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摘 要: 针对动能杀伤器独特的弹体特征,提出一种基于姿控和轨控发动机的气动力/直接力复合控制方案.该复合

控制方案能有效利用弹体自身升力,使姿、轨控发动机协同作用,共同提供法向过载. 建立了基于非线性干扰观测器

的滑模反演控制方法,并进行了闭环控制回路的Lyapunov稳定性分析.最后对复合控制方案、非线性干扰观测器和

滑模反演控制律进行了仿真实验,仿真结果表明了所提出的控制方案是可行而有效的.
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Abstract：：：A blended controller of aerodynamic force and direct thrust is proposed for the characteristic body of kinetic kill

vehicles(KKV’s). This controller can make full use of the body lift force, which provides the normal acceleration along with

the divert motors. A control law based on the nonlinear disturbance observer is proposed. With the Lyapunov theorem, the

proposed controller can guarantee the stabilization of the closed-loop system. Some computer simulation examples show the

effectiveness and the feasibility of the suggested methods.
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1 引引引 言言言

为应对高机动、高速度空袭目标的威胁,现代防

空导弹通常采用气动力/直接力复合控制方案. 与单

一气动力控制相比,采用气动力/直接力复合控制的导

弹, 具有更快的响应速度和更高的机动过载, 使导弹

的敏捷性、作战空域有了进一步的提高,可以有效地

减小导弹在攻击高空目标时因气动舵效率下降而造

成的脱靶量[1]. 一般的气动力/直接力复合控制通常采

用气动舵和侧喷发动机完成弹体的姿态和转向控制,

目前已经取得了一些研究成果.文献 [1]利用动态逆

和扩展均值配置 (EMA)方法设计了敏捷导弹SISO气

动力/直接力复合控制器, 其中动态逆方法用来跟踪

指令输入, EMA方法用来保证鲁棒性. 文献 [2]则分

析了气动力/直接力复合控制导弹大攻角飞行时弹体

稳定及滚动控制、侧喷干扰、非线性制导与控制等关

键技术问题.

本文研究没有常规气动操纵机构的动能杀伤器

(KKV)的控制器设计问题. 由于基于KKV设计的作

战空域在大气层高空中的气动效率非常低,没有普通

防空导弹所具有的常规气动操纵机构,其姿态和转向

控制需依靠姿控和轨控发动机完成. 针对这一独特

的弹体特征, 设计了基于姿控和轨控发动机的气动

力/直接力复合控制方案.该复合控制方案能充分利用

KKV弹体自身的升力,与轨控发动机协同作用,共同

提供法向过载.

当姿控和轨控发动机不工作时, 高速来流流经

KKV表面时会形成一个稳定的流场. 如果姿控或轨

控发动机点火喷出燃气流,则该燃气流会因二次喷射
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而影响上述流场, 致使KKV的压心与压力分布发生

变化. 同时,由于高速流场的存在,姿控、轨控发动机

喷口环境参数与静态时相比发生变化,实际推力的大

小会随着来流的密度、速度、攻角、喷流的大小、时

间长短和组合形式的变化而发生变化, 这就是所谓

侧向喷流交互影响问题[3], 另外, 在飞行过程中还存

在一定的外界干扰. 针对上述问题,本文设计了非线

性干扰观测器, 用以观测系统的不确定性和干扰, 通

过选择设计参数可以使观测器指数收敛, 同时对引

入非线性干扰观测器的系统设计滑模反演控制律,使

KKV对系统不确定性和外界干扰具有很强的鲁棒性.

2 动动动能能能杀杀杀伤伤伤器器器 (KKV)数数数学学学模模模型型型
KKV轨控发动机安装在质心处, 能够快速响应

指令加速度;姿控发动机安装在KKV弹体尾部,主要

作用是改变弹体姿态. KKV弹体模型如图 1所示,图

中𝑇𝑎𝑦和𝑇𝑔𝑦分别表示姿控和轨控发动机推力.

图 1 作用在KKV上的轨控和姿控直接力

考虑干扰项的KKV俯仰平面非线性数学模型为

𝛼̇ = 𝜔𝑧 + 𝑔 cos 𝜃/𝑉 − 𝑎34𝛼, (1)

𝜔̇𝑧 = 𝑓1 + 𝑔1𝑢𝑎𝑦 + 𝑑1, (2)

𝜃 = 𝑓2 + 𝑔2𝑢𝑔𝑦 + 𝑑2. (3)

其中: 𝛼, 𝜃和𝜔𝑧分别为攻角、弹道倾角和俯仰角速度;

𝑔为重力加速度; 𝑉 为速度; 𝑢𝑎𝑦和𝑢𝑔𝑦分别为归一化

的姿控和轨控发动机推力; 𝑑1和 𝑑2为由侧喷干扰等

因素带来的误差项; 𝑓1, 𝑔1, 𝑓2和 𝑔2的表达式分别为

𝑓1 = 𝑎22𝜔𝑧 + 𝑎24𝛼, (4)

𝑔1 = 𝑎26, (5)

𝑓2 = 𝑎34𝛼− 𝑔 cos 𝜃/𝑉, (6)

𝑔2 = 𝑎37, (7)

𝑎22, 𝑎24, 𝑎26, 𝑎34和 𝑎37为相应动力学系数. 式 (1)和 (2)

组成了KKV姿态动力学方程,式 (3)为转向动力学方

程.

3 KKV气气气动动动力力力/直直直接接接力力力复复复合合合控控控制制制方方方案案案
由图 1可见, KKV弹体没有常规气动力操纵机

构, 仅有姿控和轨控发动机. 同时, KKV的飞行时间

一般为几十秒, 远远大于轨控发动机的工作时间, 仅

依靠轨控发动机来响应指令过载是很不现实的. 新的

复合控制方案应充分利用弹体自身的升力,当弹体升

力不足以满足指令过载时再开启轨控发动机.弹体升

力主要由攻角提供, 攻角由姿控发动机控制,而传统

的复合控制方案中舵机的角色是由姿控发动机代替

的. 本文在设计复合控制器时,借鉴了文献 [4]中复合

控制器的设计思路, 并进行了一些改进, 得到了适合

KKV特点的自动驾驶仪.

KKV自动驾驶仪结构如图 2所示, 由轨控回路

和姿控回路构成,每个回路由控制器、非线性干扰观

测器、姿/轨控发动机和弹体等环节组成. 导引回路产

生的指令法向加速度 𝑎∗𝑐作为自动驾驶仪的输入,指令

分配环节将其分别转换为轨控回路和姿控回路的指

令信号, 该环节是气动力/直接力复合控制方案的关

键.为正确跟踪姿态/转向指令信号,控制器根据一定

的控制算法得到所需要的控制量. 非线性干扰观测器

用来观测作用在弹体上的干扰, 经过增益调整环节,

得到为克服干扰所需的控制量,与控制器产生的控制

量共同作为姿/轨控发动机的输入信号.

图 2 KKV自动驾驶仪结构

指令分配环节将法向指令过载 𝑎∗𝑐转换成姿控和

轨控回路指令信号𝜔∗
𝑧和 𝜃∗. 姿控回路用来跟踪俯仰

角速度指令𝜔∗
𝑧 , 轨控回路用来跟踪弹道倾角指令 𝜃∗.

上标“*”表示指令信号.下面给出指令分配环节的具

体算法.

𝜃∗及其一阶和二阶导数的计算方法如下:

𝜃∗(𝑡) = 𝑎∗𝑐(𝑡)/𝑉, (8)

𝜃∗(𝑡) = 𝑎̇∗𝑐(𝑡)/𝑉, (9)

𝜃∗(𝑡) =
w 𝑡

0
𝑎∗𝑐(𝜏)d𝜏/𝑉. (10)

式 (8)∼ (10)将指令加速度转换为期望弹道倾角

及其一、二阶导数. 由式 (3)可见,弹道倾角的一阶导

数由攻角和轨控发动机推力共同决定. 由于姿控回路

的响应速度大于轨控回路的响应速度,在姿态调整完

成后, 攻角会提供一定的法向过载, 之后再决定轨控

发动机所需推力.

在计算参考输入𝛼∗, 𝛼̇∗和𝜔∗
𝑧时, 假定KKV弹体

动力学方程为理想模型,即扰动量 𝑑1=𝑑2=0. 攻角指

令𝛼∗的表达式为

𝛼∗ =

{
(𝜃∗ + 𝑔 cos 𝜃∗/𝑉 )/𝑎34, ∣𝛼∗∣ < 𝛼max;

𝛼maxsign(𝛼
∗), ∣𝛼∗∣ ⩾ 𝛼max.

(11)
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其中𝛼max为最大攻角限制.对式 (11)求导,得

𝛼̇∗ =

{
(𝜃∗ − 𝑔𝜃∗ sin 𝜃∗/𝑉 )/𝑎34, ∣𝛼∗∣ < 𝛼max;

0, ∣𝛼∗∣ ⩾ 𝛼max.

(12)

指令俯仰角速度𝜔∗
𝑧信号的计算公式为

𝜔∗
𝑧 = 𝛼̇∗ + 𝜃∗. (13)

在进行姿控回路计算时, 轨控回路的相关变量,

如弹道倾角及其导数可看作常数. 从式 (13)可以看到,

若能实现对俯仰角速度𝜔∗
𝑧和弹道倾角 𝜃∗的跟踪, 便

能实现攻角一阶导数 𝛼̇∗的跟踪, 从而实现攻角𝛼∗的

跟踪.

4 非非非线线线性性性干干干扰扰扰观观观测测测器器器设设设计计计

下面以姿控回路为例介绍所采用的非线性干扰

观测器. 下标 1和 2分别表示姿控和轨控回路变量.

采用的非线性干扰观测器具有以下形式[5-6]:{
𝑑1 = 𝑧1 + 𝑝1,

𝑧̇1 = −𝐿1𝑧1 + 𝐿1(−𝑝1 − 𝑓1 − 𝑔1𝑢𝑎𝑦).
(14)

其中: 𝑑1为姿控回路干扰量的观测值, 𝑧1和 𝑝1为中间

变量, 𝐿1为观测器增益.

定义非线性干扰观测器的观测误差为

𝑑1 = 𝑑1 − 𝑑1. (15)

一般没有干扰 𝑑1的先验知识, 假设相对于观测

器的动态特性, 𝑑1的变化是缓慢的,即

𝑑1 = 0. (16)

观测器误差的动态方程为

˙̃
𝑑1 = 𝑑1 − ˙̂

𝑑1 = −𝑧̇1 − 𝑝̇1 =

𝐿1𝑧1 − 𝐿1(−𝑝1 − 𝑓1 − 𝑔1𝑢𝑎𝑦)− 𝑝̇1 =

𝐿1𝑑1 + 𝐿1𝜔̇𝑧 − 𝐿1𝑑1 − 𝑝̇1 =

− 𝐿1𝑑1 + 𝐿1𝜔̇𝑧 − 𝑝̇1. (17)

令 𝑝̇1=𝐿1𝜔̇𝑧 ,于是有
˙̃
𝑑1 = −𝐿1𝑑1. (18)

由式 (18)可见, 通过适当选择𝐿1 > 0, 可使观测

器的观测误差指数趋于零.

选择𝐿1为大于零的常数,由于 𝑝̇1=𝐿1𝜔̇𝑧 ,可得到

𝑝1 = 𝐿1𝜔𝑧. (19)

由式 (2)知

𝜔̇𝑧 = 𝑓1 + 𝑔1(𝑢𝑎𝑦 + 𝑑1/𝑔1), (20)

式中 𝑑1/𝑔1表示干扰施加到弹体上的等效作用力. 为

克服该干扰力,令

𝑢𝑑1 = −𝑑1/𝑔1, (21)

于是得到为克服干扰所需要的控制量. 将非线性干扰

观测器的输出送给增益调整模块 1/𝑔1,便可将观测到

的干扰转化成相应输入通道的控制量.

轨控回路非线性干扰观测器的设计过程与姿控

回路类似,此处直接给出设计结果⎧⎨⎩
𝑑2 = 𝑧2 + 𝑝2,

𝑧̇2 = −𝐿2𝑧2 + 𝐿2(−𝑝2 − 𝑓2 − 𝑔2𝑢𝑔𝑦),

𝑝2 = 𝐿2𝜃,

𝑢𝑑2 = −𝑑2/𝑔2.

(22)

5 滑滑滑模模模反反反演演演控控控制制制器器器设设设计计计及及及稳稳稳定定定性性性分分分析析析

下面以姿控回路为例介绍滑模反演控制器的设

计.采用观测器后,式 (2)可写为

𝜔̇𝑧 = 𝑓1 + 𝑔1(𝑢1 − 𝑢𝑑1) + 𝑑1 =

𝑔1𝑢1 + 𝑓1 + 𝑑1. (23)

姿控回路要求能够跟踪指令俯仰角速度.利用反

演法设计姿控回路控制器[7-8],令

𝑒1 = 𝜔𝑧 − 𝜔∗
𝑧 , (24)

𝑒̇1 = −𝑘1𝑒1, (25)

其中 𝑘1>0. 由式 (25)可见,俯仰角速度跟踪误差指数

收敛于零.

对式 (24)求导,可得

𝑒̇1 = 𝜔̇𝑧 − 𝜔̇∗
𝑧 = 𝑔1𝑢1 + 𝑓1 + 𝑑1 − 𝜔̇∗

𝑧 . (26)

将式 (25)代入 (26),得反演控制律

𝑢1 = (−𝑘1𝑒1 − 𝑓1 + 𝜔̇∗
𝑧)/𝑔1. (27)

为了增强抗干扰能力,在式 (27)确定的反演控制

律基础上增加滑模项[9-11],得到滑模反演控制律

𝑢1 =
−𝑘1𝑒1 − 𝑓1 + 𝜔̇∗

𝑧 − ℎ1𝑠1 − 𝛿1sign(𝑠1)

𝑔1
. (28)

式中各变量的定义如下:

𝑠1 = 𝑐1𝑒1, (29)

˙̂
𝛿1 = 𝛾1∣𝑠1∣, (30)

𝛿1 = 𝛿1 − 𝛿1. (31)

式中: 𝛿1为参数 𝛿1的估计值; 𝑐1>0, ℎ1>0和 𝛾1>0为

设计参数. 在实际应用中,为减小抖振现象,将符号函

数 sign(𝑠1)用 𝑠1/(𝑠1 +Δ)代替 (Δ为很小的正数).

对于由非线性干扰观测器与滑模反演控制器组

成的闭环回路,定义Lyapunov函数

𝑉 =
1

2
𝑒21 +

1

2
𝑑21 +

1

2
𝑠21 +

1

2𝛾1
𝑐1𝛿

2
1 . (32)

对𝑉 求导,得

𝑉̇ = 𝑒1𝑒̇1 + 𝑑1
˙̃
𝑑1 + 𝑠1𝑠̇1 +

𝑐1𝛿1
˙̃
𝛿1

𝛾1
=

− 𝑘1𝑒
2
1 − 𝐿1𝑑

2
1 + 𝑠1𝑐1𝑒̇1 − 𝑐1𝛿1

˙̂
𝛿1

𝛾1
=

− 𝑘1𝑒
2
1 − 𝐿1𝑑

2
1+

𝑠1𝑐1(𝑔1𝑢1 + 𝑓1 + 𝑑1 − 𝜔̇∗
𝑧)− 𝑐1𝛿1∣𝑠1∣. (33)
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将式 (28)代入 (33),得

𝑉̇ = −𝑘1𝑒
2
1 − 𝐿1𝑑

2
1 + 𝑠1𝑐1(𝑑1 − 𝑘1𝑒1−

ℎ1𝑠1 − 𝛿1sign(𝑠1))− 𝑐1𝛿1∣𝑠1∣ =
− 𝑘1𝑒

2
1 − 𝐿1𝑑

2
1 + 𝑠1𝑐1𝑑1 − 𝑘1𝑐

2
1𝑒

2
1−

ℎ1𝑐1𝑠
2
1 − 𝑐1𝛿1∣𝑠1∣ − 𝑐1𝛿1∣𝑠1∣ ⩽

− (𝑘1 + 𝑘1𝑐
2
1)𝑒

2
1 − 𝐿1𝑑

2
1 − ℎ1𝑐1𝑠

2
1+

𝑐1𝛿1∣𝑠1∣ − 𝑐1𝛿1∣𝑠1∣ − 𝑐1𝛿1∣𝑠1∣ =
− (𝑘1 + 𝑘1𝑐

2
1)𝑒

2
1 − 𝐿1𝑑

2
1 − ℎ1𝑐1𝑠

2
1. (34)

因为设计参数 𝑘1, 𝑐1, ℎ1和𝐿1均大于零,所以得到

𝑉̇ ⩽0,可见闭环回路稳定.

轨控回路滑模反演控制器的设计过程与姿控回

路类似,此处直接给出设计结果

𝑢2 =
−𝑘2𝑒2 − 𝑓2 + 𝜃∗ − ℎ2𝑠2 − 𝛿2sign(𝑠2)

𝑔2
. (35)

式中参数的含义与姿控回路类似,此处不再赘述.

6 仿仿仿真真真结结结果果果及及及分分分析析析

下面针对式 (1)∼ (3)给出的KKV非线性数学模

型,对非线性干扰观测器和滑模反演控制律的性能及

气动力/直接力复合控制方案进行仿真验证.

6.1 非非非线线线性性性干干干扰扰扰观观观测测测器器器对对对跟跟跟踪踪踪精精精度度度的的的影影影响响响

这里以轨控回路为例,考察在阶跃干扰作用下非

线性干扰观测器对弹道倾角跟踪精度的影响.仿真结

果如图 3所示, 其中实线、菱形和五角星分别表示指

令信号、有干扰观测器和无干扰观测器时的跟踪曲

线.

图 3 弹道倾角跟踪曲线 (阶跃干扰)

图 3为在阶跃干扰的作用下有、无非线性干扰观

测器时对弹道倾角的跟踪效果. 从图 3可以看到, 没

有非线性干扰观测器时对于阶跃干扰不能实现弹道

倾角的跟踪,而加上观测器后则始终能精确跟踪指令

弹道倾角. 可见,所设计的非线性干扰观测器能有效

提高跟踪精度,减小干扰带来的误差.

6.2 气气气动动动力力力/直直直接接接力力力复复复合合合控控控制制制+滑滑滑模模模反反反演演演控控控制制制律律律的的的
性性性能能能验验验证证证

根据KKV典型飞行弹道, 选取海拔 35 km, 速度

2 600 m/s为特征点, 在特征点处考察气动力/直接力

复合控制性能. 采用滑模反演控制方法设计控制器,

仿真结果如图 4和图 5所示.其中:图 4(a),图 4(b)和图

4(c)中实线表示指令信号, 五角星表示实际信号; 图

4(d)中实线和点划线分别表示姿控和轨控发动机归一

化推力.
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图 4 弹道倾角、俯仰角速度、攻角的

跟踪性能以及发动机控制输出

图 5 KKV弹体加速度分析

通过对特征点处进行的仿真实验,可以得到如下

结论:

1)从图 4和图 5可以看到: 所设计的控制方案能

准确跟踪指令加速度、弹道倾角、俯仰角速度和攻角.

2) 从图 4和图 5可以看到: 初始阶段, 指令加速

度较小,由攻角单独提供的气动力完全可以实现对指

令加速度的跟踪, 此时轨控发动机不工作;随着指令

加速度的增加, 攻角开始出现饱和,靠气动力单独作

用已无法满足法向指令过载的要求,轨控发动机开始

工作,由轨控推力和气动力共同提供法向过载; 随着

指令加速度的减小,气动力又可以满足法向过载的要
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求, 此时轨控发动机停止工作.这说明复合控制方案

能够充分利用弹体自身升力,有效协调姿控和轨控发

动机的工作.

7 结结结 论论论

与传统气动力控制的导弹相比,采用直接力控制

的导弹具有一些新的特点,从而为控制领域提出了很

多新的课题.针对这些新问题,本文设计了基于非线

性干扰观测器和滑模反演控制律的气动力/直接力复

合控制器, 并通过仿真分析了控制器的性能.仿真结

果表明, 该控制器能够有效减小干扰带来的影响,实

现姿控和轨控回路指令信号的准确跟踪, 同时可以

使KKV弹体自身升力与轨控发动机协同作用, 共同

提供法向过载.
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