
!
第!"卷!第#期
!$$"年%!月

弹!箭!与!制!导!学!报
&’()*+,’-.)’/0123,04!5’16024!73443,04+*89(38+*10

:’,;!"!<’;#
=01!$$"!

垂直发射导弹!-*,4’12滑模姿态
控制系统设计"
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摘!要!为了降低垂直发射导弹转弯段姿态方程的复杂程度!运用精确反馈线性化方法!将姿态通道线性化解

耦成三个单输入单输出系统$而且垂直发射导弹的转弯需要快速完成!因而对每个通道分别设计全局快速

P0)T3*+,变结构控制器!该控制器能够保证系统在要求的时间内收敛至平衡点!即能够实现快速转弯$通过

数字仿真验证了方法的有效性$
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B!引言
垂直发射可以最大限度地增加贮弹量!提

高导弹快速反应能力!可以对目标实施全方位
攻击!这满足了现代战争中快速’全方位’超低
空’多目标等作战要求的特点$导弹垂直发射
后!需要控制导弹姿态实现快速调转$然而!垂
直发射导弹的姿态运动方程是非线性的!而且!
各通道之间存在着强烈的耦合作用$在这种条
件下控制导弹是非常复杂的$文中基于反馈线
性化思想和全局快速P0)T3*+,滑模变结构控制
理论!首先将垂直发射导弹姿态运动方程进行线
性化!同时实现三通道的解耦!然后对各控制通
道独立设计全局快速P0)T3*+,滑模变结构控制
器$此种设计方法有如下优点&首先对原非线性
模型进行线性化时得到的线性模型是(精确的)!

没有忽略任何具体信息%其次!快速P0)T3*+,滑
模变结构控制可以使系统在有限的时间内收敛

至平衡点!系统的动态性能优于普通滑模变结构
控制中的性能*%[!+$全局快速P0)T3*+,滑模控
制对系统不确定性和干扰具有很好的鲁棒性!通
过合理的选取参数!可使系统状态到达滑模面足
够小的邻域内!沿滑模面收敛到平衡状态控制精
度要高于同等条件下普通滑模变结构控制的控

制精度*@[>+$

C!垂直发射导弹姿态运动方程
在弹体坐标系和地面发射坐标系中建立垂

直发射导弹姿态运动的数学模型$在垂直发射
快速转弯段!导弹速度较低!空气舵的操纵效率
较低$姿态调转所需的力和力矩主要靠燃气舵
提供$文中建立模型中!忽略了空气舵的作用$
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实际条件下!这个时间段内空气舵的操纵效率不
到燃气舵操纵效率的十分之一!因而!这种假设
是合理的"
描述垂直发射导弹的姿态运动方程如下#\$%
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式中%&(((*为滚动角(偏航角和俯仰角)!"(!#(

!$ 为在弹体坐标系上的角速度),"(,#(,$ 为在
弹体坐标系@轴上的转动惯量)$"($#($$ 为燃气
舵滚转舵偏角(偏航舵偏角和俯仰舵偏角)?"(

@#(:$为在弹体坐标系@轴上的相应气动参数)

?$(@$(:$为在弹体坐标系@轴上相应的操纵系
数"
通过分析上述模型可知!垂直发射导弹转弯

段的姿态运动方程是非线性的!这种非线性是不
能忽略的!而且三通道间存在着强烈的耦合
作用"

D!状态空间描述
选取系统的状态和控制量如下%
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则系统的状态空间可以描述为%
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E!垂直发射导弹姿态运动的反馈线
性化及通道间的解耦

根据文献##$!对垂直发射导弹姿态运动方
程进行精确线性化"作状态变换如下%
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由计算可知!当(.
,
!
时!该变换是可逆的"

并且所作的非线性状态变换’’’&"’在整个定
义域内是微分同胚!是全局有意义的"
通过精确反馈线性化!可以得到系统的伪线

性状态方程为%
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输出方程为%
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式"%#和式"!#即为经过状态变换和输入变

换处理的垂直发射导弹姿态控制系统的状态空

间描述’可见系统已被解耦成@个独立的控制通

道’每个通道是临界稳定的线性能控规范型(

F!!-*,4’12滑模姿态控制器设计
上面已经把垂直发射导弹转弯段的@个通

道进行了线性化解耦’所以可用线性系统的

P0)T3*+,滑模变结构控制理论对每个通道的控

制器进行独立设计(

通过反馈线性化解耦得到的@个独立的子

系统’每个系统都是单输入单输出且状态变量为

相变量的线性系统’此时滑模运动的不变性条件

自动成立(通常’变结构控制器设计包括两个步

骤!切换面"滑动面#的设计和变结构控制的设

计(下面以第7"7’%’!’@#个通道为例进行设

计%!&(第7个通道的状态方程如式"%#所示(

选取全局快速P0)T3*+,滑动模态为!
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其中’-7$’.7$/$’且G7$..7$"7’%’!’@#’F$’H7

-$$7(H7为第7个通道的姿态角跟踪指令(

设计P0)T3*+,滑模姿态控制器为!
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F;C! 稳定性分析

定义_O+K(*’N函数!
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!
7% "\#

则可知’_O+K(*’N函数= 对时间的导数为!
0=’F7%0F7% ’-I7F!7%-J7F"G7%).7%#).7%7% "##

因为.7%)G7%为偶数’所以0=0$’系统是稳

定的(

F;D! 滑模到达时间分析

由式"@#可以得出!
0F7% ’-I7F7%-J7FG7%).7%7% "?#

解微分方程"?#可得到达滑模面F7%’$的时

间为97%!

97% ’ .7%
I7".7%-G7%#

,*I7
%$$7"$#&".7%-G7%#).7%)J7

J7
"Y#

其中’I7’J7/$和G7%’.7%"G7%..7%#"7’%’!’@#

为正奇数(

求出了D7"7’%’!’@#后’由"’*-%"(-)#

便可以计算出"’这个"直接控制垂直发射导弹

的燃气舵片(

%!数值仿真
根据垂直发射导弹数据进行仿真’其中!

@%’!$’@!’%$’@@’%$’+!’-\’+@’\’B%

’-$;@\’B!’$;@@’B@’$;@@*姿态角初值为

*’,!
’(’$’&’$’即垂直状态*姿态角终值为

*’$’(’
,
>
’&’,#

*各气动参数拉偏!$Z作为

干扰输入’根据式"Y#’可以通过调整各参数的

值’控制导弹在指定的时间内完成转弯’文中假

定导弹在%;!4内完成转弯’仿真图如图%所示(

图%!姿态角变化曲线

由仿真图可看出’文中设计的全局快速P0)V

T3*+,滑模变结构控制器’能够控制垂直发射导弹

在发射初段实现快速转向指定的方位’并且对外

加干扰具有很强的鲁棒性(在仿真中’实际完成

转弯的时间稍大于理论上的收敛时间’这是由反

馈线性化过程中的延迟以及外加扰动造成的(
!下转第%#页"

$%%$
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在!-%C%$-%\"%C%$-%\#无增长现象"但是四元

数模型@个角的误差幅度均有增长趋势$说明双

欧模型优于四元数模型$

%!结论
捷联式惯导系统中采用的是%数学平台&"姿

态解算精度问题一直是研究的重点$文中从理

论上分析了四元数模型由于条件数问题和不能

在实际应用时保证四元数时时刻刻都是单位化

四元数而导致出现误差较大并使误差有增大趋

势"这是四元数微分方程数学模型的缺陷’同时"

文中提供了用双欧模型来解决这些问题"并做了

圆锥运动下相关的数字仿真$从仿真结果可以

看出四阶经典龙格库塔方法解算双欧模型的优

越性"使解算结果充分逼近真值"而且误差幅度

稳定没有增长趋势$所以在角速率输入下"采用

传统四阶经典龙格库塔式解算双欧模型是一种

十分有效而且精度较高的算法$
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$!结论
通过对垂直发射导弹姿态运动方程进行非

线性变换"使得复杂的非线性控制问题变为了线
性控制问题"并且实现了@个姿态控制通道间的
解耦$设计的全局快速P0)T3*+,滑模变结构控
制器能够有效地克服系统不确定性影响"并能够
在有限时间内到达平衡状态"仿真验证了该方法
的有效性$下一步的主要工作是研究考虑控制
器机构受限制情况下的全局快速P0)T3*+,滑模
姿态控制器设计$
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