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推力矢量空空导弹的变结构自适应控制
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VARIABLE-STRUCTURE ADAPTIVE CONTROL FOR

AIR-TO-AIR MISSILES WITH THRUST VECTORING
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摘　要: 提出了一种适用于带推力矢量空空导弹的变结构自适应控制器设计方法, 推力矢量的采用是为了使

导弹获得超机动能力以对付强机动目标。所设计的变结构控制律包括两部分,即线性控制部分和非线性切换

控制部分, 其作用力由气动舵面和非线性反作用喷气装置提供。在设计控制律时引入了对系统参数变化的自

适应算法, 简化了控制器的设计。数字仿真表明其有效。
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Abstr act: A var iable -structure adaptive control system for air -t o-a ir m issiles with thrust vectoring control is

designed. T hrust vect or ing actuator s ar e used for the m issiles to get supermaneuver flight ability. T he de-

signed control law includes two control par ts, i. e . the continuous control pa rt and the discont inuous cont rol

part , which are implemented by aerodynamics and reaction jet a ct uat or s respectively. Moreover , with consid-

erat ion that while the missiles ar e supermaneuvering, the system dynamic parameter s are poor ly known and

rapidly changing, an adapt ive estimat ion algor it hm for the system paramet er var iations is proposed to simplify

the control system design. Numer ical simulation r esults are given t o illustr ate its effect iveness.
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　　近年来随着第 4代战斗机的出现,对空空导

弹的机动性和超机动性提出了更高的要求。对于

空空导弹,采用推力矢量控制可以有效增大其飞

行迎角范围, 使导弹获得更好的机动性和超机动

性。由于导弹在大迎角飞行状态下,其气动参数剧

烈变化并且是非线性的,系统参数变化很难确定,

因而要求所设计的自动驾驶仪系统对于系统参数

变化有很强的鲁棒性。

变结构控制方法在解决推力矢量空空导弹的

控制问题时具有明显的优点。首先,由于变结构控

制采用了非线性切换控制策略,易于在以反作用

喷气为执行机构提供侧向力的系统中实现;另外,

变结构控制系统对于系统内参数摄动和非线性变

化都具有很强的鲁棒性[ 1, 2]。本文提出了一种适

用于带推力矢量空空导弹的变结构自适应控制器

设计方法。

1　导弹数学模型的建立

对于带推力矢量的导弹其纵向飞行方程在平

衡点(x0, u0)附近可以将其表示为

xa= A( A) x + B(A)u + d(A) + f (A, x0, u0)

( 1)

式中: A表示飞行迎角;Ac 表示临界迎角。当A≤Ac

时,导弹在未失速状态飞行;A> Ac 时,导弹处于失

速状态。对于式( 1) ,可简化为:

当 A≤Ac 时

x = [ ( 　Xz　# ] , u = [Dz　UT ] , # = ( - A

　　当 A> Ac 时

x = [ ( 　Xz] , u = [UT ]

式中: ( , Xz 和 # 分别表示导弹俯仰角、俯仰角速

度和飞行轨迹倾角; Dz 和 UT 分别表示气动舵面

和反作用喷气装置作用, 这里假定喷气作用方向

是改变导弹姿态的最大方向; d(A)表示系统参数

模型的不确定性和非线性特性; f ( A, x0, u0)表示

由状态的非配平状态引起的变化部分。

系统的跟踪模型可表示为

xam = Amxm + Bmum ( 2)
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误差方程

ea= Ame - [Am - A(A) ]x - Bmum +

B(A)u + d(A) + f ( 3)

式中: e= x- xm。

参数矩阵 A( A) , B(A)可表示为

A = A0 + $A, B = B0 + $B

式中: A0和 B0表示标称矩阵; $A和 $B是摄动

矩阵。建立滑动模态方程

R= Se = 0 ( 4)

式中: S 是滑态参数矩阵,其选取依据期望的系统

动态特性。

2　变结构控制器设计

为使系统状态达到滑动模态, 提出下面的状

态跟踪控制律

u = uVSS + K1x + K2um + K3 ( 5)

式中:K1= B
+ (Am- A0) ; K2= B

+
Bm;

K3= - B+ d; B+ = (BTB) - 1BT。

基于变结构控制方法中的单位向量法, 设计

如下变结构控制律

uVSS = uL + uNL ( 6)

u
L
= KLe

uNL =
- Q

B
T
0S

T
R

‖BT
0STR‖

　‖BT
0STR‖≠ 0

0 　‖B
T
0S

T
R‖ = 0

KL = - (SB0)
- 1
SAm

Q≤ c1‖e‖ + c0　( c1 , c0 > 0)

式中:参数 c1与 c0系统参数不确定变化与非线性

有关。

证明　将式 ( 5)代入式( 4) , 于是

ea= [ Am + B0KL] e + B0u
NL
+ ($Ax + $Bu + f )

Ra= SB0u
NL
+ S$ h

式中: $ h表示系统模型中的参数不确定性及非线

性部分。

假设 $h满足匹配条件且有界,这样有

$ h = B0$ h′

‖$h′‖≤ Q≤ c1‖e‖ + c0　( c1, c0 > 0)

利用滑动模态可达条件,可得

RTRa= RT( SB0)uNL + RTS$h ≤

(R
T
SB0) [u

NL
+ $ h′]

由式( 6) ,可得

RTRa≤ 0

3　自适用算法

空空导弹在大迎角飞行时, 其气动参数剧烈

变化,系统参数很难确定,上面提出的控制算法中

的参数 c1和 c0也就难以确定,下面提出一种自适

应算法来确定参数 c1和 c0, 以改进控制效果。改

进控制律形式为

udVSS = uL + udNL

u
L
= KLe

udNL =
- Qd

BT0STR
‖B

T
0S

T
R‖

　‖B
T
0S

T
R‖≠ 0

0 　‖BT
0STR‖ = 0

( 7)

式中:KL= - (SB0) - 1SAm, Qd≤cd1‖e‖+ cd0。

自适应参数 cd1和 cd0 由下面的算法确定

c
d
0( t ) = c

d
0( t 0) + a0∫

t

t
0

‖B
T
0 S

T
R( t)‖dt ( 8)

cd1( t) = cd1( t0) + a 1∫
t

t0
‖BT

0STR( t )‖‖e‖dt

( 9)

式中: a0 , a1 选择的适当的正数, 自适应参数的初

始值则选适当的正数。

证明　设 c~1和 c~0分别表示对参数 c1和 c0的

估计误差　c~0= cd0- c0, c~1= cd1- c1

采用下面形式的 Lyapunov函数

V = 1
2
RTR+ 1

2a0
c~20 + 1

2a1
c~21

( a0 > 0, a1 > 0)

V
õ

= RTRa+
1
a0
c~0c~
õ

0 +
1
a 1
c~1c~
õ

1≤

(RTSB0) [uNL + $h′] ≤

- ‖B
T
0S

T
R‖( c~1‖e‖ + c~0) +

1
a 0
c~0c~
õ

0 + 1
a1
c~1c~
õ

1

　　利用式 ( 9)和式( 10) ,可得 V
·

≤0。

在实际应用中, 为消除变结构控制引起的抖

颤,引入 E边界层修正算法。

4　仿真算例

下面采用一简化的带推力矢量的空空导弹模

型设计侧向自动驾驶仪
[ 1]
。仿真从配平位置 x0=

[ 10　0　0] T, u0= [ 0　0]
T 到飞行状态 x0= [ 50

　0　50] T 的过程, 在此过程中导弹未出现过失

速。

在导弹做机动时, 假设系统参数变化范围:

‖$A‖≤ 30%‖A0‖, ‖$B‖≤ 30%‖B0‖;

滑动参数选取: S=
0. 5 1 0

0. 9 0 1
, 其它参数选:

a0 = 0. 05, a1= 0. 8, E= 0. 05, c0( 0) = 0, c1( 0) =
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0。

图 1和图 2分别给出了俯仰角 ( 和迎角A的

变化曲线。由仿真结果可以看出,控制系统有较好

的跟踪性能。

图 1　俯仰角 ( 变化曲线

图 2　迎角 A变化曲线
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第五届国际“可靠性、维修性、

安全性”会议( ICRMS' 2001)征文

　　由中国航空学会、中国仪器仪表学会、中国电子学会、中国宇航学会、中国机械工程学会、中国兵工

学会、中国现场统计学会联合召开的第五届国际可靠性、维修性会议( ICRMS20001)将于 2001年 9月

在大连举行, 现在开始征文。

一、征文范围:软件可靠性的管理、设计、建模、试验等理论和应用研究; 网络(系统、设备)可靠性、

维修性、安全性理论和应用研究; 可靠性、维修性和安全性试验; 企业、工程项目可信性管理; 可靠性、

维修性、安全性保障性理论和模型研究; 可靠性、维修性、安全性和保障性技术计算机辅助分析;人因可

靠性; 故障诊断和预防性维修; 风险评介和安全性认证; 质量管理和质量保证; 大型复杂系统的可靠

性、维修性和安全性研究; 数据收集与分析; 失效分析与失效预防; 电磁兼容性设计和试验技术; 可靠

性、维修性和安全性相关支撑技术。

二、论文、摘要提供方式:

¹ 本届国际会议以英文为沟通语言;

º 2000年 5月底前提交英文论文题目以及 500字左右的摘要(国内作者附加中文摘要)

» 2000年 8月底前发出摘要录取通过, 并对全文格式提出详细要求
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