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基于误差反馈的自导飞行装置自动控制系统设计

邓　 异， 周　 勇

（中国人民解放军 ９１６４０ 部队， 广东 湛江 ５２４０６４）

摘　 要： 为了提高某型自导飞行装置的自动化控制能力，提出基于误差反馈的自导飞行装置自动控制系统设计方法。 采用误

差反馈和末端姿态视觉参数识别方法，构建自导飞行装置的控制参数采集模型，结合对自导飞行装置的运动学和力学模型分

析，建立自导飞行装置的运动学方程，采用惯导误差反馈和自适应补偿方法，建立自导飞行装置控制系统的控制律。 通过末

端姿态调整和多传感信息跟踪融合方法，实现对自导飞行装置的模糊控制算法设计。 采用集成 ＤＳＰ 芯片作为自导飞行装置

控制系统的集成处理器，结合嵌入式和集成电路设计方法，实现自导飞行装置自动化控制系统设计。 测试结果表明，设计的

自导飞行装置控制系统稳定性较好，鲁棒性较高，提高了目标命中率。
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０　 引　 言

自导飞行装置是通过自动化的控制系统，实现自

主导引和飞行控制的飞行器，常见的自导飞行装置主

要是导弹，随着自动化控制技术的发展，对自导飞行

装置的飞行稳定性和控制健壮性提出了更高的要求，
通过优化控制，提高飞行稳定性的同时，提高对目标

的命中率，研究自导飞行装置的自动化控制方法，在
舰载导弹的控制设计中具有重要的应用价值［１］。

对舰载导弹这类自导飞行装置控制过程中，受到

飞行扰动和干扰磁场等因素的影响，导致舰载导弹的

飞行稳定性不好，需要研究优化的自导飞行装置自动

控制系统，结合控制律的优化设计，提高自导飞行装

置自动控制的自适应性和环境适应性［２－３］。 对此，本

文提出基于误差反馈的自导飞行装置自动控制系统

设计方法。 采用误差反馈和末端姿态视觉参数识别

方法，构建自导飞行装置的控制参数采集模型，结合

对自导飞行装置的运动学和力学模型分析，建立自导

飞行装置的运动学方程，采用惯导误差反馈和自适应

补偿方法，建立自导飞行装置控制系统的控制律［４］。
通过末端姿态调整和多传感信息跟踪融合方法，实现

对自导飞行装置的模糊控制算法设计。 最后进行系

统的硬件设计和测试，展示了本文方法在提高自导飞

行装置自动控制能力方面的优越性能。

１　 自导飞行器控制对象模型和运动学分析

１．１　 自导飞行器控制对象模型

本文研究的自导飞行器为舰载导弹，构建自导



飞行装置的控制参数采集模型，结合对自导飞行装

置的运动学和力学模型分析进行运动学模型设计，
本文假定导弹自导飞行装置纵向运动是对称的［５］，
而且在纵向运动时，采用自变量和控制约束参量联

合分析的方法，得到自导飞行装置末端姿态偏移的

约束参量为 ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ， 得到导弹的纵向运动方程

组如式（１）到式（８）：

ｍ ｄＶ
ｄｔ

＝ Ｐｃｏｓα － Ｘ － ｍｇｓｉｎθ， （１）

ｍＶ ｄθ
ｄｔ

＝ Ｐｓｉｎα ＋ Ｙ － ｍｇｃｏｓθ， （２）

Ｊｚ
ｄωｚ

ｄｔ
＋ （Ｊｙ － Ｊｘ）ωｙωｘ ＋ Ｊｘｙ（ω２

ｙ － ω２
ｘ） ＝ Ｍｚ， （３）

ｄｘ
ｄｔ

＝ Ｖｃｏｓθ， （４）

ｄｙ
ｄｔ

＝ Ｖｓｉｎθ， （５）

ｄϑ
ｄｔ

＝ ωｚ， （６）

α ＝ ϑ － θ， （７）
δｚ ＝ ｆ（ｅ１） ． （８）

　 　 其中， θ 为自导飞行装置的弹道倾角， 速度矢

量（Ｏｘ２ 轴） 与水平面间的夹角；ϑ 为自导飞行装置

的俯仰角，导弹的纵轴（Ｏｘ１ 轴） 与水平面（Ｏｘｙ 平

面） 间的夹角；α 为自导飞行装置的攻角； ｘ，ｙ 为自

导飞行装置质心位置；ωｘ、ωｙ 为自导飞行装置分别

绕体坐标系 Ｏｘ１、Ｏｙ１ 轴的角速度； δｚ 为自导飞行装

置的俯仰舵偏角； ｅ１ 为自导飞行装置的系统误差；
ｍ 为自导飞行装置质量； Ｘ，Ｙ 为作用在自导飞行装

置的阻力、升力、侧向力； Ｍｚ 为自导飞行装置的俯仰

力矩； Ｊｚ 为自导飞行装置绕体坐标系各轴的转动惯

量； Ｊｘｙ 为自导飞行装置的旋转体坐标系 Ｏｚ１ 的惯性

积； ｄＶ
ｄｔ

为自导飞行装置的投影； Ｖ ｄθ
ｄｔ

为自导飞行装

置在铅垂面 Ｏｘ２ｙ２ 内沿弹道法线（Ｏｘ２ 轴）上投影，

称法向加速度；
ｄωｚ

ｄｔ
为自导飞行装置的体坐标系

Ｏｘ１ｙ１ｚ１ 轴上的分量。
１．２　 导弹射程预测

根据自导飞行装置的飞行特点，自导飞行装置

弹道可以分为 Ｓ－转弯弹道、搜索弹道和航向校正等

飞行 控 制 模 式， 自 导 飞 行 装 置 的 航 向 角 偏 差

ΔψＨＡＣ ≤ ５°， 此时可以忽略自导飞行装置的纵向

飞行的航向角偏差，得到自导飞行装置射程为：

Ｒｐ ＝ ＲＴＡＮ ＋
ＲＨＡＣψＨ

ｃｏｓ ３０°
－ ＸＨＡＣ， （９）

　 　 采用解析法求取模型参数，在小扰动约束下，得
到自导飞行装置的航向角偏差 ΔψＨＡＣ ＞ ５° 时，
有：

Ｒｐ ＝ ＲＴＵＲＮ ＋
ＲＨＡＣψＨ

ｃｏｓ ３０°
－ ＸＨＡＣ， （１０）

　 　 其中：

ＲＴＵＲＮ ＝
ＲＴＡＣ ΔψＨＡＣ

ｃｏｓφ
＋ Ａ２ ＋ Ｂ２ ，ＲＴＡＣ ＝

ｖ２ｃｏｓγ
ｇｔａｎφ

，（１１）

根据末端姿态的视觉信息参数分析方法，进行

自导飞行装置末端姿态偏移的空间规划，航向校正

飞行段的预测射程：

Ｒｐ ＝
ＲＨＡＣψＨ

ｃｏｓ ３０°
－ ＸＨＡＣ， （１２）

　 　 建立自导飞行装置误差反馈跟踪融合控制模

型，根据自导飞行装置的弹道分布，得到滑翔段的预

测射程为：

Ｒｐ ＝ ｘ２ ＋ ｙ２ ． （１３）
　 　 根据射程预测结果，建立自导飞行装置的运动

学方程，采用惯导误差反馈和自适应补偿方法，建立

自导飞行装置控制系统的控制律［６］。

２　 控制律设计及收敛性分析

结合自导飞行装置规划和操作运动规划模型，
得到自导飞行装置控制律，采用误差反馈和稳定性

调节的方法，构建非线性自适应反演积分控制模

型［７］，构建参数调整和自适应规划模型，结合自导

飞行装置末端姿态偏移，得到俯仰角度跟踪误差：
ｅ１ ＝ ϑ － ϑｒ， （１４）

　 　 根据惯性误差反馈方法，构建自导飞行装置的

自适应参数调节模型，得到自导飞行装置的俯仰角

误差：

ｅ·１ ＝ ω２ － ϑ
·

ｒ， （１５）
　 　 引入解析法和寻优控制方法，得到自导飞行装

置末端姿态调节的稳定函数为：

ω２ｒ ＝ － ｃ１ｅ１ ＋ ϑ
·

ｒ － λ１ζ１ ． （１６）
　 　 其中， ｃ１、λ１ 均大于 ０。 同时，为增强自导飞行

装置的航向抗鲁棒性，引入积分项 ζ１， 定义导弹可

靠性控制的积分项 ζ１ ＝ ∫ｔ
０
ｅ１（τ）ｄ（τ）。

采用联合参数寻优识别的方法，得到自导飞行

装置射程内的角速度跟踪误差为：
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ｅ２ ＝ ω２ － ω２ｒ ＝ ω２ ＋ ｃ１ｅ１ ＋ λ１ζ１ － ϑ
·

ｒ， （１７）
　 　 联合求解可得：

ｅ·１ ＝ ｅ２ － ｃ１ｅ１ － λ１ζ１ ． （１８）
　 　 选择 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数进行稳定性分析，表示为：

Ｖ１ ＝ １
２
ｅ１ ２， （１９）

　 　 采用积分控制，对 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数进求导：
Ｖ·１ ＝ ｅ１ｅ２ － ｃ１ｅ１ ２ － ｅ１λ１ζ１， （２０）

　 　 采用联合参数寻优，构建自导飞行装置联合控

制律，求导得到：
ｅ·２ ＝ ω·２ － ω·２ｒ， （２１）

　 　 有：
　 　 ｅ２ ＝ αＶ２ ＋ ｍｇ（ｓｉｎϑ ＋ Ｖω２） ＋ ｍ（ｃｏｓϑ ＋
　 　 　 Ｖω２） ＋ ｃ１ｅ２ ＋ λ１ｅ１ － ｃ２ １ｅ２ － ｃ１λ１ζ１ － ϑ̈ｒ， （２２）

根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性判据，得到：

Ｖ２ ＝ Ｖ１ ＋ １
２
ｅ２ ２， （２３）

　 　 求导：
Ｖ·２ ＝ Ｖ·１ ＋ ｅ１ｅ

·
２， （２４）

　 　 构建自导飞行装置末端姿态偏移控制的测量模

型，代入有：
Ｖ·２ ＝ ｅ１ｅ

·
２ － ｃ１ｅ２２ － λ１ζ１ｅ１ ＋ ｅ２［αＶ２ ＋ ｍｇ（ｓｉｎϑ ＋

Ｖω２） ＋ ｍ（ｃｏｓϑ ＋ Ｖω２） ＋ ｃ１ｅ２ ＋ λ１ｅ１ － ｃ２ １ｅ２ － ｃ１λ１ζ１

－ ϑ̈ｒ］， （２５）
为获得期望的稳定特性，通过末端姿态调整和

多传感信息跟踪融合方法，选择舵角参考输入参数，
结合空间参数联合寻优，得到自导飞行装置末端姿

态控制模型：

ϑｒ ＝ － δ^（αＶ２ ＋ ｍｇ（ｓｉｎϑ ＋ Ｖω２） ＋ ｍ（ｃｏｓϑ ＋

Ｖω２） ＋ ｃ１ｅ２ ＋ λ１ｅ１ － ｃ２ １ｅ２ － ｃ１λ１ζ１ － ϑ̈ｒ）， （２６）
其中，当 ϑ ＝ ± ９０° 时， ｍ（ｃｏｓϑ ＋ Ｖω２） ＝ ０。 构

建导弹控制的自适应律为：

δ
·^
＝ ε１αＶ２ｅ２， （２７）

　 　 代入自适应律，采用联合参数寻优，得到：

Ｖ
·

３ ＝ － ｃ１ｅ２１ － ｃ２ｅ２２ ≤ ０， （２８）
　 　 根据收敛性判断，可知：

ｌｉｍ
ｔ→¥

ｅ１ ＝ ｌｉｍ
ｔ→¥

ｅ２ ＝ ０． （２９）

　 　 综上分析，实现对自导飞行装置的可靠性控制，
根据收敛性判断，得到设计的自导飞行装置控制律

是渐进收敛的［８－１０］。

３　 系统硬件设计与实现

采用集成 ＤＳＰ 芯片作为自导飞行装置控制系

统的集成处理器，结合嵌入式和集成电路设计方法，
实现自导飞行装置自动化控制系统设计，系统主要

有自导飞行装置控制信号信息采集模块、集成控制

模块、ＡＤ 模块、上位机通信模块、复位电路模块以

及人机交互接口模块等，通过模块化电路设计方法，
实现对自导飞行装置自动控制系统的集成设计。 控

制系统的设计结构如图 １ 所示。
　 　 根据图 １ 的设计结构，采用集成电路设计，在
ＤＣ⁃ＤＣ 转换器中构建自导飞行装置控制输出终端，
得到系统硬件结构如图 ２ 所示。

开源Linux操作系统

C语言编程
设计 计算机建模

MVB总线

写入 人机交互

数据帧

控制信息采集

数据帧

系统功能结构组件

数据传输 串口线 网络传输

1控制质量传输流程 2控制系统传输总线

中断控制

输出控制模块

控制系统

AD
2

12
1

1

图 １　 系统设计结构框架
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图 ２　 控制系统硬件结构
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４　 系统测试

为了验证本文设计系统的可靠性，进行实验测

试，设定控制结构参数 λ１ ＝ １，λ２ ＝ １，ｃ１ ＝ ２，ｃ２ ＝ ２，

自适应调节系数 δ^０ ＝ － １５， 模糊度参数 ε１ ＝ ０．１， 控

制指令传输的时长为 １２０ ｓ，根据上述参数设定，进
行导弹控制仿真测试，得到俯仰角跟踪控制输出曲

线如图 ３ 所示。
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图 ３　 俯仰角跟踪控制输出曲线
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　 　 分析图 ３ 得知，本文方法进行导弹控制的跟踪

性能较好，测试角速度参数控制效能，得到结果如图

４ 所示。
　 　 分析图 ４ 得知，本文方法进行导弹控制的角速

度输出稳定性较好，测试输出误差，得到测试结果如

图 ５ 所示。
　 　 分析图 ５ 得知，本文方法进行自导飞行装置控

制的误差收敛性较好，跟踪误差能快速收敛到 ０，提

高了控制的鲁棒性和稳定性。
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图 ４　 角速度参数控制结果

Ｆｉｇ． ４　 Ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｒｅｓｕｌｔｓ

0 20 40 60 80 100
时间/t

4

2

0

-2

-4

俯
仰

角
跟

踪
误

差

图 ５　 控制误差测试

Ｆｉｇ． ５　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｅｒｒｏｒ ｔｅｓｔ

５　 结束语

本文提出基于误差反馈的自导飞行装置自动控

（下转第 ５２ 页）

６４ 智　 能　 计　 算　 机　 与　 应　 用　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 １１ 卷　


