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摘　要: 针对高速再入飞行器模型的快时变,强耦合, 严重非线性的特点, 采用反馈线性化方法,设计了自动

驾驶仪; 同时采用最优制导律设计与理想速度曲线相结合的方法,设计了能同时保证末端制导精度及速度方

向、大小的制导律。最后, 进行了六自由度仿真, 结果表明: 设计的制导律及控制方案是合理、有效的, 易于实

现。
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Abstract: An autopilo t design scheme is pr esented w ith feedback linea rization technique against the fast time-

var ying, str ong coupling and high nonlinea r sy stem o f the high-speed reent ry aer ocr aft dynamics. Further-

more, a guidance law is pr opo sed by using a combination of optima l guidance law design with ideal velocit y

cur ve appro ach. The terminal guidance accuracy , the dir ection and amplitude o f the aero cr aft v elo city ar e

guar anteed by using the derivative guidance law . Finally, 6 DOF sim ulations ar e made based on a kind of

reentr y a er o cr aft. The r esults show that the pr oposed contro l scheme and t he guidance law are r ational, effi-

cient and easy fo r implementation.
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　　对于高速再入飞行器来说,由于高速及大空

域飞行,空气密度及速度变化很大,导弹动力学的

参数变化较一般飞行器模型更加剧烈;空气动力

学特性也有相应的改变, 通道间的耦合作用更加

严重, 尤其是俯仰及偏航通道对滚动通道的耦合

作用, 由于升降舵和偏航舵的偏转产生很大的滚

转力矩,它们的共同作用效果与滚动通道的舵效

相当,甚至大大超过滚动舵所能提供的控制力矩,

因此,按照一般的设计方法, 滚动通道将很难稳

定,而大的滚转角速率又使得模型无法解耦,严重

影响了其它两个通道控制系统的设计;同时,大攻

角使气动参数的非线性加重了,用传统的以系数

冻结法为基础的 PID 方法设计控制系统十分困

难。国内外很多学者针对飞行器模型的非线性或

不确定性进行了广泛的研究,比如: S. N. Singh,

M . St inberg 及 J. Y. Choi等人针对动力学参数

的不确定性运用反馈线性化技术设计了自动驾驶

仪[ 1, 2]。相关的研究还有一些,尽管已有的各种研

究成果各有侧重地在一定程度上解决了一些耦

合、非线性和时变的问题,但是对于高速再入飞行

器这种同时具有严重非线性、快时变及强耦合的

对象,目前还没有突破性的研究成果。本文针对高

速再入飞行器的特点, 采用反馈线性化方法设计

了控制系统,并取得了比较满意的仿真结果。

值得注意的是, 制导系统设计的优劣决定了

高速再入飞行器能否满足制导要求。传统的比例

导引法,只能将飞行器引导到目标,而无法满足对

飞行器终端状态提出的任何要求, 各种改进的制

导律设计方法, 或者改善了弹道特性 [ 3, 4] , 或者提

高了制导系统的鲁棒性 [ 5] , 仍无法提供对终端状

态的保证。而对于高速再入飞行器来说,为保证末

制导系统的正常工作, 制导律的设计既要保证足

够的制导精度, 又要使飞行器以一定的方向和速

度达到目标。要设计满足这一要求的制导律,最好

的方法是采用最优化方法, 将目标要求全部体现

在优化指标中。但这样做,求解过程将变得十分复

杂,需要进行各种假设和简化,而且往往得不到解

析解,即使得到解析解, 结果通常也并不是最优
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的。折中的方法是:将速度的大小和方向的控制分

开来研究,通过优化理论设计保证制导精度和速

度方向的制导律;然后根据目标点的速度大小要

求设计关于飞行过程的理想速度曲线;通过某种

准则将二者结合起来, 就可以得到满足全部要求

的制导律
[ 6]
。

1　高速再入飞行器姿态控制系统设计

1. 1　高速再入飞行器姿态动力学方程

为设计控制器, 首先需要将矢量形式的动力

学方程投影到相应的坐标系中,同时为了避免得

到的动力学系统出现非最小相位现象,将选用攻

角和侧滑角作为输出。本文中, 遵循飞行力学的

一般习惯,将绕质心转动动力学投影到体坐标系

中,攻角和侧滑角的方程投影到气流坐标系,得到

如下的方程

= ( y sin - xco s ) tan + z -

Y / (mv cos ) ( 1)

 = xsin + ycos + Z/ (mv ) ( 2)

!= x - tan∀( ycos!- z sin!) ( 3)

∀= y sin!+ zco s! ( 4)

#= ( ycos!- z sin!) / cos∀ ( 5)

x = [M x - ( Iz - I y ) z y] / I x ( 6)

y = [M y - ( I x - I z ) z x ] / I y ( 7)

z = [M z - ( I y - I x ) x y ] / I z ( 8)

　　控制器设计的难点在于,上述方程中的气动

力 Y (Ma,  , ∃z , ) , Z ( Ma,  , ∃y , )及气动力矩

M x , M y ,M z 都是关于 ,  , ∃x , ∃y , ∃z 及马赫数 Ma

的四元函数, 这比一般飞行器气动特性要复杂许

多,耦合及非线性特性更强,因而很难利用经典的

特征点线性化方法对系统进行综合。为设计控制

器,首先引入时间尺度分离的概念,即:假设角速

度的跟踪速度大于姿态角的跟踪速度,这种假设

是符合实际物理意义的。于是,控制器的设计就可

以分解为角速度跟踪的内环控制器设计和姿态角

跟踪的外环控制器设计分别进行。

1. 2　内环控制器设计

根据对给定的高速再入体气动数据的分析可

以看到,攻角和侧滑角产生的滚动力矩为小量, 可

视为扰动,而俯仰舵和偏航舵产生的滚动力矩不

可忽略。为设计非线性反馈控制器, 将式( 6)～式

( 8)中的 M x , M y , M z 分别展开为如下的线性形

式

M x = qsl (m
∃x
x ∃x + m

∃y
x ∃y + m

∃z
x ∃z ) + m x

x qsl
2

x / v

( 9)

M y = qsl (m 
y + m

∃
y

y ∃y ) + m y
y qsl

2
y / v ( 10)

M z = qsl(mz + m
∃
z

z ∃z ) + m z
z qsl

2
z / v ( 11)

式( 9)～式( 11)中各动导数均是时变的非线性多

元函数,而一般的研究中这些动导数都取常值, 这

也正是本文研究工作难点的体现, 各动导数具体

的函数关系可由如下的表达方式中给出:

m
∃
x

x (Ma,  , ∃x , ) , m
∃
y

x (Ma,  , ∃y , ) ,

m
∃
z

x (Ma,  , ∃z , ) , m x
x (Ma,  , ∃x, ) ,

m
 
y (Ma,  , ∃y , ) , m y

y (Ma,  , ∃y, ) ,

m
∃
y

y (Ma,  , ∃y , ) , m z (Ma,  , ∃z , ) ,

m z
z (Ma,  , ∃z , ) , m

∃
z

z (Ma,  , ∃z , )。

　　设方程式( 6)、式( 7)、式 ( 8)右端分别等于

v 1 , v 2 , v 3, 根据反馈线性化的设计方法,设计线性

控制器为

v 1 = k32 ( xc - x )

v 2 = k22 ( yc - y )

v 3 = k12 ( z c - z )

( 12)

　　将方程式( 9)～式( 12)分别代入式( 6)～式

( 8) ,则有如下方程

qsl

m
∃x
x m

∃y
x m

∃z
x

0 m
∃
y

y 0

0 0 m
∃
z

z

∃x
∃y

∃z
=

v 1

v 2

v 3

+

( I z - I y ) y z - m x
x qsl

2
x / v

( I x - I z ) x z + m
 
y qsl - m y

y qsl
2

y / v

( I y - I x ) y x + mz qsl - m z
z qsl

2
z / v

( 13)

　　解方程( 13)得内环非线性反馈控制器为

∃x =
1

m
∃x
x qsl

[ k 32I x ( xc - x ) - m x
x

2
xqsl / v +

( I z - Iy ) y z ] -
m

∃
yx

m
∃
xx m

∃
yy qsl

[ k22I y ( yc - y) -

m y
y

2
yqsl/ v + ( I x - I z ) x z - m

 
y qsl ] -

m
∃
y

x

m
∃
xx m

∃
yy qsl

[ k12I z ( z c - z ) - m z
z

2
z qsl/ v +

( I y - I x ) y x - m z qsl ] ( 14)

∃y = 1
m

∃
y

y qsl
[ k 22I y ( yc - y) - m y

y
2
yqsl / v +

( I x - I z ) x z - m
 
y qsl] ( 15)

∃z = 1
m

∃
z

z qsl
[ k12I z ( z c - z ) - m z

z
2
z qsl / v +

( I y - I x ) y x - m z qsl ] ( 16)
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1. 3　外环控制器设计

分别设方程式( 1)～式( 3)的右端等于 w 1 ,

w 2 , w 3,并设计 PID型线性控制器为

w 1 = k11 ( c - ) + k13∫( c - ) + k 14 z

w 2 = k21 (  c -  ) + k23∫(  c -  ) + k24 y

w 3 = k31 (!c - !) + k33∫(!c - !) + k34 x

( 17)

　　因式( 17)的各式分别等于式( 1)～式( 3)右

端,于是解得外环非线性控制器为

z c = w 1 + ( xcos - y sin ) tan +
Y

mv cos 
yc = w 2/ cos - Z/ (mvcos ) - x tan

xc = w 3 + tan∀( yco s!- zsin!)
( 18)

　　至此,控制器已设计完毕,整个控制系统的结

构如图 1所示。由设计过程可以看出,对于耦合的

俯仰、偏航和滚动 3个通道来说,无论内环还是外

环,经过非线性反馈线性化处理后,控制系统都解

耦变成一阶的积分系统, 从而可以方便地利用

PID方法进行综合。

图 1　时间尺度分离反馈线性化控制示意图

Fig . 1　S chemat ic for feedback linear izat ion cont rol by

t im e-scale separat ion

2　高速再入飞行器制导系统设计

高速再入飞行器的制导律设计既要保证制导

精度,又要以给定的速度大小和方向达到目标, 为

设计简单,将速度大小和方向分开研究。

2. 1　满足终端速度方向约束的最优制导律设计

为简化繁杂的制导律推导过程, 如图 2所示,

将高速再入体的运动分解为俯冲和转弯两个平面

内的运动,其中: o-xy z 为以目标质心为原点的北

天东坐标系; v为速度矢量; !D , !T 分别为速度在

俯冲及转弯平面内的方位角; %D, %TT分别为俯冲

及转弯平面内的视线角; %T 为视线的方位角;

&D, &T 分别为俯冲平面及转弯平面内速度方向与
视线之间的夹角(由于转弯平面内的角度无法在

图 2中表示清楚, 为节省篇幅,略去) ,导弹与目标

间的距离用 ∋表示。

图 2　高速再入体俯冲和转弯平面分解示意图

Fig. 2　Schemat ic for planar resolut ion of

dive and tu rn in h igh speed reent ry

于是,俯冲及转弯平面内的相对运动方程为

% D =
v
v

-
2∋
∋ %D -

∋
∋!D

% TT =
v
v

-
2∋
∋ %TT -

∋
∋!T

( 19)

　　将方程( 19)写成状态方程的形式,并令终端

条件 %D ( t f)满足给定的要求, 分别对俯冲及转弯

平面应用线性二次型( LQ )最优控制方法, 并考虑

%T 和 %TT的关系 %TT= %Tco s%D, 可得到最优制导律
为

!D = K GD%D + ( K LD / T g ) (%D + !DF)

!T = K GT%Tcos%D
( 20)

其中: K GD, K LD , K GT为由 LQ 最优化方法得到的

比例系数。

2. 2　速度大小的控制

采用在垂直方向增加攻角的方法进行减速控

制,设 !g, !B 分别为最优制导律和理想速度曲线

给出的速度方向变化率, 它们近似与攻角成正比

的关系,为方便,将对攻角的研究转化为对速度方

向变化率的研究, 即:要增加攻角只需增加速度方

向变化率。于是, 有如下的关系

!g = !D + !T, !B = !BD + !BT

!BD = !D +
!T
!g !2B - !2g (!2

B > !2
g )

!BT = !T +
!D
!g !2B - !2g (!2

B > !2
g)

( 21)

式中: !B 的确定可参见文献[ 6]。于是, 整个导引

系统的工作过程为
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( 1) 由最优制导律和理想速度曲线分别计算

!g , !B 的大小;

( 2) 比较二者的大小: 若 !2
B≤!2g 时,速度

方向变化率取 !g; 若 !2
B> !2

g 时,速度方向变化

率取 !B, 并按式( 21)分解到俯冲及转弯平面, 然

后根据气动反查确定攻角和侧滑角。

由 2. 1和 2. 2得到的组合制导律,严格说已

不是一种最优制导律, 但它却能同时保证末端制

导精度、速度的大小和方向。

3　系统仿真

给定终端约束条件为:

%D ( tf ) = - 80°± 10°, v = 1000± 50m/ s

( 22)

　　设目标的速度为 vm= 20m / s, 航迹偏角 (m=
50°, 航迹倾角为 0,导弹初速度为 v 0= 3000m/ s,

弹道偏角为 (0= 0°, 弹道倾角为 )0= - 45°, 并设

计相应的控制器参数为

K =

k 11 k 12 k 13 k14

k 21 k 22 k 23 k24

k 31 k 32 k 33 k34

=

12 15 0. 1 - 0. 4

12 15 0. 1 - 0. 4

5 100 0. 1 - 0. 4

( 23)

制导律参数为

K GD = - 8, K LD = - 3. 4, K GT = - 3. 2

( 24)

则系统仿真结果如图 3所示。

从仿真结果 可以看出, 终端的速 度为

1009. 3m / s,较精确地实现了任务要求, 这说明所

设计的减速控制律十分有效; 终端视线角- 77.

6°,基本满足要求,并且远远好于给定的±10°的

误差范围;脱靶量小于 3m , 说明所设计的制导律

具有足够的制导精度; 舵偏在可用舵偏范围内, 并

且不总处于饱和状态, 说明执行机构仍有较大的

裕度去克服各种未知扰动; 滚转角基本稳定,说明

俯仰舵及偏航舵引起滚转运动基本得到抑制。总

之,仿真结果说明,本文所设计的姿态控制系统及

制导律满足高速再入飞行器制导及姿态控制的所

有要求,合理、有效。

图 3　系统仿真结果

Fig. 3　Simu lat ion result s of th e system
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4　结　论

高速再入飞行器的突出特点是快时变, 强耦

合和严重非线性,尤其是俯仰舵和偏航舵引起的

滚动力矩会产生很大的沿 X 轴滚转角速度,使动

力学的耦合特性大大加强, 无法通过解耦或其它

线性化方法设计满意的控制器。末制导系统的存

在要求再入飞行器必须以给定的速度大小和方向

命中目标,传统的制导律很难完成这一任务。本文

设计的基于反馈线性化技术的非线性自动驾驶

仪,以及基于最优化理论与理想速度曲线相结合

的方法得到的制导律, 可以较好地保证制导精度

及终端速度大小和方向要求。数学仿真结果表明:

本文提出的姿态控制方案及制导律合理、有效。本

文的研究工作为具有高速再入飞行器这类特点的

飞行控制系统的设计提供了一个参考。
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