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摘要:实现针对系统快变量攻角的自适应参数调节是导弹鲁棒增益调度自动驾驶仪设计的一个难点. 为解决此
问题,提出采用由状态替换方法建立的导弹准线性化模型作为设计模型,基于线性参数时变(LPV)/µ控制技术构造
自动驾驶仪设计结构,并通过D−K−D迭代算法设计导弹H∞增益调度自动驾驶仪. 所设计的自动驾驶仪不仅能够
实现对马赫数和高度两个系统慢变量的自适应参数调节,还能实现对系统快变量攻角的自适应参数调节. 非线性
仿真结果验证了所提出方法的有效性.
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Missile H-infinity gain-scheduled autopilot design based on
quasi-linear model
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Abstract:　It is difficult to design a gain-scheduled autopilot for a missile to realize the adaptive parameter adjustment
for the fast varying angle of attack. In this approach, the design model for the missile is the quasi-linear model which is
developed by using the state transformation method. The structure of the autopilot is designed based on the linear parameter
varying (LPV)/µ control technique; and the H-infinity gain-scheduled autopilot for the missile is designed through the
D−K−D iteration. The designed autopilot not only realizes the adaptive parameter adjustment for the slow varying flight
Mach number and altitude, but also for the fast varying angle of attack. Nonlinear simulation validates the effectiveness of
the proposed approach.
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1 引引引言言言(Introduction)
高性能导弹的动力学特性通常会随飞行马赫

数、高度和攻角的变化而发生大范围变化. 马赫数
和高度属于导弹动力学长周期慢变量, 采用传统增
益调度技术能够很好地解决控制系统对这两个时变

参数的自适应调节问题.相对而言,导弹控制系统对
攻角的自适应调节问题要复杂得多, 因为攻角属于
导弹动力学的短周期快变量, 而当增益调度变量中
含有系统快变量时,传统增益调度技术不再适用[1].
自上世纪90年代以来, 基于H∞控制理论的鲁棒

增益调度技术得到了非常迅速的发展[2∼4]. 鲁棒增
益调度技术综合运用线性参数时变(LPV)控制技术
与µ综合技术形成LPV/µ设计方法,能够在设计过程
中对时变参数进行处理直接生成满足性能要求的全

局LPV控制器. LPV/µ设计方法不需要采用任何插

值运算,能够很好地克服传统增益调度技术只适用
于慢变系统的局限性.
然而,单纯依靠鲁棒增益调度技术还不能完全解

决对系统快变量的增益调度问题.传统的雅可比线
性化建模方法在系统快变时不能准确描述系统的过

渡过程行为.鉴于此,本文提出将基于准线性化建模
方法所建立的导弹准LPV模型应用于LPV/µ控制方
法中, 为某防空导弹设计能够随攻角进行自适应调
节的H∞增益调度自动驾驶仪. 准线性化建模方法在
建模过程中不需要做任何线性化近似, 因此得到的
模型能够准确描述非线性系统的动力学特性[5].
2 导导导弹弹弹准准准线线线性性性化化化模模模型型型(Missile quasi-linear

model)
目前比较成熟的准线性化建模方法有状态替换

法和函数替换法两种[6,7]. 本文所使用的是采用状
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态替换方法为某地空导弹无动力飞行段纵向短周期

动力学所建立的准LPV模型. 状态替换法由Shamma
和Cloutier在1993年提出,该方法通过把系统状态沿
着一条由平衡点组成的轨迹进行变换,将系统非线
性动力学模型转换成关于特定状态变量的准LPV模
型. 所使用的导弹准LPV模型的形式为
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式中, α为导弹攻角, ϑ̇为俯仰角速度, δz为舵偏角,
fy为法向加速度, ϑ̇eq和δzeq分别为由导弹飞行马赫

数M , 高度H和攻角α所决定的平衡状态下的俯仰

角速度和舵偏角, A, B, C为动力系数矩阵. 与传统
雅可比线性化模型不同,导弹准线性化模型动力系
数矩阵中的元素不仅随系统慢变量M和H变化, 还
随系统快变量α变化. 由于篇幅限制,此处仅给出模
型的一般形式, 关于模型的建立及动力系数矩阵的
具体形式可参见参考文献[8]. 在应用LPV/µ技术进
行控制系统设计时假设状态向量中的攻角α与系统

矩阵中暗含的攻角α是独立变化的,这种假设允许在
控制系统设计中将上述非线性系统作为一个LPV系
统(称为准LPV系统)来处理,其代价是增加了系统设
计的保守性.

为了使控制系统具有更强的鲁棒性及抗干扰能

力, 在建立准LPV模型时在导弹非线性动力学的输
入端引入了一个积分环节. 这个引入的积分环节在
设计模型中改变了导弹动力学,在实际应用中将与
设计得到的控制器结合在一起对控制指令进行积分

运算. 积分环节的引入使得导弹准LPV模型的输入
不再是舵偏角δz,而是满足式

δz =
w

Rδdt (2)

的信号Rδ.
设计中所选取的时变参数变化范围为

M ∈ [1.8, 3.6],H∈ [500, 3000] m, |α|∈ [0◦, 12◦]. (3)

为了将准LPV模型应用于鲁棒增益调度自动驾
驶仪设计需进行进一步变换获得导弹线性分式变

换(LFT)模型. 将动力系数矩阵A, B, C中的元素拟

合为M , H和α的非线性多项式函数, 然后采用参
考文献[9]中的方法建立导弹LFT模型Fu(G(s), Θt).
模型中时变参数模块

Θt =




ᾱI5×5 0 0
0 M̄I7×7 0
0 0 H̄I3×3


 , (4)

其中ᾱ, M̄和H̄为标一化的导弹攻角、马赫数和高度.
G(s)为具有3个状态, 16个输入和17个输出的线性时
不变(LTI)系统. LFT模型的输入信号为Rδ,输出信号
为y = [fy ϑ̇− ϑ̇eq]T.
3 自自自动动动驾驾驾驶驶驶仪仪仪设设设计计计(Autopilot design)
基于准LPV模型的导弹LFT模型的建立为采用

鲁棒增益调度技术设计H∞增益调度自动驾驶仪创
造了条件.关于鲁棒增益调度技术的详细描述见参
考文献[2∼4]及其引用的相关文献.
为满足导弹制导回路稳定性及性能指标要求,自

动驾驶仪设计采用了如图1所示模型匹配设计结构.

图 1 自动驾驶仪模型匹配设计结构

Fig. 1 Model matching design structure for autopilot
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在图1中, Fl(K(s), Θt)为控制器. 参考模型R选

取为

R(s) =
1600

s2 + 56s + 1600
. (5)

性能加权函数Wp选取为

Wp(s) = 0.24
s + 100
s + 2

, (6)

Wp能有效保证在H∞性能指标得到满足的情况下
自动驾驶仪的动力学特性与参考模型充分接近.
舵机环节Act近似为一个极点为s = −170的一阶
系统. 考虑到导弹动力学模型已经被积分环节扩
展, 在图1中由环节Act到环节G的信号b实际上具

有舵偏角速度的意义. Act环节同时输出了具有舵

偏角加速度意义的信号ḃ, 通过加权函数Wc对ḃ加

权能够在控制器设计过程中考虑实际舵机输出功

率的限制.加权函数Wc选取为

Wc =
1

140
. (7)

为了减少最终线性矩阵不等式(LMI)问题的维数
及控制器阶次,噪声加权函数Wn取为静态加权

Wn = 0.005

[
1 0
0 1

]
. (8)

输入乘性摄动加权函数Wu选取为

Wu(s) = 0.01
s + 10
s + 100

. (9)

将图1各部分线性连接起来形成图2所示
的LPV/µ控制系统设计结构.

图 2 LPV/µ控制系统设计结构

Fig. 2 LPV/µ control system design structure

图2中, Pa(s)为广义被控对象, Θu ∈ C为时不
变不确定性块, Θp ∈ C3×3为用于闭合性能通道的

虚拟不确定性块,信号d由dn和fc构成,信号e由ec,
ep及一个虚拟的信号构成,信号yk由y和fyc构成.

LPV/µ控制结构是µ综合基本结构的扩展, 相
应地其求解过程可以通过D−K−D迭代来完成. 执

行D−K−D迭代两次以后加权小增益条件得到满
足,并得到一个具有20个状态、16个输出和18个输
入的控制结构K(s).
4 仿仿仿真真真试试试验验验(Simulations)
为了检验H∞增益调度自动驾驶仪设计的正确

性, 进行了6自由度有控弹道仿真. 在仿真中采用
完整的6自由度非线性运动方程组描述导弹的空
间运动, 同时考虑了舵偏角角加速度限幅以及量
测噪声的影响.非线性仿真模型如图3所示. 图中,
虚线框起来的部分为实际使用的控制器, T为实

测ϑ̇到其相对当前平衡点偏量ϑ̇− ϑ̇eq的转换算法.

图 3 非线性仿真模型

Fig. 3 Nonlinear simulation model

在幅值为200 m/s2的方波法向加速度指令作
用下仿真系统的输出如图4所示. 在仿真过程中导
弹的马赫数从3.5单调减小到2.65,高度从510 m增
加到2936 m, 攻角变化曲线如图5所示. 仿真结果
表明,在马赫数,高度以及攻角发生较大范围变化
时, 控制器Fl(K(s), Θt)的参数调节能力能够保证
自动驾驶仪回路动力学特性的基本稳定.

图 4 法向加速度响应曲线

Fig. 4 Normal acceleration response

图 5 攻角变化曲线

Fig. 5 Angle of attack response



454 控 制 理 论 与 应 用 第 26卷

5 结结结论论论(Conclusion)
本文将导弹准LPV模型与LPV/µ设计方法相结

合设计导弹H∞增益调度自动驾驶仪,以解决控制
系统对系统快变量攻角的自适应调节问题. 非线
性仿真结果表明, 所设计的自动驾驶仪控制参数
能够随导弹飞行马赫数、高度和攻角的变化进行

自适应调节, 从而保证了在飞行条件大范围变化
条件下自动驾驶仪回路动力学特性的基本稳定.
本文研究结果的工程实用性将在后续研究中通过

半实物仿真及飞行试验等手段进行验证.
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