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再人机动弹头滚动回路鲁棒姿态控制系统设计
‘

刘 明俊 杨壮 志 康家仁

(国防科技大学 ) (航天工业总公司 )

摘 要

等设计方法
,

强的鲁棒性
。
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根据经典控制理论
,

引入姿态角加速度反馈
,

采用零
、

极点相消
,

变增益补偿

所设计的再入机动弹头滚动回路姿态控制系统具有良好的快速性
、

稳定性和很

零极点相消
,

控制系统设计
,

鲁棒性
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1 问题的提出

再入机动弹头滚动回路动力学传递函数为

y (s )

占
二

(s )

K
,

s (7
, , s + 1 )

(1 )

再入机动弹头飞行速度和飞行高度在很大的范围内变化
,

因而其空气动力参数在飞行过
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程中发生剧烈变化
,

其中 K
,
~ 3 2 5 3 0

.

6 ~ 7 9 5 7
,

变化 4 倍
,

7
’,
一 5 1 4

,

3 3 4 ~ 5
.

7 6 5 2
,

变化

90 倍
。

要求设计一个滚动回路姿态控制系统
,

在参数剧烈变化的条件下
,

保证控制系统

在整个飞行过程中均有满意的动态特性
:

调节时间 右簇0
.

5( 秒 )
,

超调量
。%蕊 20 %

.

2 控制系统控制结构分析

引入姿态角
、

姿态角速率和

姿态角加速率反馈的滚动回路姿

态 角控制 系统结构 图如 图 1 所

示
。

其中 K二
、

K二和 K 二
r
分别为

K 二角度
、

角速率和角加速度反馈

系数
。

匕。川 尺
舵机

K
r

1 , ,
s + l

尤: (
T s + 1 )

图 1 滚动回路姿态角控制系统结构图

2
.

1 引人姿态角和姿态角速率反馈
暂忽略舵机情况对系统影响

,

在满足 K
y
K 二》1 的条件下 (本系 统 K

,

相当大
,

此条

件满足)
,

姿态角控制系统的闭环传递函数为

y (s )

气(s ) 了
’
2 5 2

+ 2具
’

s + l
(2 )

其中

。 _ 上 _
厘亘

.

。 _ 一

丝兰 二厄
,1

”
,1

’

,
’ 曰

厂二 勺 ,1
’

,

Z V 入二

(3 )

当 夸< 0
.

9 时
,

K 二K
(4 )

弹头飞行过程中
,

涯
变化约 7 倍之多

,

因此
,

\
、

: 变化 7 倍
,

t
;

变化 49 倍
,

显然系

统不可能满足性能要求
。

2
.

2 引人姿态角加速度反馈

在满足 K
,
K 二》1 的条件下

,

内回路 (阻尼和加速度 回路 ) 的闭环传递函数为

1
, , , , 、 _ ,

~
二十二~ 一二~ 一一二一一 了一- 丁 L八

、

)

又O 十 T )s 十 1
(5 )

S一S‘
、一/甲

其中

了
’

,

K
y
K 二

(6 )

本系统 了
,
y

/K
,

很小
,

最大值为 0
.

03
,

如果适当选取 K二和 :
值

,

使得

乃 《 r

则内回路闭环传递函数为

(7 )

塑
、

刀 气百 少

1
, , , , 、 _ 1

一一一下- 二丁 又人于)
r s 十 1

(8 )

由式 (8) 可知
,

此时内回路 闭环传递函数基本上是 由反馈环节 K 二(T , + l) 的倒数决定
,

在

此条件下
,

K
, 、

了
’

,

虽然剧烈变化
,

但对系统特性影响已相当大地被抑制
。

在此条件下
,

外
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回路闭环传递函数

y (s )

孔(s )

1

了
’ 25 2

+ 2扮
’

s + 1

其中

斤天了
。 1 /更

-

1 一
^ / 下歹丁

. ,

S 一 下干 ^ l二1芬于
V Z、 x 乙 V 百丈、 二

当 g< 0
.

9 时
,

3
.

5 _

瓦 一瓦 一 lT

(9 )

(10 )

(1 1 )

一般情况
, : 和 乙 的关系

,

可采用下面的经验公式

氏
a 二

= (0
.

1 一 0
.

2 ) r (1 2 )

r
值的选取与 K

, ,

T
,

有关
,

也与 K 二值有关
。

根据设计经验 K 二不超过。
,

1
,

这里选为0
.

1
。

由式 (12 ): 一 3 ~ 1
,

5
,

这里选为
: ~ 2

。

由式 (1 1 )可知
,

此时闭环系统调节时间 t
;

一 1 4( 秒 )
,

显然不满足要求
。

3 采用零
、

极点相消法实现串联较正

在外回路前向通道选串联校正装置

G
。 ,
(s ) =

rs + 1

a s + 1
(1 3 )

G
‘ ,
(s )的零点 (。 + 1 )

,

消去不希望的极点
1

(r + O ) s + l

,

选取合适的参数
a
使系统满足所

要求的性能
。

由于 r 一 2
,

且 。m ax 《 : ,

因此
,

实现零
、

极点相消的偶极子条件始终满足
,

外回路开环传递函数

G (s ) =
K 二(“ 十 1 )

(a s + 1 )

1
, , , , 、 _ 1

.
,

一产
,

了- 一 ,
‘

-
目

; : 一一 , - - 二, 写 } 2、 几 】
s L戈万 十 。 )s 十 1」

、

K乙
_ _ 、 、 1

低
岛 一丁一一一下- -

丁万(八 二】
’

一 下, 厂下下了二一, 万一下一丁弓 (2石) 一
‘

(1 3 )
s 又a s 汁

-

1 少
、 ‘

s LLs / 乙‘田
。
少 讨

一
1 」

外回路闭环传递函数

y (s )

孔(s )

《

岁
一

卡 2夸叭、 + 《
(1 4 )

式 (1 4) 中 杏
、
。

。

参数的选取要考虑两个因素
:

由于舵机惯性增大系统的延迟
,

式 (1 4) 的主

导极点对应的调节时间应小于系统要求的调节时间 (0
,

5 秒 ) ;
其次

,

由后面的分析可知
,

考虑到舵机传递函数和其它形式的串联校正装置后
,

闭环系统会出现较大的零点
,

系统

的超调量过大
。

为此
,

式 (1 4) 相应极点的选取应具有过阻尼状态
。

经反复计算
,

取 夸一 1
.

4
,

。
。

= 5 0 (1 / 秒 )
,

则 a = 0
.

0 0 7 14
,

K二= 1
.

7 8 5
,

t
,

一 0
.

1 4 3 (秒 )
。

4 考虑舵机特性的系统设计

接入 3 阶舵机传递函数后
,

出现三个需要解决的问题
:

(1) 内回路 出现高频不稳定
。

主要原因是内回路开环频率特性曲线出现负的幅值裕

度
。

采用二级串联迟后校正网络
,

使校正后的内回路在所选定的 6 个特征点的幅值裕度
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均大于 10 dB
.

迟后校正网络为

Gc
Z
(s) =

(0
.

0 55 + 1 )

(s + 1 )
(1 5 )

Gc
:
(, )可置于内回路的前向通道或置于内回路的反馈通道

。

经分析比较发现
,

G.
:
(: )置于

内回路前向通道
,

姿态角反馈回路 (外回路 ) 开环对数频率特性有更好的幅值裕度
。

(2) 考虑舵机特性后
,

外回路相位裕度明显不足
。

因此
,

闭环系统出现衰减缓慢的

高频振荡
,

需采用串联超前校正
。

超前校正网络传递函数为

Gc
3
(s ) 一

1 + 0
.

1 0 8 5

1 + 0
.

0 3 65
(1 6 )

把迟后校正 网络 Gc
:
(: )由内回路的前 向通道移出至外回路的前向通道

,

并置于外回

路前向通道的最左端
,

目的是把信号中的高频 噪声充分衰减后再通过超前校正网络
。

(3) 为使系统对剧烈参数的变化有更好的适应能力
,

采用要增益补偿 K
; ,

K
。

被描述

为高度的函数
。

\

整个系统的结构如图 2 所示
,

选择 6 个特征点进行仿真
,

性能指标如表 1 所示
,

对

表 1

特 征 点 。秒 10 秒 18 秒 25 秒 3 4
.

5 秒 40 秒

t ,

(秒 )

。
%

0
.

5

1 8 %

0
.

4

1 1 %

0
.

3 0
.

3 0
.

3

二

世节
图 2

G ·,
(S ) K

,

卜月舵机
K

,

1,fs + l

‘
·:

(, ) 卜月 K :(
: s + l)

滚动回路闭环系统结构图

6 个特征点的气动参数拉偏 (士 30 % )采用正交实验法进行了性能仿真
,

幅值裕度最大变

化量为 14 %
,

相位裕度最大变化为 21 %
,

上升时间最大变化为 29 %
,

调节时间最大变化

为 24 %
。

这表明系统对参数变化有很好的适应能力和很强的鲁棒性
,

再入机动弹头进行

六 自由度运动仿真
,

滚动回路姿态控制系统满足了弹头的机动要求
。

控制规律实现 简单
,

设计思想和设计步骤 明确
,

具有较好的工程参考价值
。
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