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固定时间收敛的空空导弹直接力 ／气动力复合控制
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摘　 要： 针对带有直接力 ／ 气动力复合控制系统的空空导弹控制律设计问题，提出了一种基于固定时间收敛的滑模控制理论

和动态控制分配技术的复合控制策略． 首先，根据导弹纵向运动模型设计一种固定时间收敛的滑模控制器，获得建立导弹过

载所需要的虚拟控制力矩，并实现过载跟踪误差在指定时间内收敛；其次采用动态控制分配技术将期望控制力矩分别映射到

气动力和直接力装置；然后，通过李雅普诺夫理论证明了系统是固定时间收敛的，可以快速收敛到平衡点；最后通过数字仿真

验证了所设计复合控制策略的有效性和可实现性．
关键词： 复合控制策略；直接力；固定时间收敛；动态控制分配；滑模控制

中图分类号： ＴＪ７６５．２ 文献标志码： Ａ 文章编号： ０３６７－６２３４（２０１９）０９－００２９－０６

Ｆｉｘｅｄ⁃ｔｉｍｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｂｌｅｎｄｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ａｉｒ⁃ｔｏ⁃ａｉｒ ｍｉｓｓｉｌｅ ｗｉｔｈ ｌａｔｅｒａｌ
ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ａｎｄ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｆｏｒｃｅ

ＬＩＵ Ｘｉａｎｇ１， ＬＩ Ａｉｊｕｎ１， ＧＵＯ Ｙｏｎｇ１， ＷＡＮＧ Ｓｈｕｏ２， ＷＡＮＧ Ｃｈａｎｇｑｉｎｇ１

（１． Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ’ａｎ ７１０１２９， Ｓｈａａｎｘｉ， Ｃｈｉｎａ；
２． Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌ Ｓｙｓｔｅｍｓ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， Ｂｅｉｊｉｎｇ １０００７６， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ａ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｗａｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｆｏｒ ａｉｒ⁃ｔｏ⁃ａｉｒ ｍｉｓｓｉｌｅ ｗｉｔｈ ｂｌｅｎｄｅｄ ｌａｔｅｒａｌ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ａｎｄ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍｓ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｆｉｘｅｄ⁃ｔｉｍｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｌｌｏｃａｔｉｏｎ． Ｆｉｒｓｔ，
ａ ｆｉｘｅｄ⁃ｔｉｍｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｗａｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｂｙ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｄｙｎａｍｉｃ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒ⁃ｔｏ⁃
ａｉｒ ｍｉｓｓｉｌｅ ｔｏ ｏｂｔａｉｎ ｔｈｅ ｖｉｒｔｕａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｏｍｅｎｔｓ ｒｅｑｕｉｒｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｏｖｅｒｌｏａｄ ｏｆ ｔｈｅ ｍｉｓｓｉｌｅ， ａｎｄ ｔｈｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｏｆ
ｏｖｅｒｌｏａｄ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｒｒｏｒ ｗａｓ ｒｅａｌｉｚｅｄ ｉｎ ａ ｇｉｖｅｎ ｔｉｍｅ． Ｔｈｅｎ， ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｌｌｏｃａｔｉｏｎ， ｔｈｅ ｒｅｑｕｉｒｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｍｏｍｅｎｔｓ ｗｅｒｅ ｍａｐｐｅｄ ｉｎｔｏ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃｏｍｍａｎｄｓ ｏｎ ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｄｅｆｌｅｃｔｏｒ ａｎｄ ｔｈｅ ｌａｔｅｒａｌ ｔｈｒｕｓｔ ｅｎｇｉｎｅ ａｒｒａｙ
ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ． Ｔｈｉｒｄ， ｏｎ ｔｈｅ ｂａｓｉｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｌｙａｐｕｎｏｖ ｔｈｅｏｒｙ， ｉｔ ｗａｓ ｐｒｏｖｅｄ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｗｈｉｃｈ ｃｏｕｌｄ ｑｕｉｃｋｌｙ
ｃｏｎｖｅｒｇｅ ｔｏ ｔｈｅ ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ ｐｏｉｎｔ ｉｓ ｆｉｘｅｄ⁃ｔｉｍｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ． Ｆｉｎａｌｌｙ， ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ ｗｅｒｅ ｃａｒｒｉｅｄ ｏｕｔ ｔｏ ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅ ｔｈｅ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｙ．
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｂｌｅｎｄｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｙ； ｌａｔｅｒａｌ ｔｈｒｕｓｔ； ｆｉｘｅｄ⁃ｔｉｍｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ； ｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｌｌｏｃａｔｉｏｎ； ｓｌｉｄｉｎｇ
ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ

收稿日期： ２０１７－０８－１７
基金项目： 国家自然科学基金青年科学基金（６１８０３３０７）；

航空科学基金（２０１６０１５３００３， ２０１６ＺＣ５３０１９）；
中央高校基本科研业务费专项资金 （３１０２０１７ＯＱＤ０２６）

作者简介： 刘　 祥（１９９３—），男，硕士；
郭　 永（１９８５—），男，助理教授

通信作者： 郭　 永，ｇｕｏｙｏｎｇ＠ ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　 　 空中战争的目标正逐渐变为高空、高速、大机

动、具有智能逃逸和隐身技术的新型飞行器，这些空

中目标以及随之出现的新空战模式对空空导弹的性

能，特别是对导弹的响应速度提出了更高的要求．
在这种形势下，传统的气动力控制方案很难满足空

空导弹的发展需求，新的复合控制技术应运而生，与
一般的防空导弹的直接力装置不同，适用于空空导

弹的直接力装置有其特殊性． 受到空空导弹体积的

严格限制，发动机引流直接力装置更加适用于空空

导弹，这种直接力装置由分别安装在弹体尾部的 ６

组或 ４ 组引流阀门组成［１－２］，当阀门打开时，主发动

机的燃气被引流至弹体侧向喷出，形成直接力控制

弹体姿态变化．
针对直接力与气动力复合控制系统的设计问

题，国内外学者提出了多种直接力 ／气动力复合控制

方法． 目前，常用的直接力 ／气动力复合控制策略主

要有基于指令分配［３］、控制分配［４］ 和直接力与气动

力联合设计［５］ ３ 种类型． 文献［６］采用指令分配和

变结构控制将力和力矩设计有机结合，取得了良好

的跟踪效果． 文献［７］考虑执行机构特性和外界干

扰的影响，基于反步法设计导弹直接力与气动力复

合控制律． 文献［８］针对直接力 ／气动力复合控制中

连续、离散并存的特点使用 ＳＤＲＥ 方法完成复合控

制系统设计，并进行了稳定性分析． 文献［９］采用传

统方法设计各子系统控制律，用模糊逻辑实现复合

控制． 文献［１０］将直接力假设为连续控制量，采用



经典三回路设计方法设计俯仰 ／偏航复合控制器．
文献［１１］设计了常规气动力控制和模糊逻辑直接

力控制的导弹复合控制系统，可实现对导弹气动力

和直接力的协调使用． 文献［１２］考虑侧喷干扰作

用，设计了一种基于模型参考自适应的自动驾驶仪．
文献［１３］采用反馈加前馈控制机构设计导弹复合

控制系统，并采用进化算法对复合控制系统参数进

行多目标优化． 文献［１４］将气动力和直接力分别设

计为滑模控制中的等效控制和切换控制，采用分段

滑模控制思想设计复合控制系统． 文献［１５］针对参

数的不确定性和外界扰动，基于广义预测控制和自

适应终端滑模控制方法设计姿态控制系统． 尽管上

述几种复合控制方法可以在一定程度上取得了良好

的收敛速率和控制精度，但是指令跟踪误差的收敛

时间不能精确估计，对于期望收敛特性，缺少系统参

数选择方法． 固定时间收敛控制方法不需要知道系

统初值状态信息，能保守估计系统的收敛时间，所以

对空空导弹直接力 ／气动力复合控制固定时间收敛

问题的研究是很有必要的．
本文研究末制导阶段空空导弹直接力 ／气动力

复合控制系统固定时间收敛问题． 为了便于说明控

制系统的设计过程，考虑导弹在俯仰平面内的过载

控制系统， 首先建立了过载复合控制系统的数学模

型，对数学模型进行分析，得到了用于控制律设计的

简化模型． 然后基于固定时间收敛的滑模控制方法

和动态控制分配技术设计了复合控制策略． 最后进

行仿真验证，结果表明所设计的复合控制系统在保

证固定时间内快速建立过载的同时，可实现对直接

力和气动力的协调使用．

１　 直接力／ 气动力复合控制系统数学模型

１．１　 弹体纵向动力学模型

针对静稳定的轴对称导弹，采用如图 １ 所示的

位于导弹尾部 ６ 喷口发动机引流直接力装置． 图 １
中，黑色模块表示直接力喷口； Ｏｘ１ｙ１ｚ１ 表示弹体坐

标系，坐标系的原点 Ｏ取在导弹的质心上， Ｏｘ１ 轴与

弹体纵轴重合，指向头部为正， Ｏｙ１ 轴位于弹体纵向

对称面内与 Ｏｘ１ 轴垂直，指向上为正， Ｏｚ１ 轴垂直于

Ｏｘ１ｙ１ 平面，方向按右手直角坐标系确定［１６］ ． 对于正

常式导弹，在弹体坐标系中，导弹升降舵的后缘向

下，舵偏角 δｅ 为正（即升降舵后缘往下），将引起负

的俯仰力矩，使导弹建立负攻角，产生负过载． 直接

力作用效果刚好与之相同，正直接力使导弹低头，建
立负攻角，产生负过载．
　 　 由于直接力一般用在制导末端以提高导弹的控

制精度和响应速度，为了便于说明复合控制系统的

设计过程，只考虑末制导阶段导弹在纵向平面的运

动． 在末制导阶段可以将导弹的飞行速度和飞行高

度视为常值． 假设导弹为理想刚体，质心位置不变，
质量不变，导弹的姿态运动数学模型［１７］分别为

α· ＝ ωｚ － ｂαα － ｂδｅδｅ － ｂ′δｅ ｆｙ， （１）

ω· ｚ ＝ － ａαα － ａωｚ
ωｚ － ａδｅδｅ － ａ′δｅ ｆｙ， （２）

ｎｙ ＝
Ｖ
ｇ
（ωｚ － α·） ． （３）

其中： α为导弹攻角， ωｚ 为俯仰角速率， ｎｙ 为导弹过

载， δｅ 为升降舵偏角， ｆｙ 为直接力， ｇ 为重力加速度；
ａα，ａωｚ

，ａδｅ，ａ′δｅ，ｂα，ｂδｅ，ｂ′δｅ 为动力学系数； Ｊｚ 为转动

惯量， Ｌ 为侧喷发动机到质心的距离， ｍ 为导弹质

量， Ｖ 为导弹速度．

y1

Lfy

z1

x1

O

（ａ）空空导弹结构示意图

z1

y1

O

（ｂ）直接力装置示意图

图 １　 复合控制空空导弹及直接力装置示意图
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　 　 设虚拟控制输入 ν 为控制力矩

ν ＝ Ｗｕ， （４）
式中 Ｗ ＝ ［ － ａδ ｅＪｚ － ａ′δ ｅＪｚ］， ｕ ＝ ［δ ｅ ｆｙ］ Ｔ ．

对于正常布局的导弹，由于升降舵面和直接力

装置产生的控制力对 α· 的影响较小，忽略式（１）中
项 － ｂδ ｅδ ｅ － ｂ′δ ｅ ｆｙ， 导弹的弹体运动学方程表示为

α· ＝ ωｚ － ｂαα， （５）
ω· ｚ ＝ － ａαα － ａωｚ

ωｚ ＋ ａ ｊν． （６）

如果选取 ｘ ＝ ［ｘ１，ｘ２］ Ｔ ＝ ［ｎｙ，ｎ
·

ｙ］ Ｔ 为系统的状态变

量，则系统方程可以表示为

ｘ·１ ＝ ｘ２，

ｘ·２ ＝ － １
Ｔｍ

２ｘ１ － ２
ξｍ
Ｔｍ

ｘ２ ＋
Ｖ·Ｋｍ

ｇ·Ｔ２
ｍ

ν．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（７）

式 中： Ｋｍ ＝
ａ ｊ·ｂα

ａα ＋ ａωｂα
，Ｔｍ ＝ １

ａα ＋ ａωｂα

，ξｍ ＝
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ｂα ＋ ａω ｚ

２ ａα ＋ ａωｂα

．

１．２　 执行机构数学模型

升降舵数学模型［１８］用二阶系统描述为

δｅ ＝
ω２

δ

ｓ２ ＋ ２ξωδｓ ＋ ω２
δ

δｅｃ， （８）

直接力装置数学模型［１８］的一阶系统描述为

ｆｙ ＝
１

τｓ ＋ １
ｆｙｃ ． （９）

式中： δｍｉｎ ≤ δｅ ≤ δｍａｘ，δ
·

＿ ｅ
≤ δ· ≤ δ·ｅ，ｆｍｉｎ ≤ ｆｙ ≤ ｆｍａｘ，

ｆ·
＿ｙ
≤ ｆ·≤ ｆ·ｙ；ωδ，ξ 分别为升降舵系统无阻尼自振频率

和阻尼比； δｍｉｎ，δｍａｘ 分别为升降舵偏转角的下界和

上界； ｆｍｉｎ，ｆｍａｘ 分别为直接力装置推力的下界和上

界； δ·
＿ ｅ
，δ·ｅ 分别为升降舵偏转角速率的下界和上界；

ｆ·
＿ｙ
，ｆ·ｙ 分别为直接力装置推力变化率的下界和上界．

２　 复合控制系统

引理 １［１９］ 　 考虑如下系统

ｙ
·
＝ － ａｙ

ｍ
ｎ － ｂｙ

ｐ
ｑ ，ｙ（０） ＝ ｙ０， （１０）

其中 ａ ＞ ０，ｂ ＞ ０，ｍ，ｎ，ｐ，ｑ 为正奇数且满足 ｍ ＞ ｎ，
ｐ ＜ ｑ ． 系统（１０）全局固定时间稳定，调整时间 Ｔｆ 有

界，满足

Ｔｆ ＜ Ｔｍａｘ ＝
１
ａ

ｎ
ｍ － ｎ

＋ １
ｂ

ｑ
ｑ － ｐ

． （１１）

　 　 直接力 ／气动力复合控制的主要目的是实现对

过载快速精确跟踪． 复合控制系统结构如图 ２ 所示．
设计固定时间收敛滑模控制器，得到期望的控制力

矩；然后将其作为虚拟控制输入，使用动态控制分配

技术将虚拟控制输入分别映射到升降舵和直接力装

置操纵导弹改变姿态，快速建立过载．

Nyc

固定
时间
滑模
控制
器

控制
分配
器

升降舵

直接力

弹体
纵向
动力
学

Ny

图 ２　 复合控制系统

Ｆｉｇ．２　 Ｔｈｅ ｂｌｅｎｄｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ
２．１　 复合控制系统设计

定义过载跟踪误差 ｅ ＝ ［ｅ１，ｅ２］ Ｔ， 其中 ｅ１ ＝ ｎｙ －
ｎｙｃ，ｅ２ ＝ ｅ·１ ． 因此跟踪误差方程组可以写为

ｅ·１ ＝ ｅ２，

ｅ·２ ＝ － １
Ｔｍ

２ｎｙ － ２
ξｍ
Ｔｍ

ｎ·ｙ ＋
Ｖ·Ｋｍ

ｇ·Ｔｍ
２ν － ｎ̈ｙｃ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１２）

设计滑模面为

ｓ ＝ ｅ·１ ＋ ａｅ１
ｍ
ｎ ＋ ｂｅ１

ｐ
ｑ ， （１３）

式中： ａ，ｂ 为正常数； ｍ，ｎ，ｐ，ｑ 为正奇数，且满足

ｍ ＞ ｎ，ｐ ＜ ｑ．
在式（１３）所示的滑模面的基础上，设计滑模控

制律为

ν ＝
ｇＴ２

ｍ

ＶＫｍ
［ １
Ｔ２

ｍ

ｎｙ ＋ ２
ξｍ
Ｔｍ

ｎ·ｙ ＋ ｎ̈ｙｃ － ｅ２（ａ
ｍ
ｎ
ｅ１

ｍ
ｎ －１ ＋

ｂ ｐ
ｑ
ｅ１

ｐ
ｑ －１） －

ａ１

２

ｓ
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２ｍ
ｎ －１

－
ｂ１
２

ｓ
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２ｐ
ｑ －１

－ ηｓｇｎ（ｓ）］．

（１４）
式中： η ＞ ０，ａ１ ＞ ０，ｂ１ ＞ ０．

定理 １ 　 对于控制系统（１２），当采用滑模面

（１３）及滑模控制律（１４）时，有以下结论成立： １） ｓ ＝
０，∀ｔ ≥ ｔｆ１ 成立，即滑模面 ｓ 固定时间内收敛至 ０；
２） ｅ１ ＝ ０，∀ｔ ≥ ｔｆ２ 成立，即过载跟踪误差 ｅ１ 固定时

间内收敛至 ０． ３） ｅ·１ ＝ ０，∀ｔ ≥ ｔｆ２ 成立，即过载跟踪

误差变化率 ｅ·１ 固定时间内收敛至 ０．
证明　 选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ１ ＝ １
２
ｓ２， （１５）

对其进行求导得到

Ｖ·１ ＝ ｓｓ· ＝ ｓ［ － １
Ｔｍ

２ｎｙ － ２
ξｍ
Ｔｍ

ｎ
·

ｙ ＋
Ｖ·Ｋｍ

ｇ·Ｔｍ
２ν － ｎ̈ｙｃ ＋

ｅ２（ａ
ｍ
ｎ
ｅ１

ｍ
ｎ －１ ＋ ｂ ｐ

ｑ
ｅ１

ｐ
ｑ －１）］ ． （１６）

将跟踪控制律（１４）代入式（１６），可得

　 Ｖ·１ ＝ － ｓ
ａ１

２

ｓ
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２ｍ
ｎ －１

－ ｓ
ｂ１
２

ｓ
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２ｐ
ｑ －１

－η·ｓ·ｓｇｎ（ｓ）＝

　 　 　 － ａ１Ｖ
ｍ
ｎ
１ － ｂ１Ｖ

ｐ
ｑ
１ － η ｓ ≤－ ａ１Ｖ

ｍ
ｎ
１ － ｂ１Ｖ

ｐ
ｑ
１ ．
（１７）

根据引理 １，在式（１４）所示的滑模控制律 ν 的作用

下， Ｖ１ ＝ ０，∀ｔ ≥ ｔｆ１ 成立． 进而可由 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

（１５）知 ｓ ＝ ０，∀ｔ ≥ ｔｆ１ 成立，即滑模面 ｓ 固定时间内

收敛至 ０，且收敛时间满足

ｔｆ１ ＜ Ｔ１ｍａｘ ＝
１
ａ１

ｎ
ｍ － ｎ

＋ １
ｂ１

ｑ
ｑ － ｐ

， （１８）

由 ｓ ＝ ０ 进一步得

ｅ
·

１ ＝ － ａｅ１
ｍ
ｎ － ｂｅ１

ｐ
ｑ ， （１９）

根据引理 １， ｅ１ ＝ ０，∀ｔ ≥ ｔｆ２ 成立，即过载跟踪误差

在固定时间内收敛至 ０，且收敛时间满足

ｔｆ２ ＜ Ｔ２ｍａｘ ＝
１
ａ

ｎ
ｍ － ｎ

＋ １
ｂ

ｑ
ｑ － ｐ

， （２０）

·１３·第 ９ 期 刘祥， 等： 固定时间收敛的空空导弹直接力 ／气动力复合控制



根据滑模面（１３）可得，当 ｓ ＝ ０，ｅ１ ＝ ０ 时， ｅ·１ ＝ ０，
∀ｔ ≥ｔｆ２ 成立，即过载跟踪误差变化率在固定时间内

收敛至 ０．
综上，采用滑模面（１３）及滑模控制律（１４）时，

复合控制系统（１２）固定时间 Ｔｍａｘ 内收敛，且收敛时

间 Ｔｍａｘ 满足

Ｔｍａｘ ＜ Ｔ１ｍａｘ ＋ Ｔ２ｍａｘ ＝ １
ａ１

ｎ
ｍ － ｎ

＋ １
ｂ１

ｑ
ｑ － ｐ

＋

　 　 　 １
ａ

ｎ
ｍ － ｎ

＋ １
ｂ

ｑ
ｑ － ｐ

． （２１）

２．２　 基于二次规划的动态最优控制分配

空空导弹上具有特性完全不同的两套执行机

构，直接力和气动力都能控制导弹的姿态运动． 对

于复合控制导弹，两个执行机构产生的控制效果存

在严重的相互“斗争”情况，为协调使用直接力和气

动力，一般采用控制分配的方法来实现． 在传统控

制分配中，通常假设执行器动态响应过程比系统动

态快很多，从而将其忽略，这将降低控制分配精度，
从而影响整个控制系统的性能． 本文在控制分配过

程中，额外考虑执行器动态响应过程，以得到更精确

的分配解． 考虑执行器位置限制和速率约束为

ｕｍｉｎ ≤ ｕ（ ｔ） ≤ ｕｍａｘ，

ρｍｉｎ ≤ ｕ·（ ｔ） ≤ ρｍａｘ ．{ （２２）

式中：
ｕｍｉｎ ＝ ［δｍｉｎ，ｆｍｉｎ］ Ｔ，

ｕｍａｘ ＝ ［δｍａｘ，ｆｍａｘ］ Ｔ；{
ρｍｉｎ ＝ ［δ·

－ ｅ，ｆ
·

－ｙ
］ Ｔ，

ρｍａｘ ＝ ［δ·ｅ，ｆ
·
ｙ］ Ｔ ．

ì

î

í

ïï

ïï

控制分配系统是一个数字控制系统，假设采样

时间为 Ｔ， 则

ｕ·（ ｔ） ≈ ｕ（ ｔ） － ｕ（ ｔ － Ｔ）
Ｔ

． （２３）

　 　 由式（２２）、（２３）可得升降舵和直接力的组合约

束条件为

ｕ
－
≤ ｕ（ ｔ） ≤ ｕ－，

ｕ
－
（ ｔ） ＝ ｍａｘ｛ｕｍｉｎ，ρｍｉｎＴ ＋ ｕ（ ｔ － Ｔ）｝，

ｕ－（ ｔ） ＝ ｍｉｎ｛ｕｍａｘ，ρｍａｘＴ ＋ ｕ（ ｔ － Ｔ）｝ ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２４）

采用基于二次规划的控制分配策略［２０］：
Ｊ ＝ ｍｉｎ

ｕ（ ｔ）∈Ｋ
｛‖Ｗ１［ｕ（ ｔ） － ｕｓ（ ｔ）］‖２ ＋

　 　 ‖Ｗ２［ｕ（ ｔ） － ｕ（ ｔ － Ｔ）］‖２｝，
Ｋ ＝ ａｒｇ ｍｉｎ

ｕ
＿
（ ｔ）≤ｕ（ ｔ））≤ｕ－（ ｔ）

‖Ｗｖ［Ｗｕ（ ｔ） － ｕｓ（ ｔ）］‖．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２５）

式中： Ｗ∈ Ｒｎ×ｍ（ｎ） ≤ ｍ） 为控制效率矩阵， ｎ 表示

虚拟控制量个数， ｍ 表示实际执行机构个数． ｕ ∈
Ｒｍ 为实际控制量， ｕｓ ∈ Ｒｍ 为期望的稳态控制量．
Ｗ１，Ｗ２ 是权重矩阵，为对称矩阵，通常情况下，加权

阵 Ｗ１，Ｗ２ 依据操纵性能选取的， Ｗ１ 权值影响稳态

控制量，权值的选择直接影响稳态下控制分配比例，
根据操纵面操纵效率进行选择；Ｗ２ 则影响动态分配

过程，可根据操纵面最大偏转速率进行选择．
根据式（１）、（２）可以得到系统的平衡状态

α ｅ ＝ －
ａδｅ ＋ ｂδｅａｗｚ

ａα ＋ ａｗｚｂα
δ ｚｅ －

ａ′δｅ ＋ ｂ′δｅａｗｚ

ａα ＋ ａｗｚｂα
ｆｙｅ， （２６）

ｗｚｅ ＝ －
ａαｂδｅ － ａδｅｂα

ａα ＋ ａｗｚｂα
δ ｚｅ ＋

ａαｂ′δｅ － ａ′δｅｂα

ａα ＋ ａｗｚｂα
ｆｙｅ ．

（２７）
将式（２６）、（２７）代入式（３）中，可得

Ｎｙｃ ＝
Ｖ（ａαｂδｅ － ａδｅｂα）
ｇ（ａα ＋ ａｗｚｂα）

δ ｚｅ ＋
Ｖ（ａαｂ′δｅ － ａ′δｅｂα）
ｇ（ａα ＋ ａｗｚｂα）

ｆｙｅ ．

（２８）
期望稳态时刻直接力为 ０，即 ｆｙｅ ＝ ０， 可得

δｚｅ ＝
ｇ（ａα ＋ ａｗｚｂα）

Ｖ（ａαｂδｅ － ａδｅｂα）
Ｎｙｃ， （２９）

即

ｕｓ ＝

ｇ（ａα ＋ ａｗｚｂα）
Ｖ（ａαｂδｅ － ａδｅｂα）

Ｎｙｃ

０

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

． （３０）

非饱和情况下式（２５）可简化为

ｍｉｎ
ｕ（ ｔ）

｛‖Ｗ１［ｕ（ ｔ） － ｕｓ（ ｔ）］‖２ ＋ ‖Ｗ２［ｕ（ ｔ） －

　 　 　 ｕ（ ｔ － Ｔ）］‖２｝，
Ｗｕ（ ｔ） ＝ ν（ ｔ） ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（３１）
　 　 假设 １　 权重矩阵 Ｗ１ 和 Ｗ２ 是对称矩阵，并且

Ｗ３ ＝ （Ｗ２
１ ＋ Ｗ２

２）
１
２ 是非奇异的． 当假设 １ 成立时，对

于式（３１）描述的控制分配的最优解为

ｕ（ ｔ） ＝ Ｅｕｓ（ ｔ） ＋ Ｆｕ（ ｔ － Ｔ） ＋ Ｇν（ ｔ） ． （３２）
式中：
Ｅ ＝ （Ｉ － ＧＷ）Ｗ －２

３ Ｗ２
１，Ｆ ＝ （Ｉ － ＧＷ）Ｗ －２

３ Ｗ２
２，Ｇ ＝

Ｗ －１
３ （ＷＷ －１

３ ） ＋，Ｗ３ ＝ （Ｗ２
１ ＋ Ｗ２

２）
１
２ ．

证明 　 当 假 设 １ 成 立 时， ‖Ｗ１［ｕ（ ｔ） －
ｕｓ（ ｔ）］‖２ ＋ ‖Ｗ２［ｕ（ ｔ） － ｕ（ ｔ － Ｔ）］‖２ 和

‖Ｗ３［ｕ（ ｔ） － ｕ０（ ｔ）］‖ 有相同的最小值，式中 Ｗ３ ＝

（Ｗ２
１ ＋ Ｗ２

２）
１
２ ，ｕ０（ ｔ） ＝ Ｗ －２

３ ［Ｗ２
１ｕｓ（ ｔ） ＋ Ｗ２

２ｕ（ ｔ － Ｔ）］ ．
加入线性约束 Ｗｕ（ ｔ） ＝ ν（ ｔ）， 权重矩阵 Ｗ 满

秩，则加权广义逆的解为 ｕ（ ｔ） ＝ （Ｉ － ＧＷ）ｕ０（ ｔ） ＋
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Ｇν（ ｔ）， 式中 Ｇ ＝ Ｗ －１
３ （ＷＷ －１

３ ） ＋， 由此可得

　 ｕ（ ｔ） ＝ （Ｉ － ＧＷ）Ｗ －２
３ Ｗ２

１üþ ýï ï ï ï ï ï

Ｅ

ｕｓ（ ｔ） ＋

　 　 　 　 （Ｉ － ＧＷ）Ｗ －２
３ Ｗ２

２üþ ýï ï ï ï ï ï

Ｆ

ｕ（ ｔ － Ｔ） ＋ Ｇν（ ｔ） ．

　 　 至此可以通过求解约束二次型规划问题来得到

最优的控制分配解．

３　 仿真分析

在 ２５ｇ 过载指令下，验证所设计复合控制系统

的跟踪效果． 选择某型空空导弹在某高度飞行时的一

组动力系数［１８］，导弹飞行速度 Ｖ ＝ ８８５ ｍ／ ｓ，转动惯量

Ｊｚ ＝ １４７ ｋｇ·ｍ２，重力加速度 ｇ ＝ ９．８１ ｍ／ ｓ２， ａωｚ
＝

０．４６８ ８ ｓ－ １， ａα ＝ ９９．５６１ ５ ｓ－２， ａδｅ
＝ ９６．５１８ ５ ｓ－２， ｂα ＝

０．７４９ ２ ｓ－１， ｂδ ｅ
＝ ０．０７８ ７ ｓ－１， ａ′δ ｅ ＝ ２９．５５１， ｂ′δ ｅ ＝

０．０２４ ４， ω δ ＝ １２０， ξ ＝ ０．７， τ ＝ ０．０２． 假设发动机引

流直接力装置没有响应延迟，具有连续工作特性，最
大推力 ｆｍａｘ ＝ ３ ６００ Ｎ，仿真步长 Ｔ ＝ ０．００１ ｓ． 控制器

参数设计如下： ａ ＝ ４．５，ｂ ＝ １４．５，ａ１ ＝ １８，ｂ１ ＝ ２０，
η ＝１，ｍ ＝ ２７，ｎ ＝ ２３，ｐ ＝ １７，ｑ ＝ ２３． 动态控制分配权

重矩阵设计为 Ｗ１ ＝
１ ０
０ １

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，Ｗ２ ＝

８ ０
０ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ． 不考虑

外界扰动，攻角初始值 α０ ＝ ０， 俯仰角速率初始值

ω ｚ０
＝０， 过载初始值 ｎｙ０

＝ ０．
本文所设计的基于固定时间收敛的滑模控制律

（１４）和动态控制分配技术式（２５）作用下的仿真结

果如图 ３～８ 所示．
图 ３、４ 分别为系统过载跟踪响应和过载跟踪误

差曲线，可以看出在过载指令发出的 ０．６ ｓ 左右，实
际输出就跟踪上指令，系统不存在超调，复合控制的

输出能够快速稳定地跟踪输入过载指令，过载跟踪

误差曲线在 ０．６ ｓ 左右收敛到 ０ 附近．
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图 ３　 复合控制过载响应

Ｆｉｇ．３　 Ｏｖｅｒｌｏａｄ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｏｆ ｂｌｅｎｄｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ
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图 ４　 过载跟踪误差曲线

Ｆｉｇ．４　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｔｈｅ ｏｖｅｒｌｏａｄ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｒｒｏｒ

　 　 图 ５、６ 分别为攻角曲线和俯仰角速度曲线，可
以看出 ２５ｇ 过载对应的攻角为 ２１°，在 ０．６ ｓ 左右，攻
角达到其稳态值． 直接力 ／气动力复合控制可以迅

速建立起角速度，在 ０．１１ ｓ 左右时俯仰角速度达到

最大值 １１５° ／ ｓ．
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图 ５　 攻角曲线

Ｆｉｇ．５　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ
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图 ６　 俯仰角速度曲线

Ｆｉｇ．６　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｐｉｔｃｈ ａｎｇｌｅ ｒａｔｅ
　 　 图 ７、８ 表示执行机构响应曲线． 当直接力装置

处于最大值时，升降舵偏转最大，即最大程度地使用

了气动操纵面． 舵偏角和直接力变化情况基本一

·３３·第 ９ 期 刘祥， 等： 固定时间收敛的空空导弹直接力 ／气动力复合控制



致，当舵偏角为负时，直接力也基本为负，因为图 １
所示弹体系中，直接力与舵偏产生的气动力变化情

况刚好是相同的，说明采用基于二次规划的控制分

配策略能够很好的实现各操纵机构的联合工作．
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图 ７　 舵偏角响应曲线
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图 ８　 直接力响应曲线

Ｆｉｇ．８　 Ｌａｔｅｒａｌ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｒｅｓｐｏｎｓｅ
　 　 根据式（２７）得到复合控制系统保守收敛时间

为 ２ ｓ，而过载跟踪误差收敛时间在 ０．６ ｓ 左右，即过

载跟踪误差实现了在固定时间内收敛．

４　 结　 论

研究了空空导弹直接力 ／气动力复合控制系统固

定时间收敛问题，针对俯仰平面的复合控制系统，对
数学模型进行了分析，基于简化的数学模型，提出了

一种固定时间收敛的滑模控制方法，实现过载跟踪误

差在指定时间内收敛． 同时在考虑执行机构动态特性

的基础上，采用基于二次规划控制分配策略将虚拟控

制输入分别映射到升降舵和直接力装置． 理论和仿真

结果表明，所设计的导弹复合控制系统，可以实现对

直接力和气动力的协调使用和对过载的快速精确跟

踪．
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