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助推滑翔飞行器复合控制系统线性化小偏差

运动方程推导与控制系统设计
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摘  要:助推滑翔技术是制导武器实现增加射程、提高机动突防能力的关键技术之一, 对飞行器姿态控制

有较高的要求,需要设计复合控制方式的姿态控制系统。针对采用空气舵与燃气舵联动控制的飞行器,建立

了动力学模型,详细推导了完整的三通道线性化小偏差运动方程,结合典型弹道数据给出了动力系数图像,分

析了助推滑翔弹道各飞行段中飞行器的稳定性, 在此基础上选取再入段低空飞行特征点进行了姿控系统设

计,仿真结果验证了线性化小偏差运动方程的正确性和控制系统的有效性, 为进行此类飞行器的稳定性分析

与姿态控制系统设计提供了有益的参考。
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Derivation of Linearization Small Deviation Equations and Design

of Compound Control System for Aid- sliding Vehicles
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Abstract: The aid- sliding technology is the one of key technologies for guided weapons to augment the range and enhance maneuver

penetration ability. This technology has a high demand on vehicle. s attitude control and the compound control system. Aiming at vehicles

controlled by the linkage mode with aerodynamic rudders and gas rudders, the integrated dynamic model is set up and the complete

linearization small deviation equations on pitching, yawing and roll loops are elaborated in the derivation. Combined with typical

trajectory data, figures of dynamic coefficients are presented, and according to these figures, the vehicle. s stability in each phase of the

boost gliding trajectory is analyzed. On the basis of the above work, the low altitude point 260s in reentry phase is picked as

characteristic point and the attitude control system of this point is designed. Simulation results indicate the correctness of linearization

small deviation equations and the validity of the control system. This research can provide helpful reference to stability analysis and

designing attitude control system for this kind of vehicles.
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基于助推 ) 滑翔式弹道的制导武器可以实现短时间内的全球攻击,且采用非常规弹道,能够有效对
抗防御系统,具有很好的生存性能, 无论在军事或是民用上都极具发展潜力

[ 1]
。美俄等军事大国竞相展

开此类飞行器的研究,并已进入试验阶段。相对于目前大气层内飞行的导弹武器广泛采用空气舵作为

姿态控制系统的操纵机构,助推滑翔飞行器对控制系统提出了更高的要求,单独靠空气舵操纵难以满足

控制需求,因此这类导弹通常采用复合式控制系统,如空气舵与燃气舵联动来实现姿态控制
[ 2]
。

在分析设计姿态控制系统时应用最普遍的方法是频域分析法,如根轨迹法, 对数频率法等
[ 3]
,该方

法以传递函数作为基本数学描述对系统进行综合。由于导弹运动是一系列运动的复合,包括弹体的刚

体运动、弹性振动等,描述导弹运动的微分方程是多维、非线性、变系数的方程, 原则上不能应用 Laplace

变换使其代数化以得到系统的传递函数,因此进行姿态控制系统稳定性分析时要对该运动微分方程进
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行适当的简化处理。简化处理的基本方法
[ 4]
是: ( 1)在小偏差的条件下, 将导弹的空间运动分解为互相

独立的俯仰、偏航和滚动运动; ( 2)对非线性方程进行线性化处理; ( 3)采用/冻结0系数法,把变系数微分
方程当作常系数看待。基本方法的前两步即是运动方程的小偏差线性化处理

[5]
,得到的线性化小偏差

运动方程是姿态控制系统分析设计的基础。

1  助推滑翔弹道模型

图 1 助推滑翔式弹道示意图
Fig. 1  Boost gliding trajectory sketch

助推滑翔弹道一般分为四个部分, 即助推段、惯性

段、滑翔段和再入段,如图 1所示。导弹关机后,经过一

段时间的惯性飞行进入滑翔段,滑翔段主要是利用飞行

器在飞行中产生的升力与重力平衡, 减小飞行器在铅垂

方向的加速度, 从而达到增大射程的目的, 也可利用此

段进行机动突防。导弹滑翔飞行至接近目标时转为再

入段,由精确末制导来保证导弹命中目标。导弹在飞行

过程中常伴随多种状态约束, 比如攻角、动压、飞行高度

等限制,需要在考虑这些状态结束、控制约束及终端约

束条件下进行弹道规划, 确定相应的飞行程序。

2  复合控制飞行器动力学模型

211  刚体运动模型

对于气动轴对称型导弹, 假设导弹始终接近于弹道平面飞行,侧向参数很小,可先把空间运动分开,

使各组方程主要描述某一方向的运动, 然后进行线性化。简化后的三通道方程组形式如下:

俯仰

mÛV= Fx
mVÛH= Fy
J zÛXz1= M z1

U= H+ A

 ( a)    偏航

- mVÛR= F z
J yÛXy1= M y1

U= R+ B

 ( b)    滚转 Jx ÛXx1= Mx1  ( c) ( 1)

式中, V 是速度大小; Fx , Fy , Fz 是外力矢量在速度坐标系上的投影; Xx1 , Xy1 , Xz1是弹体坐标系相对于发

射坐标系的转动角速度在弹体系上的投影; Jx , Jy , J z 是弹体相对于弹体系的转动惯量; Mx 1 ,M y1 , Mz 1是

外力矩矢量在弹体坐标系上的投影; U、H、A和 R分别是俯仰角、速度倾角、攻角和航迹偏航角。

212  力与力矩的分解

导弹主要受到重力、发动机推力、空气动力、燃气舵与空气舵产生的控制力以及各种干扰力等的作

用。导弹受到的力矩主要包括空气动力矩、燃气舵产生的控制力矩与干扰力矩等
[ 6]
。该导弹的控制机

构为空气舵与燃气舵联动控制装置。下面给出这种复合控制力与力矩的计算方法。

( 1)空气舵力和力矩

空气舵产生的控制力 Fc1在速度系中的表达式为:

Fc1= VB#R ( A, B, D) ( 2)

空气舵产生的力矩 M c1为:

M c1= MR ( A, B, D) ( 3)

式中, R 表示弹体系下的空气动力, 各气动参数在统一马赫数下均是关于攻角、侧滑角 B、等效舵偏角

D( DU, DW, DC)的函数, MR 表示空气动力矩。

空气动力还产生与弹体旋状角速度成比例、方向相反的阻力力矩, 该力矩对扰动运动起到阻碍作

用,系统设计时若不考虑此项,在实际系统控制中将会有更多的稳定裕度。

( 2)燃气舵力和力矩

燃气舵与空气舵联动操纵时, 燃气舵作用力与舵安装方式密切相关。为提高控制能力和可靠性,燃

气舵采用/ @ 0字形布局。设单个舵的升力梯度为 RcL ,阻力系数为 RcD ,则俯仰和偏航通道产生的相对

于速度系的控制力 Fc2为:
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Fc2= VB#P ( A, B, D) = VB

- 4RcDD

2 2RcL#DU

- 2 2RcL #DW

( 4)

计算俯仰、偏航、滚转通道时,上式中 D依次为俯仰等效舵偏角DU、偏航等效舵偏角 DW、滚转等效舵

偏角 DC; P 为弹体系下燃气舵的控制力。

燃气舵对弹体产生的控制力矩 M c2为:

M c2= MP ( A, B, D) =

- 4RcD#Dr#xd

- 2 2RcL#D7 ( xR- x c )

- 2 2RcL#D7 ( xR- x c )

( 5)

式中, xd 为燃气舵舵面的压力中心到纵轴的距离, x R 为燃气舵舵面的压力中心到理论尖端的距离, x c

为导弹质心到理论尖端的距离。

由此可得, 空气舵与燃气舵联动产生的控制力与控制力矩的表达式为

E Fc= Fc1+ Fc2 ( 6)

E M c= M c1+ Mc2 ( 7)

3  线性化小偏差运动方程推导

基于小扰动假设,即假定扰动运动参数与在同一时间内的未扰动运动参数值间的差值相当小,对导

弹运动方程组进行线性化。

311  俯仰通道

考虑到方程组( 1)中( a)式的第一个方程描述质心速度大小的变化,而速度大小的变化很慢, 与迅速

变化的绕质心运动参数关系不大,可以忽略速度大小的扰动, 认为速度 V、质量 m、推力 P 等是已知时

间的函数,这样只需对( a)式中后三个方程进行线性化,则将各力及力矩的具体表达式代入其中, 有:

mvÛH= PsinA- mg cosH+ ( - casinA+ cncosA) qSM - 4RcDDUsinA+ 2 2RcDUcosA+ E $�Fyj

J z1 &U= cmz#qSMlk - 2 2RcDU( x R- xc )

U= H+ A

( 8)

对( 8)式中第一式进行泰勒展开,忽略二阶以上小量,并与理想弹道比较后得:

mv$ÛH= [ P cosA- qSM (
5 ca
5A+ cn) sinA+ qSM (

5cn
5A- ca) cosA+ mgsinH#$H- 4RcDDUcosA- 2 2RcDUsinA] $A

+
qSM
mv

( -
5 ca
5BsinA+

5 cn
5BcosA) $B+ [

qSM
mv

( -
5 ca
5DUsinA+

5 cn
5 DUcosA) - 4RcDsinA+

2 2RccosA
mv

] $DU

+
qSM

mv
( -

5ca
5D7 sinA+

5cn
5D7 cosA) $D7 +

qSM

mv
( -

5 ca
5DCsinA+

5 cn
5DCcosA) $DC+ E $�Fyj ( 9)

将上式写成微分方程形式,对参数进行归一化,并加入风攻角
[7]
,则空气舵与燃气舵联动方式的线

性化小偏差运动方程如下:

ÛH= c 1f $A+ c 2f $H+ c3f $DU+ c4f $DC+ c5f $B+ c 6f $D7 + c 1f Aw+ c5fBw+ E$�Fyj ( 10)

式中, Aw 与 Bw 为风产生的干扰力, E $�F yj表示除风以外的纵向干扰力的合力。各系数表达式如下:

c1f =
qSM
mv

- ( 5ca5A+ cn) sinA+ ( 5cn5A- ca) cosA -
4RcDDUcosA+ 2 2RcDUsinA

mv
+ P cosA
mv

c2f =
g sinH
v

,  c3f =
qSM
mv

( -
5 ca
5DU

sinA+
5cn
5DU

cosA) - 4RcDsinA+
2 2RccosA
mv

c4f =
qSM

mv
( -

5 ca
5DCsinA+

5cn
5DCcosA) ,  c5f =

qSM

mv
( -

5 ca
5BsinA+

5cn
5BcosA)

c6f =
qSM
mv

( -
5 ca
5D7 sinA+

5 cn
5D7 cosA)

( 11)
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同理对( 8)式中第二式进行泰勒展开,并进行归一化处理得:

&U+ b1f $ÛU+ b2f $A+ b3f $DU+ b4f $DC+ b 5f $B+ b6f $D7 = - b 2f Aw- b5fBw + E $�M z 1j ( 12)

式中, E $�M z1j表示纵向面内除风以外的干扰力矩的合力,由于不考虑阻尼力矩系数,有 b1f = b1p = d1g =

0。各系数表达式如下:

b1f = 0,

b3f = -
5 cmz
5DU

qSMl k
1
Jz 1
+ 2 2Rc( x R- xc )

1
Jz 1
,

b5f = -
5 cmz
5B qSMl k

1
Jz 1
,

 

b2f = -
5cmz
5A qSMl k

1
J z1

b4f = -
5cmz
5DC qSMl k

1
J z1

b6f = -
5cmz
5DW

qSMl k
1
J z1

( 13)

对( 8)式中的第 3式有:

$U= $H+ $A ( 14)

综上所述, 俯仰通道的小偏差线性化微分方程组为

$ÛH= c 1f $A+ c 2f $H+ c3f $DU+ c4f $DC+ c5f $B+ c 6f $D7 + c 1f Aw + c 5f Bw+ E$�Fyj
$&U+ b1f $ÛU+ b2f $A+ b3f $DU+ b 4f $DC+ b5f $B+ b6f $D7 = - b2fAw - b 5f Bw+ E $�M z1j

$U= $H+ $A

( 15)

312  偏航通道

同理可得到偏航通道的扰动运动微分方程组如下:

$ÛR= c1p $B+ c 2p $R+ c 3p $D7 + c 4p $DC+ c 5p $A+ c 6p $DU+ c 1pBw+ c 5pAw + E $�F zj

$&7 + b1p $Û7 + b2p $B+ b3p $D7 + b 4p $DC+ b5p $A+ b6p $DU= - b2pBw - b5pAw+ E $�M y1j

$7 = $R+ $B

( 16)

式中, Aw 与 Bw 为风产生的干扰力, E $�Fyj表示除风以外的侧向干扰力的合力, E $�M y1j表示横向面内除

风以外的干扰力矩的合力。各系数表达式如下:

b1p = 0,

b3p = -
5cmy
5D7

qSMl k
1
J y1
+ 2 2Rc( xR - xc ) 1

Jy1
,

b5p = -
5cmy
5A qSMl k

1
J y1
,

 

b2p = -
5 cmy
5B qSM lk

1
J y1

b4p = -
5 cmy
5DC

qSM lk
1
J y1

b6p = -
5 cmy
5DU qSM lk

1
J y1

( 17)

c1p =
P cosAcosB
mv

+
qSM

mv
[ (
5 ca
5BcosA+

5cn
5BsinA) sinB+ ( casinA- cn cosA) cosB+

5 cz
5BcosB- cz sinB]

  -
2 2RcD7 sinB

mv
-
( 4RcDD7 sinA- 2 2RcDUcosA) cosB

mv

c2p =
g sinHcosR
v

c3p = -
qSM
mv

[ (
5 ca
5D7 sinA+

5 cn
5 D7 cosA) sinB+

5 cz
5D7 cosB] - 4RcD cosAsinB+

2 2RccosB
mv

c4p = -
qSM

mv
[ (

5ca
5DCcosA+

5 cn
5DCsinA) sinB+

5 cz
5DCcosB]

c5p = -
PsinAsinB
mv

-
qSM
mv

[ ( 5 ca5AsinA+
5 cn
5AcosA) sinB+ ( casinA- cncosA) sinB+ 5 cz

5AcosB]

  +
( 4RcDD7 sinA- 2 2RcDUcosA) sinB

mv

c6p = -
qSM
mv

[ ( 5ca5DU
cosA+ 5 cn

5DU
sinA) sinB+ 5 cz

5DU
cosB] - 2 2RccosAsinB

mv

( 18)

313  滚动通道

滚动通道的扰动运动微分方程组为
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$&C+ d1g $ÛC+ d2g$DC+ d3 g$B+ d4 g$D7 + d5 g$A+ d6g$DU= E $�M x 1j ( 19)

其中各系数表达式如下:

d1g = 0,

d3g = -
5 cmx
5B qSM lk

1
Jx1
,

d5g = -
5 cmx
5A qSM lk

1
Jx1
,

  

d2g = -
5 cmx
5DC qSM lk

1
Jx1
+ 4Rcxd

1
Jx1

d4g = -
5 cmx
5D7 qSM lk

1
Jx1

d6g = -
5 cmx
5DU qSM lk

1
Jx1

( 20)

4  稳定性分析

基于MATLAB环境, 建立计算动力系数的 Simulink模型, 选取某典型助推滑翔弹道, 以纵向俯仰通

道为例,计算动力系数。这里主要给出与稳定性相关的动力系数图像,即力矩平衡方程中 $A的系数 b2f

和力平衡方程中 $A的系数 c1f随时间变化的曲线图。

       
图 2  b2f随时间变化曲线

Fig. 2  b2f v. s. time
               

图 3 c1f随时间变化曲线
Fig. 3  c1f v. s. time

从图 2可以看出, 表征导弹静不稳定性的动力系数 b2f 变化比较剧烈, 并且在整个助推段和进入滑

翔段前的过渡飞行段几乎全部为负,接近目标时 b2f也为负值, 说明导弹在这些飞行阶段一直处于静不

稳定状态。图 3反映出攻角变化引起法向力动力系数 c1f同样是在助推段与再入段变化较为剧烈, 且有

- b1f#c1f - b2f > 0,说明导弹也是动不稳定的。只有在滑翔段, b 2f 为正,且与 c 1f 变化均较为平缓时,才

说明导弹具有一定的稳定性, 但稳定裕度较小。

基于助推滑翔式弹道的导弹,由于在助推段与再入段攻角变化大, 从而引起气动力的变化较快、稳

定性较差,那么在下一步进行定点姿控系统设计时,在这些飞行阶段除了选择起控点、助推器分离点、动

压最大点、发动机关机点等处作为常规特征点外, 还应在动力系数曲线变化较为剧烈的地方适当多取一

些点, 以便准确地掌握其变化规律, 完成姿控系统的设计。导弹在滑翔段的飞行状态相对平稳, 具有一

定的稳定性,则在滑翔段的特征点可取得稀疏一些。

5  定点姿控系统设计

取再入段低空飞行点 260s为特征点,计算传递函数为

X
A
D
U
260=

0109776s2+ 48134s+ 015799
s
3
+ 013999s

2
- 51229s- 0106273

( 21)

由系统频率特性与阶跃响应可知, 系统的相位稳定裕量 Pm= 318b, 对应的剪切频率为 Xcg =

6155radPs,显然相位裕度太小不能满足控制要求,一般工程上取 Pm= 30b~ 70b,综合考虑取相位裕量为
45b。为了提高系统的快速性,应该适当增加剪切频率。此外,系统阶跃响应曲线虽然衰减, 但震荡较剧

烈,同样说明系统不符合要求。根据以上分析采用超前校正器进行设计
[ 8]
,得到超前校正网络的传递函
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数为

c ( s ) =
012287s+ 1
0103924s+ 1 ( 22)

则系统校正前后的相频特性曲线与阶跃响应曲线如图 4、图 5所示。

    图 4 校正前后开环系统相频特性曲线
Fig. 4  Phase- frequency characteristic before

and after correction   

       图 5 校正前后闭环系统阶跃响应曲线
Fig. 5  Step response before and after correction

校正后系统的相位稳定裕量 Pm= 48123b, 剪切频率 Xcg = 10156radPs, 满足设计要求。计算系统的

时域性能指标为超调量 R% = 20126%,峰值时间 tp= 0129s,调整时间 ts = 0153s,均满足工程设计要求。

实际的纵向控制系统既是时变的,又是非线性的, 因此上述分析工作只是初步的, 在此基础上应考

虑弹体弹性运动等情况, 调整相关参数,使系统的品质指标满足实际要求
[ 9]
。

6  结 论

本文针对采用燃气舵与空气舵联动控制方式的助推滑翔飞行器,建立了动力学模型,利用小扰动等

假设条件,详细推导了完整的三通道线性化小偏差运动方程。基于典型弹道参数计算了动力系数,根据

动力系数曲线图分析了导弹的静、动稳定性, 在助推段、过渡飞行段和再入段导弹稳定性较差,进行姿态

控制系统设计时应选取较多的特征点, 而在滑翔段导弹具有一定的稳定性,可选取较少的特征点。通过

对再入段低空飞行特征点的动态特性分析设计了该点的校正网络,仿真结果表明,校正后的系统各项指

标均满足设计要求。本文的工作对基于助推滑翔弹道的飞行器进行稳定性分析与姿态控制系统设计具

有一定的参考意义。
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