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【摘 要】：针对传统线性控制方法在导弹过载控制中存在的动态响应上升与下降快速性不一致的问题，提出一种基于非线性参

数补偿的控制律设计方法。首先对气动参数非线性引起的气动力系数计算失配机理进行分析，指出线性控制方法在处理非线性问

题时存在的固有不适应性。为此，引入动力系数导数项参与控制调参，以实时修正控制律。通过理论推导给出非线性控制参数设

计方法，并开展动态仿真验证。仿真结果表明：通过引入非线性因子进行控制参数补偿，过载响应的上升和下降不一致问题较线

性控制方法明显改善，显著提升了导弹在飞行包络内的控制性能与适应性。
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1 引言

导弹在宽飞行包络内往往存在参数剧烈时变、强非线性及

大摄动等特征，使得基于小扰动线性化的传统控制策略存在鲁

棒性不足及控制品质退化等问题。针对传统方法的局限，研究

者从非线性气动参数建模及非线性鲁棒控制两方面展开研究，

为提升导弹的控制性能提供了大量的理论支撑[1]。

在非线性气动参数建模方面，Pashilkar A A 等[2]将气动参

数描述为马赫的时变函数，并采用在线参数辨识跟踪参数的变

化趋势，实现气动参数大范围剧烈变化时的自适应飞行控制。

Brandon J 等人[3]将机器学习方法引入到大迎角非线性非定常

气动建模中，能够学习适应不确定性系统的动态特性且不需要

建立模型的精确数学表达式。

在非线性鲁棒控制方面，Ajay Thukral 等人[4]将基于滑模变

结构的自动驾驶仪综合设计方法应用于导弹大攻角反向机动

控制，在动压和气动参数剧烈变化时仍呈现较好的鲁棒性。

Mehra R K 等人[5]采用自适应非线性模型预测控制方法设计灵

敏拦截自动驾驶仪，该方法直接显式考虑系统的非线性特征并

能保证控制系统的强鲁棒性。Kuipers M[6]针对气动参数及弹性

变化引起的不确定问题，提出一种避免激发未建模动态的新型

多模型自适应控制方法，并从理论与实验两方面分析了控制系

统的稳定性和鲁棒性。

本文针对强非线性且参数剧烈变化时传统线性控制方法

导致的过载响应上升及下降时间不一致，上升超调较大等问

题，从非线性气动参数建模入手，分析系统稳定性及控制品质

下降原因。同时，基于极点配置方法设计控制律，并引入动力

系数导数进行控制调参以补偿非线性参数影响。

2 非线性参数补偿规律的可行性研究

在实际飞行控制中，导弹气动参数存在较强的非线性特

性，使得其过载响应的上升和下降时间呈现较大的不一致性，

且上升过程出现较大超调。通过对气动系数进行分析，可以发

现，升力系数对攻角的导数在大攻角时比小攻角要大 3 倍，在

小扰动线性化时，已不满足升力系数等于升力系数对攻角的导

数与攻角的乘积，即：

y1 1yc c   (1)

因此，为补偿上述非线性特性影响，考虑引入动力系数的

导数参与控制调参，以实现非线性参数补偿，优化非线性导弹

控制系统时域响应性能。

工程上将气动力系数建模为线性模型，用割线近似一阶导

数，得到小扰动线性化侧向运动方程：
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式中， 是俯仰角， 是弹道倾角， 是攻角，是俯

仰角速度，是俯仰角加速度，是弹道倾角角速度， 是

俯仰舵偏角。 1a ， 2a 和 3a 分别是阻尼、恢复和操纵力矩系数，

4a ， 5a 分别是升力对攻角和舵偏的导数。其中， 2 4a a、 表征

了导弹的静稳定性与机动能力，是影响侧向运动的两个重要参

量。因此，重点考虑引入 2a 、 4a 进行控制调参。由于导弹运

动的非线性特性，此时气动参数不再是攻角的线性关系。因此，

定义 2 4f f、 为攻角产生的力矩和力相关系数，且 2 4f f、 对攻角

的一阶导数和割线定义如下：
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2 4f f、 对时间的导数为：
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定义系统状态： 1 2 3, ,x x x     ，对侧向运动方程公式

(2)转换为如下状态方程：
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针对上述含非线性特性的弹体模型(2)，基于状态反馈控制

方法，设计反馈控制律，将关键动力系数的导数引入状态方程

进行控制调参来实现非线性参数补偿。

3 基于极点配置的非线性参数补偿控制优化设计

针对模型(2)，设计如下反馈控制律：

1 1 1 2 2 3 3tK d K x K x K x     (6)

其中， 为设计的具有一定形式的控制输入。 1K ， 2K ，

3K 为待设计的反馈增益。不考虑控制参数随时间变化，对控

制量进行一次、二次求导，并将状态方程中的关系式代入得：
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推导状态方程(5)，并忽略二阶小量有

3 2 3 1 3 0 3 1 5 1 5 1(1 )x c x c x c x a a K a K           (9)

根据式(3)和(4)，并基于系统的理想特征方程可以求解得到

设计的反馈增益 1K ， 2K ， 3K ，使得设计的控制系统能满足相

应的设计要求。

通过上述极点反馈方法，能够将动力系数的导数引入控制

器参数设计中，有效补偿气动参数强非线性对控制系统控制品

质及稳定性的影响。

4 仿真验证

定义 ( ) / 100%td tr tr    表征过载上升和下降的

一致性，与传统线性控制方法进行对比，过载的上升、下降速

度及一致性如表 1 所示（取 3g 过载指令对比）。仿真结果如

图 1~3 所示。

由图 1 可以看出，通过引入非线性因子进行控制参数补偿

后，过载响应的上升和下降不一致问题较线性控制方法明显改

善，且飞行攻角和舵偏角相对减小，如图 1~3 所示。综上，相

较于传统线性控制方法，非线性参数修正控制律能够有效提升

系统的控制品质。

表 1 过载响应速度

响应速度 上升 tr /s 下降 td /s 一致性

改前 0.38 0.4925 26.9%

改后 0.415 0.4725 13.8%
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图 1 动态仿真过载响应曲线对比

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

0

2

4

6

8

10

12

合 成 攻 角 alf

t(s)

 

 
改 前
改 后

图 2 动态仿真合成攻角变化曲线对比
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图 3 动态仿真舵偏角变化曲线对比
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5 结论

针对传统线性控制方法在飞行气动参数呈非线性关系时

存在的固有不适应性问题，本文引入动力系数的导数参与控制

调参，以实现非线性参数补偿，解决传统方法过载响应上升和

下降时间不一致的问题，并通过动态仿真验证所提方法能够显

著提升导弹在飞行包络内的控制性能。本文本质在于通过引入

动力系数的变化来抑制参数摄动的影响，其设计思想可进一步

拓展至单智能体、多智能体系统的高动态快响应领域，为解决

系统由气动参数变化或外部干扰引发的控制性能退化问题提

供了理论基础。
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