2, θ, ψs, γs)




Q

Y

Z


 , (10)

其中:

fq1(·) =

−V 2

r2
η1η2 − 1

r
V η1q̇1 − 1

r
V η3 sin q1q̇2,

fq2(·) =

−V 2

r2
η1η3η4 +

V

r
η3η

2
4 sin q1q̇1 − V

r
η4η5q̇2,

Fg(·) =
1
r

[
η6 η7 η2

−η4η8 η4η9 η3η4

] 

−g cos θ

0
g sin θ


 ,

B1(·) =

1
rm

[
η6 η7 η2

−η4η8 η4η9 η3η4

]


0 cos γs − sin γs

0 − sin γs − cos γs

1 0 0


 .

将式(4)与(10)联立,得飞行器制导控制一体化视
线角模型





[
q̈1

q̈2

]
=

[
fq1(·)
fq2(·)

]
+ Fg(·) + B1(·)12ρ‖~Vab‖2S




cx(Ma, h, α, β, δx, δy, δz)
cy(Ma, h, α, β, δx, δy, δz)
cz(Ma, h, α, β, δx, δy, δz)


 ,




α̇

β̇

γ̇s


=




− cos α
sinβ

cos β
sinα

sinβ

cos β
1

sinα cos α 0

cos α
1

cos β
− sinα

1
cos β

0




ωb
gb+




sin γs cos θ

cos β
−cos γs

cos β
− cos γs cos θ − sin γs

−sin γs cos θ sinβ

cos β
−sin θ cos γs

sinβ

cos β




[
ψ̇s

θ̇

]
,

~̇ωb
gb = −I−1Ωb

gbI~ωb
gb + I−1 1

2
ρ‖~Vab‖2SL




mx(Ma, h, α, β, δx, δy, δz)
my(Ma, h, α, β, δx, δy, δz)
mz(Ma, h, α, β, δx, δy, δz)


 .

(11)

基于视线角模型(11)的控制目标通常为[18]

q̇1 = 0, q̇2 = 0. (12)

定定定理理理 1 如下3个条件等价:

1) ~Vp = 0;
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2) q̇1 = 0, q̇2 = 0;

3) ~V g
Tb与~r在同一条直线上.

证证证 ~V g
Tb与~r = ~Xg

Tb在同一条直线上等价于存

在常值ā使得

~V g
Tb = ā ~Xg

Tb. (13)

由~V g
Tb = Cg

b
~V b
Tb,

~Xg
Tb = Cg

b
~Xb

Tb, (Cg
b)TCg

b = I得

式(13)等价于

~V b
Tb − ~Xb

OTO(~V b
Tb)

T ~Xb
OTO/| ~Xb

OTO|2 = 0, (14)

即~Vp = 0. 而又由式(7)−(9)得q̇1 =0和q̇2 =0等价于
~V g
Tb =

V

r
~Xg

Tb或
~V g
Tb = −V

r
~Xg

Tb,即~V g
Tb与~r = ~Xg

Tb

在同一条直线上. 证毕.

由定理1知,虽然式(3)−(6)和式(11)−(12)的一
体化模型不同,并且控制目标的形式也不同,但本质
上都是使得~VTb与~r在同一条直线上,从而追上目标.

注注注 2 当目标机动时,目标的加速度信息包含在函数

fq1(·), fq2(·)中.

2.2 一一一体体体化化化设设设计计计关关关键键键问问问题题题 (Key problems in inte-
grated guidance and control system design)

根据第2.1节中制导控制一体化模型的特性,制
导控制一体化设计面临的困难以及关键问题主要为

如下两个方面:

1) 制导控制一体化系统具有较高阶数. 在相对
位置模型和视线角模型中,至少有10个状态变量(制
导环节至少有4个状态变量,控制环节有6个状态变
量),并且这些状态变量之间一般都存在一定的耦合
性,如各通道的气动力和气动力矩等耦合性,因此,
一般情况下不能简单将系统分解为纵平面和横平

面,需要设计适用于三维情形一体化模型的控制方
法.

2) 制导控制一体化系统中存在大量的不确定
性. 气动力参数 cx, cy, cz和气动力矩参数mx,my,

mz均为(Ma, h, α, β, δx, δy, δz)的复杂不确定函数,
并且实际中大气密度ρ,风速 ~Wga和目标机动都存在

不确定性,因此如何处理系统中大量不确定性,也
是一体化设计方法要解决的关键问题.

下面将针对上述一体化设计中的关键问题,分
析和总结已有一体化设计方法的研究现状.

2.3 制制制导导导控控控制制制一一一体体体化化化设设设计计计方方方法法法研研研究究究现现现状状状(Methods
for the integrated guidance and control system
design)

表1列出了目前制导控制一体化设计采用的主
要方法.

表 1 制导控制一体化设计的主要方法

Table 1 Main methods on the integrated guidance
and control design

相对位置模型 视线角模型

滑模控制 文献[3] 文献[7]
滑模自适应控制 文献[8–12]
最优控制 文献[4–6] 文献[1–2, 13]
自适应控制 文献[14]
鲁棒控制 文献[15]
自抗扰控制 文献[16]
反馈线性化 文献[17]

2.3.1 滑滑滑模模模控控控制制制[4, 8](Sliding model control)

文献[4]建立了三维制导控制一体化模型,其状
态变量为x = [Vp Q̄ ~ωT]T,其中Q̄为姿态四元数,
控制输入为Tb(控制力矩),控制目标为Vp → 0. 控
制设计分为2层:

第1层将飞行器加速度~a , Ao视为虚拟控制量,
利用滑模控制(滑模为s1 = Vp)方法得到指令加速
度~ac,并将其转化为四元数指令Q̄c;

第2层继续利用滑模控制方法(滑模为s2 =
diag{p1, p2, p3}q̄e + ωe,其中q̄e为四元数误差的前3
项, ωe为角速度误差). 设计Tb使得Q̄跟踪其指令Q̄c,
最后证明整个系统稳定.

文献[8]将纵平面内一体化模型简化为线性时不
变系统,状态为x = [z ż aTN α ωz]T,其中z是飞

行器–目标相对位置在初始视线垂直方向上的投影,
aTN为目标加速度在视线垂直方向上的投影,控制
目标为z(tg) → 0(或q → q0),控制输入为δz,此外该
文还考虑了加速度和舵偏的动态环节. 文章给出
了3种制导与控制滑模设计方法. 第1种和第2种设
计方法为传统的制导与控制分开设计:制导环节的
状态选为(z, ż),控制环节的状态选为(α, ωz),在制
导环节将zG(tg)作为滑模,采用滑模控制得出期望
加速度aC

M;在控制环节将aC
M作为滑模,设计滑模控

制器跟踪期望加速度aC
M;第3种设计方法是一体化

设计:将zGC(tg)作为滑模,对制导环节和控制环节
总体设计一个滑模控制器使得闭环系统稳定. 对以
上3种设计方法的仿真比较得出,第3种方法相对于
前2种方法具有脱靶量小,较平滑和小幅值的舵偏,
并对参数变化较不敏感. 滑模控制可以对付非线性
时变复杂的不确定性,但需要根据系统中不确定部
分的上界信息来设计控制律,因此基于滑模控制的
一体化设计方法需要解决的问题是如何确定系统中

不确定性的上界. 针对这一问题,一些学者提出了
一体化设计的滑模自适应控制方法.
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2.3.2 滑滑滑 模模模 自自自 适适适 应应应 控控控 制制制[9–13](Adaptive sliding
model control)

文献[9–13]均对二维制导控制一体化模型设计
了滑模自适应控制,按照其设计的滑模可分为以下
两种:

第1种设计多个滑模,以文献[9]为例,选取系统
状态为x = [(rq̇) α ωz]T,控制输入为δz,控制目标
为使q̇ → 0,将系统近似变换成如下含有不确定动
态的级联系统:




ẋ1 = f1(x1) + x2 + ∆1,

ẋ2 = f2(x2) + x3 + ∆2,

ẋ3 = f3(x2, x3) + bu + ∆3.

该文将控制设计根据系统特性分为3层,每一层包
含一个滑模控制器(3层滑模分别为s1 = x1 − x̄1c,

s2 = x2 − x̄2c, s3 = x3 − x̄3c),这样利用反演设计
方法可依次得到虚拟控制指令和舵偏指令,最后在
假设不确定有界的情况下证明了系统的稳定性.

第2种是设计整体的滑模,以文献[11]为例,该
文考虑了纵平面内的一体化模型,取x1 =q−qd,

x2 = q̇, x3 = ẋ2, x4 = ẋ3,将系统写为如下级联形
式的不确定系统:







x1

x2

x3

x4


=




0 1 0 0
0 0 1 0
0 0 0 1
0 a42 a43 a44







x1

x2

x3

x4


+




0
∆1

∆2

∆3


+




0
0
0
b4


u,

y = [x1 x2],

其中: 控制量为u = δz,被控量为(x1, x2), ∆i(i=1,

2, 3)为不确定动态,并存在未知的常数界,该文利用
自适应算法对不确定动态的上界进行估计,并利用
估计值进行滑模控制器设计(滑模为s=c1x1+c2ẋ1

+ c3ẍ1 + c4
...
x1),最后使得闭环系统状态被控制在

一个范围内,而且可通过控制参数设计将该范围调
整到任意小.

以上滑模自适应控制方法假设不确定部分及其

导数均有定常上界,由于实际不确定部分与状态有
关,因而预先确定其有定常上界比较困难.

2.3.3 最最最优优优控控控制制制[2–3, 5–7, 14](Optimal control)
文献[2, 14]将平面一体化模型简化为线性形式.

以文献[14]为例,取状态变量为 x = [f(q̇) α ωz

ω̇z]T,其中: f(q̇)是q̇的一个线性函数,控制输入为
u = Mδ δ̇. 记目标机动对状态方程的扰动为w,测量
为y = [q̇ α ωz],测量误差为v. 利用微分对策的方
法设计最优控制器,优化指标为

min
u

max
v

max
w

max
x(0)

J(u, v, w, x(0)),

其中

J =
1
2
xT(tf)Πx(tf)+

1
k
(x(0)− x̂0)TP−1

0 (x(0)− x̂0)]+

1
2

w tf

0
(kmu2 +

1
k
ktw

2 +
1
k
vTV −1v)dτ.

这里: tf为终端时刻, k为负的常数, km和kt为权重

系数, x̂0为状态观测的初值.优化目的为脱靶量尽
可能小,并对状态初值估计误差、控制能量、扰动影
响和观测误差等因素进行优化.

文献[3, 5–7]均研究了三维一体化的最优控制设
计.以文献[5–6]为例,取状态变量为x=[Vx Vy Vz

ωx ωy ωz ry rz]T,控制输入为δx, δy和δz. 将力和
力矩系数关于各自参数(攻角、侧滑角和舵偏角等)
做多项式展开后,状态方程可以化为依赖于状态的
仿射线性方程ẋ = A(x)x + B(x)u,控制目标为优
化一个无穷时间上的二次指标

J =
1
2

w∞
0

xTG(x)x + uTR(x)udt,

其中: 权重系数G(x)和R(x)需要适当的选取,期望
实现~V , ~r和机体系x轴尽可能在同一条直线上且对

控制能量进行优化. 文献[5]通过求解一个依赖于状
态的Riccati方程而得到该最优控制问题的闭环解,
文献[6]使用θ-D的次优控制方法,通过近似求解
Hamilton-Jacobi-Bellman方程,得到该最优控制问
题的近似闭环解.

针对三维模型的一体化设计最优控制方法还需

要解决的主要问题有: 为化成最优控制可解的形式,
模型需要做较多近似和简化;当存在不确定性时,
如何求解最优控制;如何选取最优指标权重等.

2.3.4 自自自适适适应应应控控控制制制[15](Adaptive control)
文献[15]研究了飞行器纵平面内一体化模型,状

态选取为x = [V h θ ϑ ωz]T,并假设其具有如下
形式:

ẋ = diag{θ1, · · · , θn}(A(x)x + Bu),

其中: (θ1, · · · , θn)为未知的定常参数,代表气动参
数的不确定性,控制输入为两个舵偏和推力,控制目
标是[V h α] → [V ∗ h∗ α∗],该文的自适应控制器
设计思路为,设计自适应算法得到θ1, · · · , θn的估计

值θ̂1, · · · , θ̂n,利用θ̂1, · · · , θ̂n设计动态补偿和误差

反馈的控制输入. 这种自适应控制方法将系统近似
为参数线性化模型,并将不确定参数假设为常值.

2.3.5 鲁鲁鲁棒棒棒控控控制制制[16](Robust control)
文献[16]考虑了飞行器纵平面内制导控制一体

化模型,全状态选取为x=[q − qd q̇ ay ωz]T, y=
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[q − qd q̇ az]T为系统输出,控制输入为δz,控制目
标q − qd → 0, q̇ → 0,设系统中含有不确定动态向
量w,在假设w有界的前提下,该文期望设计鲁棒控
制器使得闭环系统稳定并且满足w t

0
‖y‖2dτ 6 γ1

w t

0
‖w‖2dτ + γ2,

其中γ1, γ2均为常数,即将扰动对输出的影响控制在
一个范围内.

2.3.6 串串串级级级自自自抗抗抗扰扰扰控控控制制制[17](Cascade active distur-
bance rejection control)

文献[17]针对飞行器在平面内对机动目标的追
踪问题,将自抗扰控制的思想运用到一体化设计中,
状态变量取为x = [q̇ ay ȧy]T,其一体化模型为

q̇ = fq(·) + bqay,

äy = fa(·) + baδz,

其中: fq(·)和fa(·)分别表示制导环节和控制环节中
的不确定动态,控制输入为δz,控制目的为q̇ → 0.
控制设计基本思想为设计两个扩张状态观测器分别

在线估计fq(·), fa(·),然后将ay视为q̇动态模型中的

虚拟控制,并利用自抗扰控制方法得到其指令信
号aC

y ,再利用自抗扰控制方法设计δz使ay跟踪aC
y .

虽然文献[17]未进行闭环系统性能的理论分析,
但文献[20–21]对基于自抗扰控制的闭环系统稳定
性以及瞬态性能的理论分析为这一设计提供了一定

的理论支持. 文献[17]还讨论了如下多种可能的一
体化分层设计方法:

1) q̇ → ay → α → ωz → δz;

2) q̇ → ay → δ;

3) q̇ → δ.

文献[17]研究的模型还较简单,可以扩展到更复
杂的三维空间情形,本文第3节将详细讨论.

2.3.7 反反反馈馈馈线线线性性性化化化[18](Feedback linearization)
文献[18]建立了三维空间一体化模型,并将姿态

方程进行了简化(令γ = 0, ωx = 0),其状态选为x =
[q1 − q1d q2 q̇1 q̇2 α β ωy ωz]T,控制输入为δy,

δz,控制目标是使视线高低角速度和视线方位角速
度均为零,即q̇1 → 0, q̇2 → 0. 在模型精确已知的前
提下设计了基于反馈线性化方法的控制器使得闭环

系统稳定.

综上,在已有的制导控制一体化设计方法中,大
多数研究工作只考虑一体化的二维模型. 对于三维
一体化模型,或者对系统有较多的简化,或者将三
维模型简单分解为两个二维模型,并且目前各种制
导控制一体化设计方法仍然对系统模型和不确定性

需要较强的假设,约束了这些方法可以处理的实际

问题范围.

3 基基基于于于自自自抗抗抗扰扰扰控控控制制制的的的制制制导导导控控控制制制一一一体体体化化化设设设计计计

(ADRC based integrated guidance and con-
trol design)
自抗扰控制技术(ADRC)[22]是一种可以实时估

计和补偿系统内部不确定动态的控制技术,该控制
方法不需要精确的模型信息,也不需要假设不确定
模型为参数线性化或有界,因此可对付很大一类的
不确定系统.在飞行器控制中,自抗扰控制已得到
了大量应用[17, 23–27]. 下面针对制导控制一体化设
计中的关键问题,研究三维空间中能适应大范围不
确定性的制导控制一体化设计方法.

根据式(11),将制导控制一体化视线角模型抽象
为 [

q̈1

q̈2

]
= F1(·) + B10 (·)

[
α

β

]
, (15)




α̇

β̇

γ̇s


 = F2(·) + B20(·)




ωx

ωy

ωz


 , (16)




ω̇x

ω̇y

ω̇z


 = F3(·) + B30(·)




δγ

δψ

δφ


 , (17)

其中: 控制输入为δx, δy, δz,控制目标是q̇→0, q̇2→
0, B10(·)是根据气动力的特性对气动力系数关于α,

β的增益系数矩阵的估计; F1(·)为视线角模型中的
总不确定部分,它为(q1, q2, q̇1, q̇2, θ, ψs, g, ~V ,Ma,

h, ρ, ~W , α, β, γs, δ)的非线性函数; B20(·)为

B20 =




− cos α
sinβ

cos β
sinα

sinβ

cos β
1

sinα cos α 0

cos α
1

cos β
− sinα

1
cos β

0




,

F2(·)为角度模型中的总不确定部分,它为(θ, ψs, g,
~V ,Ma, h, ρ, ~W , α, β, γs, δ)的非线性函数; B30(·)是
根据气动力矩的特性对舵偏增益系数矩阵的估计;
F3(·)为速度模型中的总不确定部分,它为(g, ~V ,

Ma, h, ρ, ~W, ~ω, α, β, γs, δ)的非线性函数.

注注注 3 若考虑以一定的机动过程接近目标,可让q̇1, q̇2

跟踪某种设计的动态指令q̇∗1 , q̇∗2 ,且其满足q̇∗1 → 0, q̇∗2 → 0.

注注注 4 视线角速度动态通道及角度动态通道中均有δγ ,

δψ, δφ的影响,但因为其对气动力参数的影响较小,所以将其

归为扰动因素.

下面利用Backstepping的思想设计ADRC控制
方法对系统中的各通道的不确定性进行估计并补
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偿.将系统分为如下3层:
1) 视线角速度动态: 系统输出q̇,虚拟控制量

[α β]T,子系统相对阶为1阶;
2) 角度动态: 系统输出[α β γs]T,虚拟控制量

为[ωx ωy ωz]T,子系统相对阶为1阶;
3) 角速度动态: 系统输出~ω,控制量δ = [δx δy

δz]T,子系统相对阶为1阶.
分别在以上的3个子系统中设计如下扩张观测

器(ESO)对8个通道中的不确定量,即F1(·), F2(·),
F3(·)进行实时估计:




Ż11 = Z12 − β11E1 + B10 (·)
[
α

β

]
,

Ż12 = −β12E1,

(18)

{
Ż21 = Z22 − β21E2 + B20(·)~ω,

Ż22 = −β22E2,
(19)

{
Ż31 = Z32 − β31E3 + B30(·)δ,
Ż32 = −β32E3,

(20)

其中:

Z11 =

[
z11,1

z11,2

]
, Z12 =

[
z12,1

z12,2

]
, E1 =

[
z11,1−q̇1

z11,2−q̇2

]
,

Z21 =




z21,1

z21,2

z21,3


 , Z22 =




z22,1

z22,2

z22,3


 , E2 =




z21,1−α

z21,2−β

z21,3−γs


 ,

Z31 =




z31,1

z31,2

z31,3


 , Z32 =




z32,1

z32,2

z32,3


 , E3 =




z31,1−ωx

z31,2−ωy

z31,3−ωz


 ,

β11 >0, β12 >0, β21 >0, β22 >0, β31 >0, β32 >0.

ESO(18)可以通过调整参数β11, β12,使其输出
Z12跟踪视线角速度通道中不确定动态F1(·)的实时
效应, β11, β12越大, ESO(18)的带宽越宽, Z12跟踪

F1(·)越快. 同样, ESO(19)可以通过调整参数β21,

β22,使其输出Z22跟踪角速度通道不确定动态F2(·)
的实时效应. ESO(20)可以通过调整参数β31, β32,
使其输出Z32跟踪角速度通道不确定动态F3(·)的实
时效应.
制导控制一体化控制流程为通过舵偏角δ改变

角速度~ω,再通过~ω改变姿态角[α β γs]T,最后通过
姿态角[α β γs]T改变视线角速度q̇1, q̇2. 通常选取
[α β]T进行虚拟控制设计,而使γs保持稳定.

视线角动态中的虚拟控制量设计为



[
α∗

β∗

]
= B−1

10 (−K1q̇ − Z12),

γ∗s = 0,

(21)

其中K1 > 0. 角度动态中的虚拟控制量设计为

~ω∗ = B−1
20 (K2(




α∗

β∗

γ∗s


−




α

β

γs


)− Z22 +




α̇∗

β̇∗

γ̇∗s


),

(22)

其中K2 > 0. 舵偏角控制指令的设计为


δγ

δψ

δφ


=B−1

30 (·)(K3(~ω∗ − ~ω)− Z32 + ~̇ω∗), (23)

其中K3 > 0.

综上所述,基于自抗扰控制的一体化设计方
法(19)−(23)的特点为:

1) 控制器结构简明,并不随系统复杂而变得复
杂. 事实上,当考虑二维一体化模型时,只需将
ESO(18)−(20)中的状态Z11, Z12变为1维, Z21, Z22,

Z31, Z32根据问题的特点变为1维或2维即可,具体
可参考文献[17].

2) 不需要将一体化系统简化和分解,就可以对
系统中每个通道内的整体不确定性都进行估计并补

偿.

3) 当目标机动时,因为ESO(18)的Z12包含了对

目标加速度信息的估计,所以控制器的结构不需要
改变.

4 仿仿仿真真真分分分析析析(Simulation)
设仿真参数如下: 初始视线角为q10 =25◦, q20 =

165◦;初始攻角和侧滑角为α0 = 1.5◦, β0 = −2◦;
飞行器初始位置为~r = (−5252, 2535,−1407);飞行
器初始速度为~V = (500, 0, 0);目标初始位置为(0,

0, 0);初始速度为(10, 0, 26),加速度为(aT, 0, aT);
控制器的采样步长为5 ms;舵偏角限幅15◦;舵偏角
速度限幅100 (◦)/s.

ADRC制导控制一体化设计(18)−(23)中的参数
取为

β11 =β21 =β31 =200, β12 =β22 =β32 =10000,

K1 =

[
0.2 0
0 0.2

]
, K2 =




3 0 0
0 3 0
0 0 3


 , K3 =




15 0 0
0 15 0
0 0 15


.

仿仿仿真真真 1 假设目标加速度为(1, 0, 1),基于ADRC
一体化控制律的仿真结果如图1−7.

图1为飞行器与机动目标的运动轨迹,显示飞行
器成功命中目标.图2表明基于ADRC一体化控制
律(18)−(23)可使两个视线角都较快地收敛到零.
图3为姿态指令(虚线)及姿态角(实线)响应曲线,显
示飞行器快速平稳的完成了姿态指令. 图4为舵偏
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角响应曲线.图5−7表明ESO(18)−(20)对系统中各
个通道内的不确定性都有很好的估计(实线为实际
值,虚线为估计值).

图 1 飞行器和目标运动轨迹

Fig. 1 Trajectory of aircraft and target

图 2 视线角速度轨迹

Fig. 2 The line of sight rate

图 3 姿态角响应曲线

Fig. 3 Curves of the angles

图 4 舵偏角响应曲线

Fig. 4 Curves of the aileron, rudder and elevator deflection

图 5 视线角速度各通道内的不确定性及其估计值
Fig. 5 Uncertainties and their estimations in the channels of

the line of sight rate
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图 6 角度各通道内的不确定性及其估计值
Fig. 6 Uncertainties and their estimations in the channels of

the angles

图 7 角速度各通道内不确定性及其估计值
Fig. 7 Uncertainties and their estimations in the channels of

the angular rate

仿仿仿真真真 2 假设飞行器的气动参数存在30%的摄
动量,并假设目标具有不同的加速度,各种情况下
的仿真结果如表2所示.

表 2 不同情形下的仿真结果
Table 2 Simulation results of different cases

目标加速度 参数摄动 飞行时间/s 是否追上目标

无摄动 14.00 是

aT = 0 摄动+30% 13.99 是

摄动–30% 14.04 是

无摄动 14.29 是

aT = 1 摄动+30% 14.27 是

摄动–30% 14.32 是

无摄动 14.14 是

aT = 0.1t 摄动+30% 14.12 是

摄动–30% 14.18 是

注注注 5 当飞行器与目标之间距离小于30 m时,认为达到

命中精度.

表2的仿真结果表明,在目标做不同机动和飞行
器气动参数大范围摄动情况下, ADRC一体化控制
律(18)−(23)均能命中目标,并且对于同一目标机
动,气动参数的大范围摄动对飞行性能影响很小,
这是因为ADRC一体化控制律对系统中的不确定性
进行了很好的估计和补偿,从而使得闭环系统保持
了基本一致的特性. 以上仿真结果均表明, ADRC一
体化控制律可以获得较好的制导控制性能.

5 小小小结结结(Conclusion)
本文首先从飞行制导控制一体化设计所采用的

模型和所提出的控制方法两个方面对已有的相关研

究工作进行了综述. 在建立了三维情形下的制导控
制一体化相对位置模型和视线角模型的基础上,根
据一体化系统的特点,分析总结了一体化设计方法
需要解决的关键问题.针对这些关键问题,本文提
出了基于自抗扰控制的三维制导控制一体化设计方

法,该方法具有控制结构不随系统的复杂程度变化,
不需要将一体化系统简化或分解,以及可以对付大
范围不确定性等优点,仿真结果验证了这种方法的
有效性. 由于三维制导控制一体化系统可以归为具
有不匹配条件的不确定性的非线性系统,而文
献[20]研究了对一类具有不匹配条件的不确定性的
系统如何设计自抗扰控制及闭环系统性能,因此文
献[20]的工作对研究该类不确定性系统提供了理论
分析方法,笔者将利用该方法进一步分析基于三维
制导控制一体化自抗扰控制设计方法的闭环系统性

能.
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