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导弹三回路自动驾驶仪的最优控制设计方法

徐婉莹１
!，郑永斌１，白圣建１，张　巍２

（１．国防科技大学 智能科学学院，湖南 长沙　４１００７３；２．军事科学院 国防科技创新研究院，北京　１０００７１）

摘　要：为优化自动驾驶仪设计过程，寻找最优设计参数，提出了一种基于最优控制的三回路自动驾驶
仪设计方法。通过设计最优控制问题的代价函数生成三回路驾驶仪拓扑结构，并通过求解最优控制问题同

时得到三回路自动驾驶仪的多个设计参数，进一步研究分析了代价函数中惩罚权重对驾驶仪性能指标的影

响。实验结果表明，与传统设计方法相比，通过最优控制方法设计的三回路自动驾驶仪性能更优，且对于模型
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不确定性误差和系统未建模动态等具有较好的鲁棒性。
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　　经典三回路自动驾驶仪拓扑结构自美国雷神
公司在麻雀导弹上首次应用以来，目前已在全球

范围内得到广泛应用，成为各类导弹武器设计的

首选［１］。三回路过载型自动驾驶仪以期望的纵

向加速度作为指令，以测量的加速度和角速度作

为反馈量，该控制结构不仅有利于实现导弹的精

确命中，而且在针对众多拓扑结构的评测中具有

最好的鲁棒性和快速性［２－４］。因此，针对经典三

回路自动驾驶仪的研究和应用有很多［５－７］。

导弹自动驾驶仪设计的一般方法是这样的：

在特定点上离散化飞行包络线，在不同的气动点

上设计自动驾驶仪，通过设计大的单回路稳定裕

度并进行仿真评估来保证系统对参数变化的鲁棒

性。一般来说，使用传统方法设计自动驾驶仪涉

及重复的单回路设计分析，这在时间和人力上代

价都很昂贵；并且考虑到模型的不准确，经典方法

在评估系统的稳定性和鲁棒性时具有很强的误导

性［８］。因此，随着现代控制技术的发展，有文献

提出了基于自抗扰理论的方法［９－１０］、基于微分对

策的方法［１１］、基于深度强化学习的参数整定方

法［１２－１４］，以及基于粒子群算法和非线性模型预测

控制的方法［１５－１６］、基于滑模控制的方法和基于

Ｈ－∞的方法［１７－２０］等。

当前和未来出现的许多复杂飞行控制问题需

要使用优化设计的多输入／多输出（ｍｕｌｔｉｐｌｅｉｎｐｕｔ
ｍｕｌｔｉｐｌｅｏｕｔｐｕｔ，ＭＩＭＯ）数字控制系统，对飞控系
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统的稳定性和鲁棒性也提出了更高的要求。这使

得采用最优控制理论设计自动驾驶仪成为一条重

要的路径。然而，这些技术在导弹设计中的实际

应用受到了限制。其中一个主要的问题是，使用

二次性能指标的最优控制器是在时域内的优化设

计，如何将自动驾驶仪的频域性能指标和稳定性

要求转化为时域要求，并确定最优二次型的性能

指标惩罚函数，使用优化性能指标来满足诸如带

宽、噪声灵敏度等频域要求，同时满足对模型参数

不确定性和未建模高频动态的鲁棒性，都是需要

解决的重要问题。

针对上述问题，本文从最优控制的角度设计

线性二次调节器（ｌｉｎｅａｒｑｕａｄｒａｔｉｃｒｅｇｕｌａｔｏｒ，ＬＱＲ）
控制器，通过设计性能指标惩罚函数得到三回路

自动驾驶仪拓扑结构，研究了惩罚权重与系统性

能指标的关系，并通过设计实例与传统方法设计

的经典三回路自动驾驶仪进行了比较，最后考察

了该设计方法对模型不确定性误差和系统未建模

动态的鲁棒性。

１　导弹纵向动力学方程

导弹纵向动力学可以用纵向姿态运动的扰动

运动方程描述，即［２１］：

̈＋ａ１
·
＋ａ２α＋ａ３δｐ＝０

α·＝
·
－ａ４α－ａ５δ

{
ｐ

（１）

取状态变量为ｘ＝
α

[ ]· ，令 ｕ＝δｐ，ｙ＝ ａｙｍ[ ]·
，则上

式可以写成矩阵形式的状态方程：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ
ｙ＝Ｃｘ＋Ｄ{ ｕ

（２）

其中，α和
·
分别为攻角和俯仰角速率，δｐ为俯

仰通道舵偏角，ａｙｍ为俯仰方向体系过载的测量

值。则有 Ａ＝
－ａ４ １

－ａ２ －ａ[ ]
１

，　Ｂ＝
－ａ５
－ａ[ ]

３

，Ｃ＝

ａ４·Ｖ／ｇ ０[ ]０ １
，　Ｄ＝

ａ５·Ｖ／ｇ[ ]０
。

可以看出，弹体的模型主要取决于动力学系

数ａ１、ａ２、ａ３、ａ４、ａ５，它们是由理论弹道确定的随

飞行状态变化的参数，其中：ａ１＝－
ｍ珚ωｚｚｑＳＬ
Ｊｚ
·
Ｌ
Ｖ，

ａ２ ＝ －
ｍαｚｑＳＬ
Ｊｚ
，ａ３ ＝ －

ｍδｐｚｑＳＬ
Ｊｚ
，ａ４ ＝

ＣαｙｑＳ
ｍＶ，

ａ５＝
ＣδｐｙｑＳ
ｍＶ。

本文分析单次飞行条件：导弹速度 Ｖ＝
２００ｍ／ｓ，高度ｈ＝３０００ｍ，攻角α＝６°，在此条件
下各参数定义和取值如表１所示。

表１　变量描述及取值
Ｔａｂ．１　Ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎａｎｄｖａｌｕｅｏｆｔｈｅｖａｒｉａｂｌｅｓ

变量 取值 变量描述

ｍ／ｋｇ ５５ 弹体质量

Ｊｚ／（ｋｇ·ｍ
２） １２ 俯仰惯性矩

Ｖ／（ｍ／ｓ） ２００ 弹体合速度

Ｃαｙ ０．０９５４ 升力线斜率

Ｃδｐｙ ０．０１８９ 升力系数对舵偏的导数

ｍαｚ －０．０１４１ 稳定力矩系数

ｍδｐｚ ０．００８１ 舵面效率

ｍ珚ωｚｚ －０．０４１４ 俯仰阻尼力矩系数

ｑ／Ｐａ １８１８５．１ 动压

Ｓ／ｍ２ ０．０３５ 参考面积

Ｌ／ｍ １．８ 参考长度

ｇ／（ｍ／ｓ２） ９．８ 重力加速度

２　基于ＬＱＲ最优控制器的自动驾驶仪设计

２．１　ＬＱＲ最优控制理论

为了将导弹纵向自动驾驶仪的设计表述为

ＬＱＲ最优控制问题，首先考虑单输入单输出系统
ＬＱＲ最优控制问题的标准形式。

对于系统

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ
ｚ＝{ Ｈｘ

（３）

定义综合性能指标为

ｍｉｎ
ｕ
Ｊ＝∫

∞

０
（Ｑｚ２＋Ｒｕ２）ｄｔ （４）

其中，（Ａ，Ｂ）能稳，（Ｈ，Ａ）能检，Ｑ≥０，Ｒ＞０。则
最优反馈状态信号为

ｕ＝Ｋｘ （５）
其中

Ｋ＝－Ｒ－１ＢＴＰ
Ｐ是满足如下代数黎卡提方程的正半定稳定解：

ＡＴＰ＋ＰＡ－ＰＢＲ－１ＢＴＰ＋ＨＴＱＨ＝０ （６）

２．２　状态变换

对于式（２）表示的过载型自动驾驶仪状态方
程，由于矩阵Ｄ不为０，即在优化的性能指标中含
有馈通项，不能直接应用上述线性二次调节器理

论，将输出反馈问题转换为状态反馈问题，因此需

要引入新的状态变量进行变换。

·５９１·
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这里，取控制量 δｐ作为一个新的状态，并增
加控制速率作为系统输入，给原系统增加一个额

外的微分方程：

δ
·
ｐ＝ｕ１ （７）

可以构造一个新的系统：

ｘ１＝Ａ１ｘ１＋Ｂ１ｕ１
ｙ１＝Ｃ１ｘ１＋Ｄ１ｕ１
ｚ１＝Ｈ１ｘ１＋Ｌ１ｕ

{
１

（８）

其中，ｘ１＝

α


·

δ









ｐ

，ｕ１＝δ
·
ｐ，ｙ１＝

ａｙｍ


·

ｍ

̈











ｍ

，ｚ１＝ａｙｍ，ａｙｍ

为加速度计测量的体系纵向过载，Ｋｓｓ是为了确保
系统阶跃响应稳态误差为 ０而引入的指令放大
倍数。

从 而：Ａ１ ＝
Ａ Ｂ
０[ ]０， Ｂ１ ＝ [ ]０１，Ｃ１ ＝

Ｃ Ｄ
Ａ（２，：） Ｂ（２[ ]，：）

，　Ｄ１＝
０[ ]０，Ｈ１＝Ｃ１（１，：），

　Ｌ１＝［０］。
此时 Ｄ１为零矩阵。由于系统是严格适定

的，Ｃ１为非奇异矩阵，此时可以引入状态变换
ｘ２＝Ｃ１ｘ１＝ｙ１，将系统状态方程（８）转换为：

ｘ２＝Ａ２ｘ２＋Ｂ２ｕ２
ｙ２＝ｘ２
ｚ２＝Ｈ２ｘ

{
２

（９）

其中，ｘ２＝

ａｙｍ


·

ｍ

̈











ｍ

，ｕ２＝δ
·
ｐ，ｙ２＝

ａｙｍ


·

ｍ

̈











ｍ

，ｚ２＝ａｙｍ，且

Ａ２＝Ｃ１Ａ１Ｃ
－１
１ ，Ｂ２＝Ｃ１Ｂ１，Ｈ２＝Ｈ１Ｃ

－１
１ 。

２．３　整定问题求解

自动驾驶仪最基本的功能是稳定弹体姿

态，同时调节或跟踪指令加速度。因此，本文先

从整定问题开始，设置优化指标，寻求“最佳”控

制。一个明显的优化目标是使用测量加速度和

控制输入的加权和，由于在实际执行中舵的控

制速率是有限的，因此惩罚函数中加入对舵控

速率的控制是合理的，由此得到性能指标函数

如下：

ｍｉｎ
δ·ｐ

Ｊ＝∫
∞

０
（Ｑ１１ａ

２
ｙｍ ＋Ｒ１１δ

·２
ｐ）ｄｔ

＝∫
∞

０
（Ｑ２ｚ

２
２＋Ｒ２ｕ

２
２）ｄｔ （１０）

对于变换后的系统状态方程（９），由２．１节

可以推出其最优解为

ｕ＝Ｋｏｐｔｘ２＝Ｋｏｐｔ

ａｙｍ


·













̈

（１１）

式中

　
Ｋｏｐｔ＝－Ｒ

－１
２ Ｂ

Ｔ
２Ｐ

ＡＴ２Ｐ＋ＰＡ２－ＰＢ２Ｒ
－１
２ Ｂ

Ｔ
２Ｐ＋Ｈ

Ｔ
２Ｑ２Ｈ２＝{ ０

（１２）

其中，Ａ２＝Ｃ１Ａ１Ｃ
－１
１ ，Ｂ２＝Ｃ１Ｂ１，Ｈ２＝Ｈ１Ｃ

－１
１ ，Ｑ２＝

Ｑ１１，Ｒ２＝Ｒ１１。

２．４　跟踪问题求解

为了实现精确命中，自动驾驶仪的一个重

要目标是实现导弹纵向过载对制导指令过载的

稳定跟踪，其本质是一个跟踪问题。这里可以

将跟踪定义为跟随阶跃信号输入，从而成为一

个定点调节器问题。在设计最优性能指标函数

时，可以使用实测过载与指令过载之间误差的

平方和作为惩罚函数，得到最优控制性能指标

函数如下：

ｍｉｎ
δ
·
ｐ

Ｊ＝∫
∞

０
［Ｑ１１（ａｙｍ －Ｋｓｓａｙｃ）

２＋Ｒ１１δ
·２
ｐ］ｄｔ

（１３）
其中，ａｙｃ为指令过载。

其对应的状态方程相对于模型（８）多了一
项，则：

ｘ１＝Ａ１ｘ１＋Ｂ１ｕ１

ｙ１＝Ｃ１ｘ１＋Ｄ１ｕ１－Ｋ
～
ｓｓ１ａｙｃ

ｚ１＝Ｈ１ｘ１＋Ｌ１ｕ１－Ｋｓｓａｙｃ＝ａｙｍ－Ｋｓｓａ
{

ｙｃ

（１４）

其中 ｘ１＝

α


·

δ









ｐ

，ｕ１＝δ
·
ｐ，ｙ１＝

ａｙｍ－Ｋｓｓａｙｃ


·

ｍ

̈











ｍ

，且

Ｋ
～
ｓｓ１＝［Ｋｓｓ ０ ０］Ｔ。
性能指标函数式（１３）可以变换为：

ｍｉｎ
δ·ｐ

Ｊ＝∫
∞

０
［Ｑ１１（ａｙｍ －Ｋｓｓａｙｃ）

２＋Ｒ１１δ
·２
ｐ］ｄｔ

＝∫
∞

０
（Ｑ１ｚ

２
１＋Ｒ１ｕ

２
１）ｄｔ （１５）

该问题与２．３节的整定问题是等价的，其最
优解与整定问题一样［２２］。此时控制输入为

ｕ ＝Ｋｏｐｔ

ａｙｍ－Ｋｓｓａｙｃ


·













¨
＝δ
·
ｐ （１６）

·６９１·



　第６期 徐婉莹，等：导弹三回路自动驾驶仪的最优控制设计方法

其中计算Ｋｏｐｔ的方法与２．３节相同。
接下来计算系数 Ｋｓｓ。根据开环系统状态方

程（９），可以将闭环系统状态方程写为
ｘｃ＝Ａｃｘｃ＋Ｂｃａｙｃ
ａｙｍ＝Ｃｃｘ{

ｃ

（１７）

其中

Ａｃ＝Ａ２＋Ｂ２Ｋｏｐｔ＝Ｃ１Ａ１Ｃ
－１
１ ＋Ｃ１Ｂ１Ｋｏｐｔ

Ｂｃ＝－Ｂ２Ｋｏｐｔ

Ｋｓｓ








０
０
＝－Ｂ′ｃＫｓｓ

Ｃｃ＝Ｈ２＝Ｈ１Ｃ
－１
１

Ｂ′ｃ＝Ｂ２Ｋｏｐｔ








１
０
０
＝Ｃ１Ｂ１Ｋｏｐｔ









１
０
０

为了保证闭环系统稳态误差为零，有

　ｌｉｍ
ｓ→０

ａｙｍ
ａｙｃ
＝１＝－ＣｃＡ

－１
ｃ Ｂｃ＝［ＣｃＡ

－１
ｃ Ｂ′ｃ］Ｋｓｓ （１８）

因此Ｋｓｓ＝［ＣｃＡ
－１
ｃ Ｂ′ｃ］

－１。

２．５　最优控制器结构

根据以上推导，只需选定最优性能指标函数

式（１３）中的权重Ｑ１１和Ｒ１１，即可求得最优控制器

的反馈系数Ｋｏｐｔ，得到最优控制输入如式（１６）所
示。应注意到Ｋｏｐｔ是一个１×３维的向量，将其记
为Ｋｏｐｔ＝［Ｋａｙ Ｋ Ｋ·］。

再注意到输入为 ｕ＝δ
·
ｐ，将式（１６）两边积分

可得：

δｐ ＝Ｋｏｐｔ

∫（ａｙｍ －Ｋｓｓａｙｃ）ｄｔ
∫·ｄｔ
∫̈ｄ













ｔ

＝ Ｋａｙ Ｋ Ｋ[ ]·

∫（ａｙｍ －Ｋｓｓａｙｃ）ｄｔ
∫·ｄｔ














·

＝Ｋａｙ∫（ａｙｍ－Ｋｓｓａｙｃ）ｄｔ＋Ｋ∫·ｄｔ＋Ｋ·· （１９）

由此可以绘出最优控制器结构如图１所示。
该控制结构正好与经典三回路自动驾驶仪［２３］结

构相同。实际上也是从最优控制的角度验证了经

典三回路自动驾驶仪的优越性。

图１　ＬＱＲ最优控制器结构
Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＬＱＲｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

３　权重系数的选择与系统性能指标

性能指标函数中权重系数 Ｑ１１和 Ｒ１１的选择
对最优控制的结果有非常重要的影响，其中 Ｑ１１
代表了对跟踪误差的约束，取值越大，系统的跟踪

误差收敛越快；系数Ｒ１１代表了对输入控制速率的
约束，系数越大，系统所需控制速率越小。两个系

数的比值反映了系统性能与能量消耗之间的相对

重要程度。实际上，比值相同则得到的最优解是

相同的。因此，不妨令 Ｒ１１＝１０，考察 Ｑ１１变化对
系统性能的影响。

在第１节所述的飞行条件和参数取值下，令
Ｒ１１＝１．０，计算Ｑ１１不同取值情况下的最优解。并
在不考虑舵机动力学以及陀螺与加速度计模型的

情况下，考察理想系统在不同参数下的各项性能

指标，结果如表２所示，开环频率响应曲线和闭环
阶跃响应曲线分别如图２和图３所示。

从结果可以看出，当 Ｑ１１的取值增大时，系统
上升时间减小，超调量增加，相角裕度下降，开环

截止频率增加。也即随着系数的增大，系统响应

速度加快，但稳定性逐渐降低。虽然系统的相位

裕度都能保持在６９°以上，但这是在未考虑舵机
动力学和陀螺与加速度计模型的情况下得到的。

在实际情况中，随着更多未建模设备动态的加入，

会“吃掉”更多的稳定裕度，也即稳定性下降。文

献［２４］研究指出，基于低阶系统设计的控制器会
由于未建模设备动态的加入而变得不稳定，因此

必须通过控制性能指标系数，降低开环增益，限制

开环截止频率，从而使得设计的控制器可以用于

控制更高阶的系统对象。

·７９１·
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表２　不同Ｑ１１取值下的系统性能指标
Ｔａｂ．２　ＳｙｓｔｅｍｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｅｘｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖａｌｕｅｓｏｆＱ１１

Ｑ１１ Ｋａｙ Ｋ Ｋ· Ｋｓｓ
上升时间／

ｓ
超调量／
％

幅值裕度／
ｄＢ

相角裕度／
（°）

截止频率／
（ｒａｄ／ｓ）

１．０ －０．９８１４ －０．３７８６ －０．１１１６ １．０１８９ １．１１ ０ １２．０ ８２．５ １．９１

２．０ －１．３８２７ －０．６４２６ －０．１６０５ １．０２２８ ０．９１ ０ １２．３ ７８．８ ２．３９

３．０ －１．６８９６ －０．８６７０ －０．１９５９ １．０２５１ ０．６７ ０ １２．７ ７６．５ ２．６６

４．０ －１．９４７８ －１．０６５３ －０．２２４３ １．０２６８ ０．５７ ０ １３．１ ７５．１ ２．８４

５．０ －２．１７５１ －１．２４４６ －０．２４８４ １．０２８０ ０．５４ ０ １３．４ ７４．１ ２．９７

１０．０ －３．０６５８ －１．９６９０ －０．３３５３ １．０３１５ ０．４８ ０ １４．５ ７１．７ ３．３３

２０．０ －４．３２４７ －３．００８１ －０．４４４３ １．０３４１ ０．４５ ０ １５．８ ７０．３ ３．６１

１００．０ －９．６４２７ －７．２９１６ －０．８２７１ １．０３７１ ０．４０ １．７ １９．４ ６９．６ ４．１４

１０００．０－３０．４８８９－２３．１３９４ －２．０７７３ １．０３７２ ０．３６ ２．１ ２５．９ ７０．２ ４．６６

（ａ）开环频率响应幅值曲线
（ａ）Ｍａｇｎｉｔｕｄｅｃｕｒｖｅｓｏｆｏｐｅｎｌｏｏｐｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅ

（ｂ）开环频率响应相位曲线
（ｂ）Ｐｈａｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｏｐｅｎｌｏｏｐｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅ

图２　不同参数取值下的开环频率响应曲线
Ｆｉｇ．２　Ｏｐｅｎｌｏｏｐｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｌｕｅｓ

图３　不同参数取值下的闭环阶跃响应曲线
Ｆｉｇ．３　Ｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｓｔｅｐｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｌｕｅｓ

　　基于以上分析，为保证系统较好的快速性，同
时具有良好的稳定性和鲁棒性，取 Ｑ１１在 ２０～
５０之间，可以取得较好的综合性能。

４　仿真结果对比与分析

为验证本文设计的ＬＱＲ最优控制器的性能，
首先将该控制器与采用传统方法设计的经典三回

路自动驾驶仪性能进行对比，验证该方法的优越

性，然后在系统中加入模型误差、舵机等执行机构

的未建模动态误差等，以验证 ＬＱＲ控制器的鲁
棒性。

４．１　与传统设计方法的对比验证

采用文献［２３］中的经典三回路自动驾驶
仪结构，如图４所示，以及文献［５］中的经典设

·８９１·
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计方法。仍然在第 １节所述飞行条件下进行
设计，其中系数 Ｋｇ＝０２０６７、ωｉ＝０２４００、

ＫＡ＝３５５３３、Ｋｄｃ＝１０００３，该设计参数经过
数学仿真和半实物仿真验证是可行的。

图４　经典三回路自动驾驶仪结构
Ｆｉｇ．４　Ｃｌａｓｓｉｃｔｈｒｅｅｌｏｏｐａｕｔｏｐｉｌｏｔｔｏｐｏｌｏｇｙ

　　将该设计结果与 Ｑ１１＝２０时的最优控制设
计结果进行对比，结果见表３、图５、图６。从结果
可以看出，与传统设计方法相比，ＬＱＲ最优控制
器的上升时间更短，截止频率更高，说明该控制器

的响应速度更快，而且相比于传统方法，该方法阶

跃响应的稳态误差更小，稳定裕度更高，体现了该

方法作为“最优”控制器的优越性。

表３　ＬＱＲ控制器与传统控制器性能指标对比

Ｔａｂ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｉｃａｔｏｒｓｂｅｔｗｅｅｎ

ＬＱＲｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒａｎｄｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

设计方法
上升时

间／ｓ
稳态误

差／％
相角裕

度／（°）
截止频

率／（ｒａｄ／ｓ）

ＬＱＲ方法 ０．９１ ０．０３ ７８．８ ２．３９

传统方法 １．１２ １．３４ ７８．０ １．７２

４．２　ＬＱＲ最优控制器的鲁棒性验证

自动驾驶仪的鲁棒性主要体现在对模型参

数不确定性和未建模高频动态的鲁棒性。本节

考察加入气动数据拉偏等模型误差和舵机等执

行机构的未建模动态后，采用 ＬＱＲ最优控制器

（ａ）开环频率响应幅值曲线
（ａ）Ｍａｇｎｉｔｕｄｅｃｕｒｖｅｓｏｆｏｐｅｎｌｏｏｐｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅ

（ｂ）开环频率响应相位曲线
（ｂ）Ｐｈａｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｏｐｅｎｌｏｏｐｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅ

图５　与传统设计方法的Ｂｏｄｅ图对比
Ｆｉｇ．５　Ｂｏｄｅｄｉａｇｒａｍｓｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｍｅｔｈｏｄ

图６　与传统设计方法的阶跃响应曲线对比
Ｆｉｇ．６　Ｓｔｅｐｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈ

ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄ

的自动驾驶仪的鲁棒性能，并与传统设计方法进

行了比较。

在模型中加入表４所示的两种情况下的气动
拉偏，并采用如下二阶传递函数来近似控制执行

机构（ｃｏｎｔｒｏｌａｃｔｕａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，ＣＡＳ）即舵机的

·９９１·
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模型：

ＧＣＡＳ（ｓ）＝
１

１＋
２ζＡ
ωＡ
ｓ＋ｓ

２

ω２Ａ

（２０）

其中，ζＡ＝０．６１４３，ωＡ＝６５．１１５３ｒａｄ／ｓ。

表４　气动参数拉偏情况
Ｔａｂ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

％

气动参数 气动拉偏１ 气动拉偏２

Ｃαｙ １０ －１０

Ｃδｐｙ ３０ －３０

ｍαｚ ３０ －３０

ｍδｐｚ ３０ －３０

ｍ珚ωｚｚ ５０ －５０

加入以上模型不确定性误差和系统未建模误

差后，考察系统的稳定性和瞬态性能指标，结果如

表５～６和图７～８所示。

表５　ＬＱＲ控制器对模型不确定性和未建模动态的鲁棒性
Ｔａｂ．５　ＲｏｂｕｓｔｎｅｓｓａｎａｌｙｓｉｓｏｆＬＱＲｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｔｏｍｏｄｅｌ

ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙａｎｄｕｎｍｏｄｅｌｅｄｄｙｎａｍｉｃｓ

拉偏情况
上升时

间／ｓ
幅值裕

度／ｄＢ
相角裕

度／（°）
截止频率／
（ｒａｄ／ｓ）

无拉偏 ０．９１ １２．３ ７８．８ ２．３９

气动拉偏１ ０．５６ １３．３ ７３．１ ２．８４

气动拉偏２ １．１３ １１．１ ８４．４ １．８２

加入ＣＡＳ ０．８７ １１．５ ７７．０ ２．３８

表６　传统控制器对模型不确定性和未建模动态的鲁棒性
Ｔａｂ．６　Ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｔｏｍｏｄｅｌ

ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙａｎｄｕｎｍｏｄｅｌｅｄｄｙｎａｍｉｃｓ

拉偏情况
上升时

间／ｓ
幅值裕

度／ｄＢ
相角裕

度／（°）
截止频率／
（ｒａｄ／ｓ）

无拉偏 １．１２ １６．７ ７８．０ １．７２

气动拉偏１ ０．７９ １７．３ ７１．１ ２．１０

气动拉偏２ １．６４ １６．０ ８４．２ １．２６

加入ＣＡＳ １．０８ １６．２ ７６．５ １．７１

从结果可以看出，当模型存在偏差时，对系统

的稳定性和瞬态性能有较大的影响，且对于 ＬＱＲ
最优控制器和传统控制器都有相同的趋势，即：当

气动系数向上拉偏时，系统响应速度加快，上升时

间减少，但是稳定裕度有所下降；当系数向下拉偏

时，系统响应速度变慢，上升时间增加，而稳定裕

度也增加了；加入控制执行机构舵机模型后，也会

使系统稳定裕度下降，并且截止频率减小。

（ａ）ＬＱＲ控制器的开环频率响应幅值曲线
（ａ）Ｍａｇｎｉｔｕｄｅｃｕｒｖｅｓｏｆｏｐｅｎｌｏｏｐｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｆｏｒＬＱＲｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

（ｂ）ＬＱＲ控制器的开环频率响应相位曲线
（ｂ）Ｐｈａｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｏｐｅｎｌｏｏｐｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｆｏｒＬＱＲｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

（ｃ）ＬＱＲ控制器的阶跃响应曲线
（ｃ）ＳｔｅｐｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆＬＱＲｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

图７　ＬＱＲ控制器在不同模型误差情况下的响应
Ｆｉｇ．７　ＲｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆＬＱＲｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｅｒｒｏｒｓ
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（ａ）传统控制器的开环频率响应幅值曲线
（ａ）Ｍａｇｎｉｔｕｄｅｃｕｒｖｅｓｏｆｏｐｅｎｌｏｏｐｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｆｏｒｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

（ｂ）传统控制器的开环频率响应相位曲线
（ｂ）Ｐｈａｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｏｐｅｎｌｏｏｐｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
ｒｅｓｐｏｎｓｅｆｏｒｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

（ｃ）传统控制器的阶跃响应曲线
（ｃ）Ｓｔｅｐｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

图８　传统控制器在不同模型误差情况下的响应
Ｆｉｇ．８　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｅｒｒｏｒｓ

从结果还可以看出，当系统存在模型偏差，或

者加入未建模的动态环节后，ＬＱＲ最优控制器和
传统控制器都能使系统保持稳定，并具有良好的

跟踪性能。这是由于这两种控制器都采用了经典

的三回路控制结构，而该控制结构对于模型的误

差或系统未建模动态具有很好的鲁棒性［２］。由

于最优控制器在参数上的优化，ＬＱＲ最优控制器
在快速性方面更占优势，截止频率更高，上升时间

更短。

５　结论

本文基于 ＬＱＲ最优控制理论设计了导弹纵
向三回路自动驾驶仪，该自动驾驶仪与经典三回

路自动驾驶仪具有相同的结构。通过设计性能指

标函数并求解最优控制问题，可以同时得到最优

控制器的四个控制参数。仿真结果表明，该控制

器对模型不确定性和系统未建模动态具有较好的

鲁棒性，并且与传统方法设计的自动驾驶仪相比，

具有更优的性能。此外，基于最优控制理论的方

法可以很方便地推广到多输入多输出系统，并可

用于控制静不稳定的导弹，对于未来先进导弹和

飞行器的自动驾驶仪设计具有重要意义。
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