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摘!要!为解决空射飞航导弹气动力矩导数不确定条件下姿态控制问题!基于动态逆和非线性系统无 源 性 稳

定理论设计了一种姿态自适应控制器%该控制器包括控制律和参数估计器两部分%控制律根据 估 计 器 提 供

的对象参数估值在线调整控制参数%采用李亚普诺夫稳定性理论证明了闭环系统的稳定性%数 值 仿 真 表 明

该方法在保证参数估计误差有界的同时实现了导弹对姿态角指令的快速无静差跟踪%
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D!引言

空射飞航导 弹 由 于 飞 行 空 域 和 速 度 范 围 较

大!气动参数不确定性较大%文献(%W!)为解决

导弹鲁棒控制 的 保 守 问 题!加 入 适 应 机 构!在 线

估计不确定 性 上 界%其 对 参 数 上 界 的 估 计 一 般

单调上升!导致控制后期保守性增大%文献(XW
Y)基于近似线性方法!给出导弹姿态模型参考自

适应控制律%文献(#)通 过 人 工 神 经 网 络!适 应

机构调整控制器和参考模型的参数!旨在提高系

统整体性能%文献(>)基于辨识和控制可分离的

原则给出自适应控制器!其缺点是不能从理论上

保证辨识和控制构成的闭环的稳定性%

文中针对空 射 飞 航 导 弹 飞 行 空 域 和 速 度 范

围大导致气动力矩导数不确定的特点!基于非线

性系统动态逆和无 源 性 稳 定 理 论 给 出 一 种 姿 态

控制的自适应方法%

E!导弹姿态运动方程

设导弹的攻角*侧滑角*侧倾角分别为!*"*

#!滚转角速度*偏航角速度*俯仰角速度分别为

$!*$"*$#!三轴转动惯量分别为$!*$"*$#!动压

头*气动参考面积*参考长度分别为%*&*’!副翼*
方向 舵*升 降 舵 偏 角 分 别 为%!*%"*%#!弹 道 倾 角

和偏角 分 别 为&*’!则 导 弹 姿 态 运 动 方 程 如 式

"%$*式"!$所示%
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!! 式"%#%式"!#具有积分串联形式&可考虑将

导弹姿态控制分为外环和内环分别设计’外环由

姿态运动学和外环控制器构成&内环由姿态动力

学和内环控制器构成’外环控制器产生的控制信

号被内环当作指令去跟踪执行’

’! 外环控制器设计

设导弹攻角指令%侧滑角指令%侧 倾 角 指 令

分别为!1%"1%#1&指令跟踪误差为(
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(X &#*#
#
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设计跟踪误差服从如下动态特性(
((%+)%(% )$
((!+)!(! )$
((X+)X(X )
#
$
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式中)%%)!%)X 均为大于零的常数&确定跟踪误差

趋零的速度’
式"%#%式"X#%式"Y#联立解得(
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作为内环指令’只要内环控制器的设计保证式">#

给出的姿态角速度指令被快速跟踪&式"Y#描述的

姿态角指令跟踪误差的动态特性就能实现’

F!内环自适应控制器设计

内环由导弹姿态动力学和内环控制器构成’

导弹姿态方程中的参数不确定性发生在此环’内

环控制器设计目标是使其具有适应性&当导弹气

动力矩导数存在不确定性时&式">#给出的姿态

角速度指令仍能被快速跟踪’

定义内环跟踪误差(
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设计理想条件下跟踪误差动态特性(
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式中.%%.!%.X 均为大于零的常数&确定跟踪误差

趋零的速度’
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可解得内环控制输入(
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但事实上控制律式"%X#中与导弹气动力矩

导 数 有 关 的 参 数/%$0%$1%$2%$3%$/!$0!$1!$/X$

0X$1X 未知$只能用其估计值4/%$40%$41%$42%$43%$4/!$
40!$41!$4/X$40X$41X 代替$所以内环控制律成为!
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式"!#%式"?#%式""#* 式"%!#%式"%Y#联立

并定义参数估计误差!
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为表述方便定义如下矩阵和向量!
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可得!
&!+"! )#%)$ "!Y#

因为"和# 是正定的$所以式"!Y#表示联

结输入信号%)$ 和输出信号! 的系 统 是 损 耗 型

的&根据非线性系统的无源性理论’?($只 要 构 造

从输入%R!到输出)$的无源系统$并将它同原系

统负反馈联结起来$就可保证闭环系统是损耗型

的$从而是李亚 普 诺 夫 稳 定 的&因 此 设 计 参 数 估

计自适应律!
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)
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为对角阵&
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相对于导弹姿态动力学变量$气动力矩导数

是慢变量&将式"%!#%式"%##* 式"%?#%式"!%#

* 式"!X#%式"!##代入式"!>#得参数自适应律

具体形式!
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导弹姿态自适应控制系统原理如图%所示&

)X)
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图%! 导弹姿态自适应控制系统原理

)!内环稳定性分析

根据前文!导弹姿态运动的不确定性发生在

内环!只需对内环作稳定性分析"

取李亚普诺夫函数#

6 ) %!!
R#*%!+%!

)$R!*%)$ $X$%

式$X$%两边同时对时间求导并将式$!Y%&式

$!#%代入得#

86
87)*!

R#*%"! ,$ $X%%

由式$X$%&式$X%%并根据\+)O+,+2引理’Z(可

得结论#跟踪误差!& $-%!-!!-X%R 趋零!参数估

计 误 差 )$ & $’/%!’0%!(1%!)2%!)3%!’/!!’0!!(1!!’/X!’0X!

(1X%R 保持有界"

%!数值仿真及分析

飞航导弹采用\RR转弯!需要控制攻 角 和

侧倾角!同时保 持 侧 滑 角 为 零"仿 真 中 采 用 方 波

作为姿态角指令"仿真结果如图!* 图#所示"

仿真结果显示!导弹攻角和侧倾角能快速无

静差跟踪指令!侧 滑 角 保 持 在 零 值 附 近!且 参 数

估计误差有界!证 实 了 理 论 分 析"参 数 估 计 误 差

保证有界却不一定 为 零 的 原 因 是 待 估 参 数 向 量

$& $/%!0%!1%!2%!3%!/!!0!!1!!/X!0X!1X%R 的维

数大于姿 态 角 速 度 跟 踪 误 差 向 量! & $-%!-!!

-X%R 的维数!致式$!Y%中的矩阵% 列不满秩"事

实上即便待估参数减少至X个!使式$!Y%中的矩

图!! 姿态角跟踪情况

图X! 第一组参数在线估计情况

阵% 为方阵!也不能保证其满秩!因为系统输入信

号并不总满足)持续激励*条件"参数估计误差不

收敛到零无碍于系统对指令信号的无静差跟踪"

文中仅给出 导 弹 气 动 力 矩 导 数 未 知 恒 定 情

形下的仿真结果"即 便 其 发 生 大 范 围 缓 慢 飘 移!

同样可取得满意 的 控 制 和 估 计 效 果"限 于 篇 幅!

未予列出"

+Y+
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图Y! 第二组参数在线估计情况

图#! 第三组参数在线估计情况

$!结论

通过理论分析和数值仿真可得如下结论!

%"文中给 出 的 导 弹 姿 态 自 适 应 控 制 方 法 是

有效的#可保证姿态角跟踪误差趋零和参数估计

误差有界$

!"参数估 计 误 差 不 一 定 收 敛 到 零 的 原 因 是

待估参数多于所需跟踪变量的个数#以及系统输

入信号不满足%持续激励&条件#但这并不影响控

制性能$

X"文中方法适用于系统参数未知恒定或缓

慢时变的情 形$参 数 快 速 时 变 条 件 下 的 稳 定 控

制问题#是一个 理 论 上 有 挑 战 性 的 课 题#值 得 进

一步研究$

Y"文中方法简单易行#可作为工程应用的参

考$
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