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奇异摄动法在复合控制系统设计中的应用

齐乃明，李运迁，阳　勇，高九州
（哈尔滨工业大学 航天工程系，１５００１哈尔滨）

摘　要：根据大气层内拦截弹气动力与直接力（ＲＣＳ）复合执行机构在时间尺度上的差异，本文利用奇异摄
动法将控制系统分为快、慢两个环节，设计ＲＣＳ的线性切换面和气动舵的反馈控制律．采用Ｒａｙｔｈｅｏｎ（雷神）
的四环控制结构和线性二次型调节器保证系统的鲁棒性和时域特性．利用本文设计的自动驾驶仪跟踪一稳
态加速指令，仿真结果表明，它不但能够更加快速、稳定地跟踪控制指令，而且能够实现控制指令在执行机构

之间的最优配置，有效发挥它们各自的特性．ＲＣＳ的初始值较大，用于提高系统的响应速度，而当系统稳定时
其值则趋向于零，以减少燃料消耗．与此同时，气动尾舵主要起到稳定弹体的作用．
关键词：拦截弹；直接力；复合控制；奇异摄动
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　　为实现对战术弹道导弹、高速智能巡航导弹、
无人驾驶飞行器等的有效拦截，新一代拦截弹多采

用气动力与喷流反作用力（ＲＣＳ）的复合执行机构，
以提高控制系统的响应速度和操作性能．ＲＣＳ包括
两种结构：过载型和力矩型．前者位于质心附近，直
接产生拦截弹机动所需的过载；后者位于质心的前

方（或后方），用于产生过载和力矩．相对于过载型
ＲＣＳ，力矩型ＲＣＳ的直接作用是产生使弹体旋转的
力矩，改变弹体的姿态，进而产生导弹的机动过载，

从这种意义上讲它的工作原理与气动舵是一样的，

因此引起弹体旋转的动力学耦合，故控制系统属于

多输入多输出系统［１］，设计复杂．
力矩型ＲＣＳ与气动力复合控制系统的设计难

度主要体现在以下３个方面：一是气动力与直接力
之间的指令分配；二是气动力属于连续系统，而直

接力则具有明显的离散特性；三是直接力的侧向喷

流与导弹的外流之间存在很强的干扰，引起参数摄

动及模型的不确定性．目前关于第１个方面的研究
最多，文献［２］利用模糊理论实现了控制指令在复
合执行机构之间的自适应分配；文献［３］则利用最
优控制理论，在虚拟力与力矩的帮助下实现了指令

的最优配置．文献［４］和［５］的研究主要针对第２
个方面，即在考虑连续与离散的特性情况下，对混

合控制系统进行了设计．文献［６］则在考虑喷流干



扰引起的参数摄动和模型不确定性的情况下，利用

高阶滑模理论设计了控制系统．
本文以大气层内低层具有力矩型直接力和气

动力的复合控制拦截弹为研究对象，设计末制导

段的自动驾驶仪，重点解决控制指令在两个执行

机构之间的分配问题．根据气动力与直接力在时
间尺度上的差异，利用奇异摄动法将系统分为快、

慢两个环节．根据滑模理论与高增益反馈系统及
奇异摄动系统之间的联系［８－１０］，快变模等价于滑

模控制系统中的不确定控制项，用于使系统快速

趋向于滑动模态．因此可以设计用于控制 ＲＣＳ的
开关面和用于控制气动尾舵的线性反馈控制律．
这样既实现了控制指令在两套执行机构之间的分

配，也有利于连续系统与离散系统的执行，且便于

实际工程实现．而控制系统的时域性能以及鲁棒
性，则可以通过最优调节器（ＬＱＲ）以及 Ｒａｙｔｈｅｏｎ
（雷神）的四环控制机构来实现．

１　奇异摄动法
１１　快、慢环节

奇异摄动法的解是双重时间尺度法的一种近

似解，其核心为：在不同的时间尺度上进行系统分

析，从而避免由于奇异摄动所引起的不连续性［８］．
设可用下式表示一奇异摄动线性时不变系

统：

ｘ１（ｔ）＝Ａ１１ｘ１（ｔ）＋Ａ１２ｘ２（ｔ）＋Ｂ１ｕ（ｔ），

μｘ２（ｔ）＝Ａ２１ｘ１（ｔ）＋Ａ２２ｘ２（ｔ）＋Ｂ２ｕ（ｔ），

ｙ（ｔ）＝Ｃ１ｘ１（ｔ）＋Ｃ２ｘ２（ｔ）
{

．

（１）

式中：ｘ１为ｎ１维慢变状态变量；ｘ２为ｎ２维快变状
态变量（ｎ１＋ｎ２ ＝ｎ）；ｕ（ｔ）为输入向量；ｙ（ｔ）为
输出向量；μ为一小参量．

根据奇异摄动法的基本假设：在快变量的暂

态过程中慢变量保持常值，而在慢变量的变化比

较明显时，快变量的暂态过程已经结束并达到了

它的准稳态．设矩阵 Ａ２２为非奇异矩阵，即 Ａ
－１
２２存

在，且变量ｘ２是渐进稳定的．当μ→０时，系统（１）
退化为

ｘ１ｓ＝Ａ１１ｘ１ｓ＋Ａ１２ｘ２ｓ＋Ｂ１ｕｓ，

０＝Ａ２１ｘ１ｓ＋Ａ２２ｘ２ｓ＋Ｂ２ｕｓ，

ｙｓ＝Ｃ１ｘ１ｓ＋Ｃ２ｘ２ｓ
{

．

（２）

其中下标ｓ表示慢变模．因此，可得
ｘ２ｓ＝－Ａ

－１
２２（Ａ２１ｘ１ｓ＋Ｂ２ｕｓ）． （３）

式中ｘ２ｓ为快变量ｘ２的准稳态值．将公式（３）带入
公式（２）得

ｘ１ｓ＝Ａｓｘ１ｓ＋Ｂｓｕｓ，

ｙｓ＝Ｃｓｘ１ｓ＋Ｄｓｕｓ
{ ．

其中：

Ａｓ＝Ａ１１－Ａ１２Ａ
－１
２２Ａ２１，

Ｂｓ＝Ｂ１－Ａ１２Ａ
－１
２２Ｂ２，

Ｃｓ＝Ｃ１－Ｃ２Ａ
－１
２２Ａ２１，

Ｄｓ＝－Ｃ２Ａ
－１
２２Ｂ２．

　　由公式（１）、（２）得
μ（ｘ２－ｘ２ｓ）＝Ａ２２（ｘ２－ｘ２ｓ）＋Ｂ２（ｕ－ｕｓ）．

　　令 ｘｆ＝ｘ２－ｘ２ｓ，ｕｆ＝ｕ－ｕｓ，ｙｆ＝ｙ－ｙｓ，则
可得快变量的方程组如下：

μｘｆ＝Ａ２２ｘｆ＋Ｂ２ｕｆ，

ｙｆ＝Ｃ２ｘｆ
{ ．

　　这样原系统变为两个低阶系统，分别设计控
制律，最终的控制为ｕ＝ｕｓ＋ｕｆ．
１２　奇异摄动与滑模控制的联系

滑模控制一般由两部分组成：一部分为等价

控制，系统位于滑模面时保证系统的性能；一部分

为不确定控制项，使系统快速趋近滑模面．前一部
分属于慢变部分，后一部分属于快变部分．根据文
献［７］和［９］的说明，高增益反馈系统与奇异摄动
系统之间存在近似关系，而滑模控制也属于一种

高增益反馈系统，因此可用奇异摄动法来近似解．
且文献［９］已证明慢变模相当于沿滑模的运动，
而快变模则可以近似为在滑模邻域内趋向于滑模

的运动．
在设计导弹自动驾驶仪时，执行机构的动力

学环节往往可近似为一阶惯性环节（Ａ２１ ＝０），在
仅考虑一套执行机构，且利用ＬＱＲ问题来保证系
统的时域性能的情况下，系统（１）可分解为［１０］

ｘ１ｓ＝Ａ１１ｘ１ｓ＋Ａ１２ｕｓ，

ｙｓ＝Ｃ１ｘ１ｓ＋Ｃ２ｕｓ，

Ｊｓ＝０５∫
ｔ∞

ｔ０
（ｙ′ｓＱ１１ｙｓ＋ｕｓ′Ｒｕｓ）ｄ

{ ｔ．

（４）

和

ｘ２ｆ＝Ｂ２ｕｆ，

ｙｆ＝Ｃ２ｘｆ，

Ｊｆ＝０５∫
ｔ∞

ｔ０
（ｙ′ｆＱ１１ｙｆ＋ｕｆ′Ｒｕｆ）ｄ

{ ｔ．

（５）

　　通过求解慢变模部分（４），可得到符合性能
要求的滑模σ（ｘ１，ｘ２）＝０及等价控制．而快变模
的控制指令可近似为［９］

ｕｆ＝ｕ
ｍａｘ
ｆ ｓｉｇｎ（σ（ｘ１，ｘ２））．

　　将慢变模的控制指令与快变模的控制指令相
加就得到了系统的控制指令．对于复合控制系统，
情况较复杂，将在下面介绍．

２　复合控制系统模型
大气层内气动力／直接力复合控制拦截弹的
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结构如图１所示．ＲＣＳ位于导弹质心的前方用于
产生力和力矩．由于结构、尺寸、质量等的限制，大
气层内拦截弹ＲＣＳ的燃料受到很大的限制，主要
在３个阶段使用：一是在发射初期，用于快速转
弯；二是在中、末制导的交接班，用于快速捕获目

标；三是在末制导的末段用于快速响应制导指令．
本文主要针对最后一种情况，也就是末制导末段

快速响应制导指令．
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图１　拦截弹结构

　　拦截弹纵向平面的控制系统短周期模型为
ｘ１ ＝Ａ１１ｘ１＋Ａ１２ｘ２＋Ｂ１１ｕ１，

ｘ２ ＝Ａ２１ｘ１＋Ａ２２ｘ２＋Ｂ２１ｕ１＋Ｂ２２ｕ２
{ ．

（６）

其中：

ｘ１＝
α
ｑ
δ








ｔ

，Ａ１１＝

－Ｚα　 １ －Ｚδｔ
Ｍα ０ 　Ｍδｔ
０ ０ －τｔ

－









１
，Ａ１２＝［

－Ｚδｊ　

Ｍδｊ
０

］，

ｘ２＝［δｊ］，Ａ２１＝［０］１×３，Ａ２２＝［－τｊ
－１］，Ｂ２１＝［０］，

Ｂ１１＝
０
０
τｔ
－









１
，Ｂ２２＝

１
τ[ ]
ｊ
，ｕ＝

ｕ１
ｕ[ ]
２

＝
δＣｔ
δＣ[ ]
ｊ

其中：α为攻角；ｑ为俯仰角速率；δｔ、δ
Ｃ
ｔ分别为尾

舵的转角和控制指令；δｊ、δ
Ｃ
ｊ为ＲＣＳ的实际值及控

制指令；τｔ、τｊ分别为尾舵与 ＲＣＳ的等效时间常
数．对于大多数的拦截弹，ＲＣＳ由火箭发动机提
供，因此只有０和１两种状态，但在设计时可以先
将其设为连续变量，实际使用时采用脉冲调制

（ＰＷＭ）或采样保持（Ｓ＆Ｈ）的方法［６］，将连续量

转化为离散控制指令．参数Ｚδｊ与Ｍδｊ的表达式为

Ｚδｊ＝
Ｆｊｍａｘ
ｍＶｍ
，Ｍδｊ＝

Ｆｊｍａｘｂ
Ｉｙｙ

其中Ｆｊｍａｘ为ＲＣＳ的最大推力，δｊ的取值在 －１到
１之间．

导弹一般容易测量的信息为导弹过载和俯仰

角速率，因此选择这两个量作为输出：

ｙ＝Ｃ１１ｘ１＋Ｃ１２ｘ２． （７）
其中ｙ＝［Ａｍ ｑ］Ｔ．

采用奇异摄动法将系统（６）～（７）分解，可得
慢变模

ｘ１ｓ＝Ａ１１ｘ１ｓ＋［Ｂ１１ Ａ１２］［δＣｔ δｊ］Ｔ，

ｙｓ＝Ｃ１１ｘ１ｓ＋Ｃ１２δｊ，

Ｊｓ＝０５∫
ｔ∞

ｔ０
（ｙ′ｓＱ１１ｙｓ＋ｕｓ′Ｒｕｓ）ｄ









 ｔ．

（８）

和快变模

ｘ２ｆ＝Ｂ２２ｕ２ｆ，

ｙｆ＝Ｃ１２ｘｆ，

Ｊｆ＝０５∫
ｔ∞

ｔ０
（ｙ′ｆＱ２２ｙｆ＋ｕ２ｆ′Ｒｕ２ｆ）ｄ

{ ｔ．

（９）

　　根据第一部分的分析，设计的重点在慢变模
部分，通过慢环节最优跟踪器的设计可以得到气

动尾舵的线性控制律和ＲＣＳ的开关面
δＣｔ ＝［Ｋ１１　Ｋ１２］［ｘ１　ｘ２］

Ｔ，

σｊ＝δｊ－［Ｋ２１　Ｋ２２］［ｘ１　ｘ２］
Ｔ ＝０．

３　控制系统设计
本节主要针对式（８）所示的慢变模部分设计

控制系统．
３．１　最优控制器设计

在实际控制中，执行机构的转速同样应该考

虑，因此选择性能指标方程如下所示：

ｍｉｎ
ｕ
Ｊ＝∫

∞

０
［Ｑ１１（Ａｍ－ＫｓｓＡｍＣ）

２＋Ｒ１１δ］
ｃ
ｔ
２＋Ｒ２２δ］

ｃ
ｊ
２］ｄｔ．

其中ＡｍＣ为加速度指令，Ｋｓｓ是为了保证稳态误差
为零．因此，重构系统为

Ｘ１ ＝Ａ１Ｘ１＋Ｂ１ｕ１．
其中

Ｘ１ ＝［α ｑ δｔ δ
Ｃ
ｔ δｊ］Ｔ，

ｕ１ ＝［δ
Ｃ
ｔ
δｊ］Ｔ，Ｂ１ ＝ ０３×２

１ ０[ ][ ]０ １

Ｔ

，

Ａ１ ＝
Ａ１１ Ｂ１１ Ａ１２
０２×３ ０２×１ ０２×[ ]

１

．

　　Ｒａｙｔｈｅｏｎ的四环控制结构（图２）经过实践的
检验具有很好的鲁棒性［１１］，因此用来进行控制系

统设计．
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图２　Ｒａｙｔｈｅｏｎ四环控制结构

　　此外，为实现全状态反馈需要构造５个输出：
ｙ１ ＝［Ａｍ －ＫｓｓＡｍＣ ｑ Ａｍ ｑ δｔ］Ｔ．

其中

Ｃ１ ＝
Ｃ１１ ０２×１ Ｃ１２
Ｃ１１Ａ１１ Ｃ１１Ｂ１１ Ｃ１１Ａ１２

［０ ０ １］









０ ０

，
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Ｄ１ ＝

０２×２
［０２×１ Ｃ１２］

０１×











２

．

　　因此，该ＬＱＲ问题可以写为

ｍｉｎ
ｕ
Ｊ＝∫

∞

０
（珓ｚＴＱ珓ｚ＋ｕＴ１Ｒｕ１）ｄｔ，

ｓ．ｔ．Ｘ１ ＝Ａ１Ｘ１＋Ｂ１ｕ１，
ｙ１ ＝Ｃ１Ｘ１＋Ｄ１ｕ１－珟ＫｓｓＡｍＣ，
珓ｚ＝Ｈ１Ｘ１＋Ｌ１ｕ１－ＫｓｓＡｍＣ．

其中

Ｈ１ ＝Ｃ１（１，：），Ｌ１ ＝［０］，珟Ｋｓｓ＝［Ｋｓｓ ０４×１］
Ｔ

　　进行坐标转化，设Ｘ２ ＝Ｃ１Ｘ１，故有
Ｘ２ ＝Ａ２Ｘ２＋Ｂ２ｕ１，

ｙ１ ＝Ｘ２＋Ｄ１ｕ１
{ ．

　　求解代数Ｒｉｃｃａｔｉ方程
ＰＡ２＋Ａ

Ｔ
２Ｐ－ＰＢ２Ｒ

－１
２ Ｂ

Ｔ
２Ｐ＋Ｑ２ ＝０．

其中

Ａ２ ＝Ｃ１Ａ１Ｃ
－１
１，Ｂ２ ＝Ｃ１Ｂ１，

Ｑ２ ＝Ｃ
－Ｔ
１ Ｈ

Ｔ
１Ｑ１１Ｈ１Ｃ

－１
１，Ｒ２ ＝ｄｉａｇ（Ｒ１１，Ｒ２２）．

可求得线性反馈控制律

ｕ１ ＝ＫＸ２ ＝Ｋ（ｙ１－Ｄ１ｕ１）．
故有

ｕ１ ＝Ｋｏｐｔｙ１，

Ｋｏｐｔ＝（Ｉ＋ＫＤ１）
－１Ｋ{ ．

即

δＣｔ
δ[ ]
ｊ

＝Ｋｏｐｔ

∫（Ａｍ －ＫｓｓＡｍＣ）ｄｔ
∫ｑｄｔ
Ａｍ















ｑ

． （１０）

　　此处需要说明的是，相对于 ｙ１上式少了一
项，这是因为系统中存在 １个不被探测到的极
点，为了消除此极点的影响，可以采用文献［１２］
的方法，即利用稳态的俯仰角速率

ｑｓｓ＝Ｇ
ｑ
δｔ（０）δｔｓｓ＋Ｇ

ｑ
δｊ（０）δｊｓｓ．

其中Ｇｂａ（０）为ａ到ｂ的传递函数的稳态值．具体计
算方法参考文献［１２］，此处不再详细讨论．此时
控制公式（１０）变为

δＣｔ
δ[ ]
ｊ

＝Ｋｏｐｔ

∫（Ａｍ －ＡｍＣ）ｄｔ
∫（ｑ－ＡｍＣｑｓｓ）ｄｔ

Ａｍ















ｑ

． （１１）

　　实际自动驾驶仪结构如图３所示，它具有古

典控制的结构，易于实际工程实现．
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图３　自动驾驶仪结构

３２　ＲＣＳ指令
由公式（１１）所得到的反馈控制律可直接用

于气动尾舵的控制，对于可变推力的 ＲＣＳ，式
（１１）所得的控制律也可直接用于控制，而对于推
力不可调的ＲＣＳ，它还是难以应用．这时需要构造
开关面：

σｊ＝δｊ－Ｋｏｐｔ（２，：）

∫（Ａｍ －ＡｍＣ）ｄｔ
∫（ｑ－ＡｍＣｑｓｓ）ｄｔ

Ａｍ















ｑ

．

则ＲＣＳ控制指令可近似为
δＣｊ ＝－ｓｉｇｎ（σｊ）． （１２）

　　将σｊ作为滑模面，利用滑模控制理论也可进
行其它设计，此处不再讨论．

４　仿真研究

本部分通过仿真、比较，以检验本文提出的复

合控制系统设计方法的性能．仿真参数来自文
献［７］．
４１　ＲＣＳ推力可调

ＲＣＳ推力可调的假设虽然与现实不太相符，
但是它可以更好的反映系统的一些特性，因此这

里首先对ＲＣＳ推力可调的情况进行了研究．
利用式（１１）的控制指令，系统对５ｇ阶跃加

速度的响应如图４所示，图中同时给出了仅采用
气动尾舵和仅采用 ＲＣＳ时，系统的响应过程．复
合控制系统中气动舵和 ＲＣＳ的控制指令如图 ５
所示．
　　由图４可以看出各执行机构的特点，尾舵响
应较慢，具有明显的非最小相位特性，这对于拦截

弹的制导精度具有严重的影响，特别是在制导的

末段；ＲＣＳ虽然响应迅速，但是难以稳定；而复合
控制系统则是集中了两个执行机构的优点．与文
献［７］的结果进行比较，可以看出本文设计的复
合控制系统不但响应迅速、容易稳定，而且消除了

系统的非最小相位特性，有利于保证高的制导

精度．
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图４　加速度随时间的响应

　　图５中两个执行机构的转角可以更好的说明
这一问题．ＲＣＳ初始值较大，用于快速响应制导指
令，这就是图４中复合控制与仅采用 ＲＣＳ的响应
曲线在初始段接近重合的原因，而当系统接近稳定

时，ＲＣＳ的值也趋近于零，这也符合拦截弹ＲＣＳ燃
料受限应尽量节省的规则．尾舵的初始值与 ＲＣＳ
的方向相同，主要用于提供系统的阻尼，而当系统

稳定时则主要用于提供弹体稳定所需的力矩．由此
也说明：复合控制系统的最优指令分配并不是各个

执行机构指令最优的简单叠加，而本文设计的复合

控制系统可以实现控制指令在执行机构之间的最

优配置，而且可以充分发挥它们各自的特点．
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图５　复合控制系统执行机构转角随时间的变化

４２　ＲＣＳ推力不可调
当ＲＣＳ推力不可调时，利用式（１２）作为ＲＣＳ

的开关面，所得到的σ值及ＲＣＳ控制指令分别如
图６和７所示．加速度随时间的响应曲线与图４
所示近似，只是因为ＲＣＳ控制指令快速变化而增
加了一些抖振，此处不再给出．
　　ＲＣＳ的初始值为１，用于快速响应控制指令，
这与图４的指令特点是相符的，而当系统趋向于
稳定时，在正负之间发生频繁变换．产生这种现象
的原因一方面与滑模控制理论的特点有关，一方

面也是因为δｊ的缘故．由图５可以看出虽然δｊ最
终趋近于零，但是并不为零，因此 ＲＣＳ仍要输出
一定的指令，而 ＲＣＳ的推力不可调，故造成滑模
面σ在正负之间频繁变换．要使ＲＣＳ的最终指令
为零，可以从 ＬＱＲ控制系统的设计入手，在设计
过程中加入ＲＣＳ的稳态值以及最大值的限制，也

可以借助虚拟力与力矩的概念进行设计，这将留

在以后讨论．此外，对于具有开关推力特性的
ＲＣＳ，可以借助脉冲调频调宽技术将连续信号转
化为离散脉冲，便于实际执行机构执行．
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图７　ＲＣＳ控制指令

５　结　论
本文根据直接力／气动力复合执行机构在时

间尺度上的差别，采用奇异摄动法将控制系统分

为快、慢两个环节．利用 Ｒａｙｔｈｅｏｎ的四环控制结
构和线性最优调节器设计了慢环节的控制律，得

到气动舵的线性控制律，并根据奇异摄动法与滑

模控制理论之间的关系得到了 ＲＣＳ的线性开关
面．仿真结果表明，本文设计的控制系统能够有效
地实现控制指令在复合控制机构之间的分配，充

分发挥各执行机构的特点，不但提高了系统响应

速度，消除了最小相位特性，而且保证了系统的稳

定性，有利于实际工程实现．
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