




面向大包线导弹的分回路 LPV姿态控制器设计
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摘 要: 针对导弹飞行过程中，马赫数、攻角大范围变化带来的系统特性快变等问题，本文
给出一种分回路控制、具有自增益调节功能的鲁棒线性变参数( LPV) 姿态控制方法。本文首先基
于导弹的飞行包络给出了其 LPV系统的建模方法，然后考虑到 LPV控制器数据量将随着 LPV 模
型维数和顶点个数呈指数形式增长，提出了基于分回路设计的控制方法，以降低控制器阶数和个

数，从而使控制器更具工程意义。最后基于某导弹非线性六自由度模型，对导弹进行复合控制仿
真，结果表明所设计的控制器具有良好的自适应能力和鲁棒性。
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Loop Separate LPV Attitude Controller Design for Large Envelope Missile
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Abstract: Considering the time-varying characteristics due to the wide range of Mach number and
angle of attack during the process of missile flight，this paper introduces a robust Linear Parameter Var-
ying ( LPV) attitude controller design method，which is capable of loop separate controlling and self-
scheduling． The modeling method of LPV vertex models is given firstly，and then，since the data volume
of LPV controller grows exponentially along with the increase of dimensions and number of vertices of LPV
models，the control method based on loop separate design is introduced in order to improve the applicabil-
ity of the controller by reducing its order and number． Finally，the 6-DOF nonlinear simulation of flight
mission at high angle of attack conveys that the proposed attitude controller has shown good adaptive abili-
ty and robustness within the operating envelope．

Key words: linear parameter varying; loop separate design; 6-DOF nonlinear; polytope vertex; in-
verse dynamic

0 引 言

新一代制导武器的机动能力大幅度提升，其
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攻击过程中马赫数、攻角变化范围大且变化幅度
非常剧烈，这使得导弹飞行过程中气动特性差异

非常明显，同时通道之间耦合问题也更加突出。因
此，先进导弹是一个典型的大包络、快时变、强耦
合性系统，如何实现其精确稳定的控制成为现代

控制理论在应用方面需要解决的难题之一。
目前，为解决导弹飞行过程中所展现出的大
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包络、快时变、强耦合性等问题，广泛采用现代控
制理论方法，如滑模控制方法［1］、神经网络直接自
适应方法［2］、动态逆方法［3］等。相比之下，鲁棒
LPV控制方法［5 － 8］由于能够直接建立多胞模型，且
具备自增益调节能力，设计过程方便快捷，已经成

为先进导弹姿态控制的热点研究方向。
目前，鲁棒 LPV 方法已经在导弹控制的理论

研究中取得了较多成果，但在应用中仍存在需要

解决的问题，主要表现在 LPV 控制器阶数与 LPV
模型维数、控制输入、控制输出相关，LPV 控制器
数据量将随着 LPV模型维数和顶点个数呈指数形
式增长。LPV 控制器数据量过大将直接导致在线
调用耗时长，难以实现应用。
为降低控制器数据量，增加工程实用性，本文

给出一种分回路控制的 LPV 控制器设计方案，利
用角速度回路建立 LPV 模型构成内回路控制器设
计，气流角回路进行外回路的姿态控制，从而减少

LPV模型的顶点个数、减少 LPV顶点控制器个数。

1 导弹特性分析

1． 1 导弹非线性六自由度建模
导弹的质心动力学方程和绕质心动力学方程

分别为

mV·=Pcosαcosβ －X －Gsinθ

mθ·=P sinαcosγV + cosαsinβsinγ( )V +YcosγV －

ZsinγV －Gcosθ －mVcosθ ψV =P( sinαsinγV －

cosαsinβcosγV) +YsinγV +Zcosγ










V

( 1)

Jx ω
·

x + Jz － J( )y ωzωy =Mx

Jy ω
·

y + Jx － J( )z ωxωz =My

Jz ω
·

z + Jy － J( )x ωyωx =M
{

z

( 2)

式中: α，β，γV 分别为攻角、侧滑角、速度滚转角;
m，P分别为质量、发动机推力; θ，ψV 分别为弹道

倾斜角、弹道偏航角; Jx，y，z，Mx，y，z，ωx，y，z分别为三

轴的转动惯量、力矩、角速度。
根据各运动参数之间的几何关系，可建立导

弹的运动学方程组，首先建立导弹质心运动学方

程为

x· = VcosθcosψV

y· = Vsinθ

z· = － Vcosθsinψ
{

V

( 3)

式中: x，y，z 为导弹的空间位置坐标。
1． 2 导弹飞行包络分析
本文的飞行包线主要是指导弹飞行过程中，

高度、马赫数、攻角和侧滑角所能达到的范围，其
中高度范围是 6 ～ 8 km，马赫数范围是 0． 8 ～ 1． 5，
攻角和侧滑角范围都是 － 30° ～ 30°。下面以俯仰力
矩系数在整个飞行包络内参数变化情况为例进行

分析，如图 1 所示。

图 1 Ma数不同时俯仰力矩系数随攻角及舵偏的变化情况

根据俯仰力矩系数随攻角及舵偏的变化，在

相同马赫数、相同攻角下，正舵偏和负舵偏引起的
俯仰力矩系数变化基本是对称分布于 0°舵偏时所
引起的俯仰力矩系数值两侧; 在相同马赫数、相同
舵偏下，随着攻角变化，俯仰力矩系数变化不大。

2 导弹 LPV建模

2． 1 LPV模型概述
LPV模型描述了非线性系统的一系列局部特

性，LPV系统工作在给定的参数空间范围 Θ的状
态方程描述形式为

x·( t) = A( θ( t) ) x( t) + B( θ( t) ) u( t)
y( t) = C( θ( t) ) x( t) +D( θ( t) ) u( t)
θ( t) ∈Θ，t≥

{ 0
( 4)

式中: θ( t) 为事先未知但可测量和估计的矢量参数;
A( θ( t) ) ，B( θ( t) ) ，C( θ( t) ) ，D( θ( t) ) 为时变参
数 θ( t) 的函数。当时变参数 θ( t) 按一特殊已知的轨
线变化 θ* ( t) 时，LPV 系统退化为线性时变系统
( LTV) ，当 θ( t) 为一确定值 θ0 时，LPV系统就退化
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为线性时不变系统( LTI) ，三者关系如图 2所示。

图 2 LTV，LTI与 LPV的关系

定义:变参数向量 ρ( t) ∈Ｒl，l 为时变参数向
量 ρ( t) 的维数，且 ρ( t) = p( θ( t) ) ，则由变参数描
述的多胞为

Θ: = Co{ ω1，ω2，…，ωr} :

= ∑
r

i = 1
αiωi : αi ≥ 0，∑

r

i = 1
αi ={ }1 ( 5)

式中: r = 2 l 为顶点数; ωi 为多胞的顶点。
由于 LPV模型系统矩阵 A( θ( t) ) ，B( θ( t) ) ，

C( θ( t) ) ，D( θ( t) ) 仿射依赖于时变参数向量
ρ( t) ，且 ρ( t) 变化于多胞 Θ内，故 LPV模型为多
胞系统。其矩阵分解如下:

A( θ( t) ) B( θ( t) )
C( θ( t) ) D( θ( t( )) ) : =∑

r

i =1
αi( t)

Ai Bi

Ci D( )
i

( 6)

式中: Ai，Bi，Ci，Di 为 LPV系统多胞顶点模型系

统矩阵，∑
r

i = 1
αi = 1。其中 αi 的计算过程如下:

对于给定时变参数向量 ρ = ( ρ1，…，ρl )
T，计

算得凸分解系数:

i =
ρ
－
i － ρ( )

i

ρ
－
i － ρ

－ i

，i = 1，…，l

对每一个多胞顶点 ωi，i = 1，…，r，调参系数

αi = ∏
r

i = 1

～

i ( 7)

式中:珟i =
i ρi

－
∈ ωi

1 － i ρ
－
i ∈ ω

{
i

。

2． 2 LPV建模方法
现有的将非线性模型转换为 LPV 系统的方法

主要有: Jacobian 线性化法、状态传递法和函数替
换法［9 － 10］。Jacobian线性化法是应用最普遍的一种
方法，对非线性模型没有严格的要求，且它的理论

基础是泰勒级数的一阶展开。第二种方法是通过
对原非线性方程经过严格的状态转换得到 qusi －
LPV模型，它要求控制输入以线性的方式存在于
非线性方程中，且依赖于关于非调参状态变量和

系统输入平衡点的连续可微函数，但是这个函数

的存在不能保证。而函数替代法是通过一个最优
问题将非线性方程分解为 LPV 系统，这需要非线

性方程的精确表达式。对于本研究对象，其气动参
数非线性剧烈变化，很难写出具体的表达式，也不

能将系统输入写成线性的形式。故本文选择 Jaco-
bian线性化法对导弹进行 LPV模型的建立。
考虑如下非线性系统:

x· = f x，v，u，( )w
z = c1 x，v，u，( )w

y = c2 x，v，u，( )
{

w
( 8)

式中: x为系统状态; u 为系统输入信号; z 为所控
制的误差信号; y为输入到控制系统的测量输出信
号; w 为外部调参信号或者外来信号，如参考信
号; v通常指干扰和噪声输入信号。根据非线性系
统的时变特性，选择调参变量 θ∈Ｒk，它是 w 和 y
的函数，即 θ = g y，( )w ，为事先未知但可测量和估
计的矢量参数。栅格化参数空间，可得式( 8) 的一
系列平衡点 xe ( θ) ，ve ( θ) ，ue ( θ) 和 we ( θ) 满足:

f xe ( θ) ，ve ( θ) ，ue ( θ) ，we ( θ( )) = 0 ( 9)
则非线性系统式( 8) 可写成如下的 LPV形式:

x·δ

zδ
y











δ

=

A( θ) B1 ( θ) B2 ( θ)

C1 ( θ) D11 ( θ) D12 ( θ)

C2 ( θ) D21 ( θ) D22 ( θ









)

xδ
vδ
u











δ

( 10)

式中各变量可表示为

xδ = x( t) － xe ( θ)

vδ = v( t) － ve ( θ)

uδ = u( t) － ue ( θ
{

)

( 11)

式( 10) 中系统状态矩阵为方程偏导数在平衡
点处的值，例如

A( θ) = fx
xe ( θ) ，ve ( θ) ，ue ( θ) ，we ( θ[ ])

D12 ( θ) =
c1
u

xe ( θ) ，ve ( θ) ，ue ( θ) ，we ( θ[ ]{ )

( 12)
则在每一个固定点 θ，LPV系统式( 10) 描述了非线
性系统式( 8) 在该点的局部特性。
选取调参变量 θ =［M α β］T，运用 Jacobian

线性化方法建立导弹 LPV模型为

α·

β

·

γ·V

w·x

w·y

w·





















z

=

a11 a12 a13 a14 a15 a16

a21 a22 a23 a24 a25 a26

a31 a32 a33 a34 a35 a36

a41 a42 a43 a44 a45 a46

a51 a52 a53 a54 a55 a56

a61 a62 a63 a64 a65 a





















             

66

A

α
β
γV

wx

wy

w



















z

+
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b11 b12 b13
b21 b22 b23
b31 b32 b33
b41 b42 b43
b51 b52 b53
b61 b62 b





















     
63

B

δx
δy
δ











z

( 13)

式中:各状态矩阵元素都是 M，α，( )β 的函数。

3 导弹 LPV控制器设计

LPV控制器是由一系列与 LPV 模型顶点对应
的顶点 H∞控制器组成。而导弹飞行过程中的飞行
参数大范围摄动、强不确定性、强耦合性等使得所
构造 LPV模型存在维数较高、顶点个数过多的问
题，引起所设计的控制器阶数和个数增加，最终导

致所设计 LPV控制器数据过于庞大而失去实际应
用价值。为降低 LPV控制器阶次、减少计算量，采
用分回路的控制结构进行降阶，如图 3 所示。

图 3 分回路导弹控制器结构图

由图 3 可知，首先采用指令解算模块将姿态角
回路解耦，实现制导指令到姿态角速度指令的转

换，降低 LPV模型的阶次，减少时变参数个数，从
而降低 LPV控制器阶次和计算量; 利用姿态角速
度回路的 LPV模型设计 LPV 控制器，使得稳定性
更易满足要求。指令解算模块采用了基于逆动力
学策略，利用基于逆动力学策略将制导指令的气

流角 αc，βc，γVc作为控制系统的输入，通过解耦回

路将气流角指令转换为姿态角速度指令。
3． 1 基于逆动力学的外回路结构设计
基于逆动力学的 LPV控制方法结构如图 4所示。

图 4 基于逆动力学的控制方法结构图

如图 4 所示，整个系统包括三个层次，分别是
参考模型、运动关系解算及解耦和 LPV 控制器三
部分，通过参考模型得到气流角指令 αc，βc，γVc的

一阶导数 α·c，β
·

c，γ
·

Vc，利用运动学关系计算，分别

得到三轴姿态角角速率指令 ωxc，ωyc，ωzc，利用 LPV
控制方法设计姿态角速度跟踪回路控制器，实现

导弹的指令跟踪。

对于绕质心的运动学方程，状态可取为弹体

俯仰角 、弹体偏航角 ψ、弹体滚转角 γ。但是为
了便于实现导弹对大攻角、大侧滑等制导指令的
跟踪，一般采用基于弹道坐标系的 α，β，γV来代替

，ψ，γ ，即

α· = － ωxcosαtanβ + ωysinαtanβ + ωz －
Fy

mVcosβ

β· = ωxsinα + ωycosα + Fz /mV

γ·V = ωxcosαsecβ － ωysinαsecβ + Fy tan[ β +

FysinγV + Fzcosγ( )V tan ]θ













/mV
( 14)

式中: Fy，Fz 分别为合外力在速度轴上的分量。
对式( 14) 进行整理，可得

α·

β·

γ·











V

=
－ cosαtanβ sinαtanβ 1

sinα cosα 0
cosαsecβ － sinαsecβ









0

ωx

ωy

ω











z

+

1
mV

－ Fy /cosβ
Fz

( FycosγV － FzsinγV ) tanθ + Fy tan









β

( 15)
记

g =
－ cosαtanβ sinαtanβ 1

sinα cosα 0
cosαsecβ － sinαsecβ









0
( 16)

f = 1
V

0 － secβ 0
0 0 1
0 tanβ + cosγV tanθ － sinγV tan









θ
( 17)

则微分方程( 15) 可以写为

α·

β·

γ·











V

= g
ωx

ωy

ω











z

+ fCa
b

ax

ay

a











z

+ Cb
I

gx

gy

g



















z

( 18)

式中: Ca
b 为机体系到气流系的坐标转移矩阵; C

b
I为

惯性系到机体系的坐标转移矩阵。

根 据 式 ( 18 ) 中 α· β· γ·( )V

T
与

ωx ωy ω( )z T
的关系，对 α β γ( )V

T
设计一阶

动态特性控制器:

α·c

β·c

γ·V











c

=

kα ( αc － α)

kβ ( βc － β)

kγV ( γVc － γV









)

( 19)
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且有

g － 1 =
0 sinα cosαcosβ
0 cosα － sinαcosβ
1 0 sin









β

( 20)

则可得机体转动角速度的指令( ωxc ωyc ωzc )
T 为

ωxc

ωyc

ωz











c

= g － 1

kα ( αc － α)

kβ ( βc － β)

kγV ( γV c － γV









)






－

fCa
b

ax

ay

a











z

+ Cb
I

gx

gy

g
























z

( 21)

3． 2 基于 LPV模型的内回路结构设计
角速度回路采用鲁棒 LPV控制方法进行设计，

控制结构如图 5 所示。

图 5 鲁棒 LPV控制结构图

利用 Jacobian 线性化法将导弹的非线性方程
转化为 LPV模型，如下式所示:

ω·x

ω·y

ω·











z

=

a11 a12 a13
a21 a22 a23
a31 a32 a









33

ωx

ωy

ω









z

+

b11 b12 b13
b21 b22 b23
b31 b32 b









33

δx
δy
δ









z

( 22)
通过对导弹模型线性化，得到 A，B 阵; 由于

气动参数的特殊性，得到的 A，B阵中非对角元素
为 0，则对应的模型参数为

x = ωx ωy ω( )z T

A =

a11 0 0

0 a22 0

0 0 a









33

B =

b11 0 0

0 b22 0

0 0 b









33

式中: 状态矩阵元素 a11，a22，a( )33 、 b11，b22，b( )33 都

是 M，α，( )β 的函数，每个元素的值随着 M，α，( )β 的
变化而变化，并对应飞行包络形成对应的上下界:

a11∈［－ 0． 375 5，－ 0． 196 7］

a22∈［－ 2． 073 9，－ 1． 194 4］

a33∈［－ 2． 073 9，－ 1． 194 4
{

］

b11∈［－ 297． 937 7，－ 14． 474 5］

b22∈［－ 15． 122 2，－ 1． 166 7］

b33∈［－ 15． 122 2，－ 1． 166 7
{

］

通过选取 a11，a22，a( )33 、 b11，b22，b( )33 为 LPV
模型顶点元素，构成多胞模型。
选取 M，α，( )β 作为 LPV系统的调参变量 θ。取

时变参数向量

ρ( t) = a11 a22 a33 b11 b22 b[ ]33
T

则导弹 LPV系统仿射依赖于 ρ( t) ，多胞 LPV 系统
为

Pρ : = Co Pv1，Pv2，…，P{ }vl ，vl = 2
6 ( 23)

式中: Pvi为多胞系统的顶点模型，其系统矩阵元素

由时变参数 ρ( t) 中元素的上下界( ρ
－ i，ρ

－
i ) 任意排列

得到。
为了限制作动器的幅值和速率饱和，图 5 中的

加权函数 W2 选取为

W2 = diag(
7

1 000，
1

1 000，
1
100) ( 24)

同时，为了达到理想的跟踪效果，对控制输入

的罚函数 W1 取为

W1 = diag(
s + 20
10s + 2，

s + 8
8s + 0． 8，

s + 8
8s + 1． 2) ( 25)

断开控制器，可得鲁棒控制系统开环 LPV 模
型，再通过矩阵不等式组求解获得 64 个顶点控制
器，按照式( 6) 即可构造基于 SQLF 法的纵向自增
益鲁棒控制器。

4 LPV控制器仿真验证

以 Matlab /Simulink为仿真环境，建立某型导
弹六自由度非线性模型，并基于鲁棒 LPV 控制方
法搭建分回路的非线性控制器。
根据需求，仿真过程依赖于侧滑转弯( STT) 技

术，即通过俯仰通道和偏航通道的综合作用产生

法向过载，同时滚转通道保持倾斜稳定。因此，仿
真过程实现了导弹从 0°攻角和 0°侧滑角的姿态到
30°攻角和 30°侧滑角姿态的跟踪响应。仿真时，分
别在不同的初始状态下，给定输入指令( αc = 30°;
βc = 30°; λc = 0°) ; 同时，为了验证在自增益情况
下算法的鲁棒性，选择了 Ma 初始值不同 ( Ma =
1． 5及 Ma = 2． 5) 的两种情况进行了仿真。
( 1) 初始 Ma = 1． 5 时: 仿真结果如图 6 所示。

图 6( a) ～ ( b) 是外环气流角变化曲线，图 6 ( c) ～
( d) 是内环角速度变化曲线，图 6 ( e) 是导弹复合
控制下 4 s内的三维大机动转弯轨迹。
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( a) 攻角响应曲线

( b) 侧滑角响应曲线

( c) 俯仰角速度变化曲线

( d) 偏航角速度变化曲线

( e) 三维大机动转弯轨迹

图 6 Ma1． 5 时的仿真情况

图 6( e) 显示了导弹分别在纯气动控制下和直
接力 /气动力复合控制下，在末制导段 4 s 内飞行
的轨迹，根据轨迹图，复合控制下的导弹转弯半径

明显小于纯气动控制下的转弯半径。
( 2) 初始 Ma = 2． 5 时: 仿真结果如图 7 所示。

图 7( a) ～ ( b) 是外环气流角变化曲线，图 7 ( c) ～
( d) 是内环角速度变化曲线，图 7 ( e) 是导弹复合

控制下 4 s内的三维大机动转弯轨迹。

( a) 攻角响应曲线

( b) 侧滑角响应曲线

( c) 俯仰角速度变化曲线

( d) 偏航角速度变化曲线

( e) 三维大机动转弯轨迹

图 7 Ma2． 5 时的仿真情况

图 7( e) 显示了导弹分别在纯气动控制下和直
接力 /气动力复合控制下，导弹在末制导段 4 s 内
飞行的轨迹，根据轨迹图，复合控制下的导弹转弯

半径明显小于纯气动控制下的转弯半径。
由图 6 ～ 7 可知，基于鲁棒 LPV控制方法设计

的导弹 LPV控制器，能够快速准确地实现从 0°攻
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角和 0°侧滑角的姿态到 30°攻角和 30°侧滑角姿态
的跟踪响应，所设计的自增益鲁棒控制器满足性

能要求且具有很强的鲁棒性。

5 结 论

本文考虑了导弹飞行过程种存在的参数快变

等问题，采用了鲁棒 LPV 控制方法进行设计; 为
减少控制器阶数和数据量，控制器采用分回路的

控制结构进行设计。最后的仿真结果表明，所设计
的 LPV控制器在不同马赫数下，内外环信号跟踪
效果好、稳态误差小，说明了所设计的 LPV 控制
器具有较强的自适应能力和鲁棒性。
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( 上接第 9 页) 三军通用的发展思路，在现役空空
导弹的基础上，大力发展派生型号，实现一弹多

用。除此之外，还应不断拓展我国空空导弹的国际
市场，积极发展与我国空基平台、陆基平台以及他
国武器平台的集成，扩大空空导弹和其派生武器的

出口，这不仅可以降低生产成本，而且还可以为我

国新型空空导弹的研制注入更多的资金。
空空导弹是空中对抗的主战武器，是夺取制空

权、决定战场胜负的重要因素，世界强国时刻都不
放松对空空导弹作战性能的提升。我国在空空导弹
研制中要不断汲取他国发展中的经验和教训，在渐

进式改进升级的基础上，持续重视先进导弹武器技

术及相关基础技术的储备，为我国未来空空导弹的

发展奠定坚实的基础。
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