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基于机动坐标系的轴对称导弹自动驾驶仪设计"
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摘!要!由于轴对称导弹随着总攻角的增大或气流扭角的变化可能会出现严重的气动交叉耦合和非线性状

态$针对这种情况!文中提出一种基于机动坐标系的导弹自动驾驶仪设计方法$在可测量的量只有加速度和

角速度!并且简化倾斜角和总攻角测量器件模型的情况下!用此种方法进行建模和自动驾驶仪设计可以对一

些侧向诱导运动以及气动力的非线性状态做较好的补偿$

关键词!机动坐标系建模%轴对称导弹%自动驾驶仪设计
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E!引言
轴对称导弹的自动驾驶仪设计通常是假设

横滚(俯仰和偏航通道之间的交叉耦合可忽略不

计$而当倾斜角随目标的机动有较大改变时!通

道间就会产生比较大的通道耦合)>*$传统的解

决方法中!一种是限制总攻角!另一种是拉开滚

动回路与俯仰(偏航回路的带宽$前一种方法会

使导弹机动性受到限制!后一种方法会影响导弹

俯仰或偏航回路的快速性)!*$

文中提出一种基于机动坐标系建模的轴对

称导弹自动驾驶仪设计方法$首先推导出轴对

称导弹在机动坐标系下的模型!然后再基于这个

模型进行俯仰(偏航和滚动三通道自动驾驶仪的

设计$三通道驾驶仪由两部分组成!一部分是用

来对气动力和非线性进行补偿的非线性控制器!

另一部分是由导弹的侧向加速度和角速度驱动

的线性控制器$用上述方法设计自动驾驶仪可

以使侧向诱导力矩和一些气动力的非线性情况

得到适当的补偿!并改善某些情况下的导弹动态

响应)#*$

F!坐标系定义
为了在机动坐标系下建立导弹运动数学模

型!定义的坐标系见图>$"5U!6U!7U#为弹体坐标

系!"5V!6V!7V#为机动坐标系!"5W!6W!7W#为

风坐标系!1为总攻角!9为气流扭角$

对于坐标系3到坐标系/的变换矩阵!为便于

表示!引入符号7/3!则&

7VU $ )&9*5U $

> $ $

$ 1’49 &43*9
$ 43*9 1’4
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图>! 坐标系示意图

7WV $ "&1!#6V $

1’41! $ 43*1!
$ > $

&43*1! $ 1’41
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文中用到符号!

<!总法向过载&

<!(过载指令&

U参考长度&

; 导弹质量&

,导弹飞行马赫数&

a 动压&

"拉普拉斯算子&

I参考面积&

0!导弹飞行总速度&

1!总攻角&

1总攻角1!的简写&

9气流扭角&

’$’%$’%的扰动量&

5(6(7矢量沿5(6(7轴的分量&

$<53(<63(<73%惯性坐标系中气动力加速度&

$<63((<73(%惯性坐标系中加速度指令&

$D53(D63(D73%惯性坐标系中的气动力&

$*53(*63(*73%惯性坐标系中的气动力矩&

$P3(]3(-3%惯性坐标系中的旋转角速度&

$K3(03(?3%惯性坐标系中的导弹速度分量&

$(P((-((]%机动坐标系中的舵偏控制信号&

$(5((6((7%弹体坐标系中的舵偏控制信号&

上标!3)U)V)W分别表示在惯性)弹体)机动

和风坐标系中的量&下标!3)U)V)W分别表示惯

性)弹体)机动和风坐标系*

G!轴对称导弹机动坐标系模型
为了推导轴对称导弹的数学运动方程组(假

设!重力的影响忽略&导弹的飞行速度)飞行高度

均为常数&导弹质量不变$推力耗尽时%&主翼及

操纵舵的惯性及惯性积忽略不计*

在风坐标系中(给出导弹受力方程!

D6W+@6W $;$806W+)7W05W&)5W07W%

D7W+@7W $;$807W+)5W06W&)6W05W%
$#%

在风坐标系中0W)?W)80W)8?W 全为零(KW

为导弹总的飞行速度0*由-W$7WV-V(其中-W)

-; 分别代表在风坐标系和机动坐标系中的空气

动力矢量(根据式$>%)式$#%可推出!

-W $ D6V;0!
$=%

]W $D5V43*1!&D7V1’41!;0!
$[%

根据式$[%得!
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类似有!

#W3W $

PW
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-
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$

PV1’41!+-V43*1!

]V&81!

&PV43*1!+-V1’41
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根据式$[%)式$%%和式$?%得!

89$PU+$D6V;0!
&-V1’41!%+43*1! $Y%

下面推导力矩方程表达式*

设>V 为导弹在机动坐标系下的力矩矢量(

则有!

>V $7V3>3$’V
3V1V#V3U+1V%#V3U $"%

其中’V
3V 为矢量#V3V 的叉乘矩阵*由#V3U$#V3V+

#VVU和#VVU$ 89($($ %$ 得#V3U$ PU(]V(-$ %V (因而

得!

>V $

H58PG
H68]V+H5-VPU&H6$PU&89%-V
H78-V&H5]VPU+H6$PU&89%]

1
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4V

$>$%

令>V $ $*5V(*6V(*7V%(由上式得!

8PU$ >H5
*5V $>>%

8]V $ >H6
*6V&

H5
H6
-VPU+$PU&89%)7V $>!%

8)7V $ >H7
$*7<V+*7QV%+H5H7]VPU&

$PU&89%)6V
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气动力及气动力矩有如下形式!

"D5V#D6V#D7V$$aI"X5#X6#X7$ ">=$

"*5V#*6V#*7V$$aIU"X>#XV#X,$+

aIU U!0!
"CPPU#*P]V#3--V$

">[$

综合以上推导方程#建立机动坐标系下的

导弹运动数学模型!

81!$]V+ aI;0!
"&X543*1!+X71’41!$ ">%$

89$PU+"aI;0!
X6&-V1’41!$%43*1! ">?$

8]V $aIUH6
XV+*]]V&

H5
H6
-VPU+"PU&89$-V

">Y$

8-V $aIUH6
X,+3--V+H5H6

]VPU&"PU&89$]V

">"$

8PU$aIUH5
X>+CPPU "!$$

根据式">=$可得机动坐标系下法向加速度

表达式!

"<6V#<7V$$aI;
"X6#X7$ "!>$

’!轴对称导弹自动驾驶仪设计

’/F! 俯仰通道自动驾驶仪设计

假设PU$$#总攻角1!不大#忽略式">%$&式

">Y$中的X543*1!和"PU&89$-V 可得!

81!$]V+ aI;0!
".>+.!1’4=9+.#(]$"!!$

8]V $aIUH6
"[>+[!1’4=9+[#(]$+*]]V "!#$

在式"!#$中#为了抵消非线性项[!1’4=9#

引入补偿信号(]!#其表达式为!

(]! $V(]"R1!$1’4=R9 "!=$

其中#V(]"R1!$$&[!
"R1!$

[#"R1!$
#R1!和R9 分别为1!和9

的估值’令!

(] $(]>&[![#
1’4=9 "![$

把式"![$代入式"!#$得!

8]V $aIUH6
"[>+[#(]>$+*]]V "!%$

把式"![$代入式"!!$得!

81!$]V+ aI;0!
".>+.!1’4=9+.#(]>$ "!?$

式"!%$&式"!?$描述了非线性项被完全补偿

后的俯仰运动’为了得到补偿信号(]!#可以使用

下面的简单滤波器!
R1!$J"<!$ "!Y$

R9$+)12+*"&<6U&<7U
$ "!"$

其中J"($是通过对总的法向过载滤波得到总攻

角的估值的函数’

俯仰通道的自动驾驶仪结构见图!’其中R9
为气流扭角的估值’在这种结构中#V$ 决定在阶

跃输入下的系统稳态误差’

图!! 俯仰通道自动驾驶仪结构

对式"!%$&式"!?$进行线性化#得!

’81!$’]V+Y9’9+Y1’1!+Y(’(]> "#$$

’8]V $*1’1!+*(’(]>+*]’]; "#>$

其中偏导数的表达式为!

Y1 $ aI;0!
"6.>
61!
+6.!61!

1’4=9+6.>61!
>(]>$

*1 $aIUH6
"6[>
61!
+6[#61!

>(]>$

Y( $ aI;0!.#

*( $aIUH6
[#

"#!$

忽略&X543*1!#假设1!不大#可得!

<7V $ "81!&]V$0! "##$

则’<7V 的扰动方程为!

’<7V $ "’81!&’]V$0! "#=$

用来计算(]> 的线性控制器部分参数选择#
与线性控制系统的设计工具和前面推导的线性

化模型有关)=*’这里#V$&?3&V] 为固定增益#可
变增益 V(]&V7 为R1! 的函数’非线性控制项

V(]"R1!$1’4=R9对由气流扭角变化而引起的气动

力非线性特性变化进行补偿’

’/G! 偏航通道自动驾驶仪设计

依照俯仰通道自动驾驶仪设计的方法#忽略

式">?$和式">"$中的]VPU和]V"P&89$两项得!

(=?(
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89$ aI;0!
".=43*=9+.[(-#$43*1!&-V1’41!

"#[#

8-V $aIUH6
"[=43*=9+[[(-#+3--V "#%#

同样引入补偿信号(-! 有!

(-! $V(-"R1!#43*=R9 "#?#

其中V(-"R1!#$&[=
"R1!#

[["R1!#
%

令! (- $(->&[=[[
43*=9 "#Y#

把式"#Y#代入式"#%#得!

8-V $aIUH6
[[(->+3--V "#"#

把式"#Y#代入式"#[#得!

89$ aI;0!
".=43*=9+.[(->#$43*1!&-V1’41!

"=$#

图#! 偏航通道自动

驾驶仪结构

同理&运用式"#"#

和式"=$#设计偏航通

道自动驾驶仪%偏航通

道的自动驾驶仪结构

见图#&它仅是偏航角

速度的反馈控制回路%

通常&偏航角速度控制指令取为零%

偏航通道的线性化过程与俯仰通道线性化

相同%对式"#"#’式"=$#进行线性化&得到的线性

化方程为!

&89 $S9’9+S9’1!+S(’(-> "=>#

&8-V $3-’-V+3(’(-> "=!#

同样&线性控制器部分参数由线性控制系统

的设计工具和前面推导的线性化模型决定%其

中&V-为固定增益&可变增益V(-为R1!的函数%非

线性项V(-"R1!#43*=R9用来补偿诱导偏航力矩%

’/’! 滚动通道自动驾驶仪设计

与俯仰’偏航通道相同&引入补偿信号(P!&

即!

(P! $V(P"R1!#43*=R9 "=##

其中V(P"R1!#$&[%
"R1!#

[?"R1!#
%

令! (P $(P>&[%[?
43*=9 "==#

把式"==#代入式"!$#&线性化得!

’RPU$C9’9+C1’1!+CP’PU+C(’(P> "=[#

选择滚转通道的自动驾驶仪结构见图=%

图=! 滚转通道自动驾驶仪结构

上图中&*为滚转角&且’*和’PU满足关系

式!

’8*$’PU "=%#

根据式"=[#和式"=%#可知参数VP和V*为

固定增益&V(P 为R1!的函数%非线性项V(P"R1!#43*

=R9用于补偿诱导滚转力矩%

’/K! 三通道自动驾驶仪结构

把俯仰’偏航’滚转自动驾驶仪集成在一个

方框图中见图[%

图[! 三通道自动驾驶仪结构

通过坐标转换矩阵7VU $(&"()5&把实际可

测量的弹体坐标系中的量<7U’<6U’]U和-U转换到

机动坐标系中%假设自动驾驶仪在机动坐标系中

完成系统校正&把对R9和R1!估值生成的控制信号

和机动坐标系中的控制信号叠加后产生舵偏角

控制信号(P’(-’(]%最后运用转换矩阵("()5&把

舵偏角控制信号(P’(-’(] 转换为弹体系中舵偏

角控制信号(5’(6’(7%

K!仿真实例
文中以轴对称尾后控制空空导弹为例&对比

按经典三通道驾驶仪设计和按上述方法设计的

线性化模型仿真结果%

飞行高度为>6V&飞行马赫数为!;[&气流

扭角分别为!!;[̂和=[̂%仿真结果见图%和图

?%图中,>为经典设计方法仿真结果&,!为文

*[?*
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中所提方法仿真结果!

图%! 俯仰过载阶跃响应对比

图?!滚动角速率响应对比

!!从图%"图?中可以看出#当气流扭角为

!!‘[̂#即导弹存在强侧向诱导运动时#,!的品质

要优于,>!当气流扭角为=[‘#即轴对称性使导

弹的侧向诱导运动很弱时#,>与,!的品质相

当!

%!结论
文中提出了轴对称导弹自动驾驶仪设计的

一种方法#首先推导了机动坐标系下的导弹运动

模型#然后基于此模型设计了导弹俯仰"偏航和

滚转通道自动驾驶仪!通过仿真实例可以看出#

在强侧向耦合作用下#其系统性能优于经典方法

设计的自动驾驶仪!另外#文中提出的设计方

法#均是在导弹的飞行速度和高度都固定的条件

下进行的#在以后的研究中#应运用变增益设计

对整个飞行空域进行深入讨论!
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信号时需要经过坐标变换才能分解出俯仰信号

和方位信号#而文中所述的这种测量’角的方法
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