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基于 μ综合的导弹自动驾驶仪设计
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摘要：为了满足高机动性要求，空空导弹常采用大攻角飞行；然而导弹大攻角飞行时存在通道间耦合严重、气动力系

数摄动范围大等问题，使设计模型与实际对象误差严重，传统方法设计的自动驾驶仪很难满足鲁棒性要求。考虑导

弹自动驾驶仪设计中存在的未建模误差和气动力系数摄动等不确定性因素，采用μ综合设计方法，以某型导弹为例
对其俯仰通道驾驶仪进行了设计，仿真结果表明，与传统设计方法相比，所设计的控制系统不仅动态性能满足设计

要求，且具有良好的鲁棒性能。
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　　新一代空空导弹常采用大攻角飞行策略来满足高机动
性要求，由于通道间耦合和气动力的非线性，所建立的数学

模型与实际对象存在建模误差；导弹在飞行过程中还会受到

如大气扰动引起的气动力和气动力矩变化及传感器噪声等

不确定因素影响。传统的设计方法，忽略了通道间的耦合，

系统的鲁棒性通过一定的幅值裕度和相位裕度保证，当弹体

模型参数摄动过大时，系统性能变差，已不满足自动驾驶仪

鲁棒性的设计要求。

鲁棒控制理论能有效地解决系统建模不准确性和扰动

不确定性的控制问题，在众多鲁棒控制方法中，μ综合理论
是一种非常有效的鲁棒控制分析与综合的手段［１］。利用结

构奇异值作为控制系统度量，可以减小 Ｈ∞方法设计上的保
守性，能够同时兼顾系统的稳定性和动态性能，从而设计出

性能和鲁棒性能都满足较高要求的控制系统［２］。

采用μ综合设计方法，考虑建模不确定性及模型参数摄
动，对某型导弹纵向通道的自动驾驶仪进行了设计，并进行

了数字仿真。仿真结果表明，采用μ综合理论设计的控制器
具有更好的鲁棒性。

１　μ综合方法

典型的μ综合问题可用图１描述。图中，Ｐ为广义被控
对象，包括被控对象参数不确定模型和性能加权函数；Ｋ为
反馈控制器；Δ为不确定性模块；ｕ为控制量；ｄ为外界扰动
输入；ｚ和ｗ分别为不确定性模块的输出和输入；ｅ为误差信
号输出；ｙ为传感器输出。
　　闭环矩阵

Ｍ ＝
Ｍ１１ Ｍ１２
Ｍ２１ Ｍ[ ]２２ ＝Ｆｌ（Ｐ，Ｋ）



为下线性分式变换（ＬＦＴ），表示不考虑不确定性时的模型闭
环传递函数阵。

图１　μ综合结构

　　定义１：矩阵Ｍ的结构奇异值的定义［３］如下：

μΔ（Ｍ）＝
１

ｍｉｎ｛σｍａｘ（Δ）：ｄｅｔ（Ｉ－ＭΔ）＝０｝
若Δ是空集，则定义 μΔ（Ｍ）＝０。这里 σｍａｘ（Δ）为 Δ的最大
奇异值。

对具有与Δ同样的结构、稳定并满足‖Δ‖∞≤１的所有

Δ（ｓ），图 １所 示 闭 环 系 统 是 鲁 棒 稳 定 的，且 满 足

‖Ｆｌ（Ｐ，Ｋ）‖∞≤１的充分必要条件是：
ｓｕｐμΔ（Ｍ）≤１

直接利用结构奇异值定义求解μ设计问题非常困难，一般采
用Ｄｏｙｌｅ［４］在１９８５年提出的“Ｄ－Ｋ”迭代算法。它分为 Ｈ∞
优化设计控制器和结构奇异值μ分析２部分，从而将鲁棒控
制器设计问题转化为寻求稳定的控制阵（Ｋ）和尺度化变换
矩阵（Ｄ），以使‖ＤＦｌ（Ｐ，Ｋ）Ｄ

－１‖∞最小化。

２　μ综合控制器设计

２．１　数学模型
选取工作点为高度５ｋｍ，导弹速度０．９马赫。在该工作

点附近对导弹的非线性模型进行线性化，选取相关状态量，

可得到导弹纵向通道的线性状态空间方程：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ{ｙ＝Ｃｘ＋Ｄｕ
式中：ｘ＝［Ｕ　Ｗ　ｑ　］′（Ｕ为导弹纵向速度，Ｗ为导弹横
向速度，ｑ为俯仰角速率，为俯仰角）；Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ为状态空
间矩阵；ｕ＝δｅ，为导弹升降舵偏角；系统输出 ｙ＝［ｎｚ　α　Ｕ
　Ｗ　ｑ　］′（ｎｚ为输出过载，α为攻角）。在工作点附近改
变导弹高度、速度及攻角可以得到若干组参考模型，取其平

均值作为标称模型，实际模型与该标称模型之间的偏差作为

参数摄动来处理。

考虑导弹包含参数摄动的模型：

[ ]ｘｙ＝
Ａ Ｂ[ ]Ｃ Ｄ
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其中：δｉ为ｎ个相互独立的模型中第ｉ个模型参数的变化量；
Ａｉ，Ｂｉ，Ｃｉ，Ｄｉ为第ｉ个参数变化引起的状态矩阵摄动。不失
一般性，假设｜Δδｉ｜的最大值为１，对应的摄动矩阵

Ａｉ Ｂｉ
Ｃｉ Ｄ

[ ]
ｉ

代表第ｉ个参数变化引起的最大模型变化。假设每个摄动
矩阵的秩都为１，以模型参数 δｉ为例，这时对应的单秩摄动
矩阵可分解为：

Ａｉ Ｂｉ
Ｃｉ Ｄ
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ｉ
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ｉ
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则导弹参数不确定性模型可由下线性分式变换表示为ｙ＝
Ｆｌ（Ｇ，Δ）ｕ，如图２所示，导弹模型变换成如下形式：

Ｇ＝

Ａ０ Ｂ０ Ｅ１ … Ｅｎ
Ｃ０ Ｄ０ Ｆ１ … Ｆｎ
Ｇ１ Ｈ１ ０ … ０

    
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　　不确定块 Δ以及加权函数 ＷＧ＝ｄｉａｇ｛δ１，…，δｎ｝表示 ｎ
个模型参数相对于标称值的摄动范围。

图２　参数不确定模型连接结构

２．２　系统结构
考虑系统建模不确定性及模型参数摄动的导弹俯仰通道

结构如图３所示。图中，Δ１表示未建模不确定性，采用输入端
乘型引入，Ｗｉｎ为其摄动权函数，反映标称模型与实际导弹的
差异程度；Δ２表示模型参数不确定性，满足‖Δ２‖∞≤１；Ｇａ为
舵机模型，Ｇ为弹体标称模型；ｄ２为噪声信号；ｎｚｃ为过载指令；
Ｗａ为舵控制加权函数；Ｗｎ为传感器噪声加权函数；Ｗｉｄｅａ为理
想指令响应模型；Ｗｐ为姿态响应跟踪性能权函数，抑制弹体
过载输出信号与理想响应之间误差；Ｋ即为要求解的控制器。

图３　纵向通道控制器结构

　　为改善短周期模态阻尼，内回路采用了过载自动驾驶仪
结构，将角速率信号反馈控制器中，控制律为

δｅ ＝Ｋ·［ｎｚｃ－ｎｚｑ］′
　　控制系统时域指标为σ％≤１０％，ｅｓｓ＜３％，ｔｒ＜０．５ｓ。

根据系统设计准则选取权函数如下：

Ｗｉｎ为未建模不确定性的加权函数，反映标称模型与实
际导弹的差异程度，采用输入端乘型不确定性表示方法，取

为二阶函数
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Ｗｉｎ ＝４·
ｓ＋４０
ｓ＋１６０

　　Ｗａ为舵机性能模型，用来限定舵机偏转的最大速率为
δｍａｘ（°／ｓ）和最大幅值为±δｍａｘ。

Ｗａ ＝ｄｉａｇ｛１／δｍａｘ，１／δｍａｘ｝
　　Ｗｎ为传感器噪声加权函数，设加速度计噪声为１％，角
速率陀螺噪声为０．１％。

Ｗｎ ＝
０．０１

０．[ ]００１
　　Ｗｉｄｅａ为理想响应模型，影响系统的动态响应性能

Ｗｉｄｅａ＝
６４

ｓ２＋１１．５２ｓ＋６４
　　Ｗｐ为抑制弹体过载输出信号与理想响应之间误差的权
函数，直接影响系统的跟踪品质

Ｗｐ ＝
０．０５ｓ４＋ｓ３＋３０ｓ２＋２ｓ＋０．０１９

４ｓ４＋３．０５ｓ３＋３．３４ｓ２＋０．４１ｓ＋０．０４８
　　对于以上选定的加权函数，便可进行 μ控制器求解，通
过Ｄ－Ｋ迭代，求出的控制器为２９阶模型。

３　仿真与分析

将基于标称模型设计的 μ综合控制器作用于标准弹道
上５个特征点的控制模型，仿真结果表明所设计的控制器满
足设计要求，如图４所示。

图４　５个特征点的过载响应曲线

　　为了进一步考察设计的控制器的鲁棒性，针对标称模型
设计三回路过载自动驾驶仪，对弹体模型进行参数拉偏，分

别使用μ综合控制器和传统ＰＩＤ控制器进行仿真比较。图５
为μ综合设计的系统在弹体摄动下过载和角速率响应曲线，
图６为传统方法设计的系统在弹体摄动下的过载和角速率
响应曲线。

　　对比图５和图６可以看出，在较大的弹体参数拉偏下，
基于μ综合理论设计的控制器，系统的过载响应和角速率响
应曲线波动较小，弹体有较好的阻尼特性，并能快速跟踪指

令输入，控制系统具有较好的鲁棒性能；而采用传统三回路

控制结构，虽然保证了系统响应的快速性，但阻尼品质变差，

震荡明显，系统稳定性降低。仿真分析表明μ综合控制器具
有较强的鲁棒性能。

图５　μ综合控制系统过载和角速率响应

图６　ＰＩＤ控制系统过载和角速率响应

４　结束语

利用μ综合理论，将对象的建模误差及模型参数摄动等
不确定性因素以权函数的形式引入系统设计中，所设计的导

弹自动驾驶仪，不仅满足动态性能要求，而且对模型参数摄

动不敏感，具有较强的鲁棒性。 （下转第３７页）
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