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摘　 要：提出了一种具有鸭舵 ／尾舵多操纵面的导弹复合控制方法。 首先建立了导弹的数学模型并进

行了小扰动线性化，构建了鸭舵 ／尾舵复合控制系统，基于序列二次规划法设计了鸭舵 ／尾舵复合分配

策略，并在 Ｍａｔｌａｂ ／ Ｓｉｍｕｌｉｎｋ平台上进行了仿真验证。 仿真结果表明，设计的鸭舵 ／尾舵复合控制系统

不仅具有良好的动态性能和稳态性能，还能够在减小阻力的同时确保导弹从低空低速到高空高速都

具备高机动能力，证明了新算法具有较高的可信性和实用性。
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　 　 未来武器高空高速的发展趋势对防空系统提出

了更严峻的挑战，需要防空导弹从地面发射至 ２０ ～
３０ ｋｍ的高空对目标进行拦截防御。 但随着高度的

提升，特别是 ２０ ｋｍ 以上，空气变得非常稀薄，导弹

的气动舵效将会大幅下降，无法提供拦截所需的机

动过载能力，从而导致防空导弹脱靶［１⁃２］。
目前国内外针对该问题的解决方案集中于增加

直接控制力，并通过直接力 ／气动力复合控制的方式

提升导弹的高空过载能力。 文献［３］将气动力作为

主要的输入，直接力作为辅助输入，复合控制采用模

糊自适应的控制方法［３］。 文献［４］将复合控制系统

分为气动力和直接力 ２ 个子系统，气动力子系统是

以过载跟踪的误差作为控制变量，直接力子系统是

以过载跟踪误差及跟踪误差的变化率作为控制变

量［４］。 文献［５］采用了先进行气动力回路设计，再
进行直接力回路设计的控制方案。 气动力控制部分

采用滑模变结构控制方法，直接力控制部分采用反

步法求解［５］。 研究成果表明，导弹过载响应的上升

时间比单纯依靠气动力控制的响应时间下降一个数

量级，能够在很大程度上提高导弹的控制系统的

性能。

但从另一方面来考虑，气动力 ／直接力复合控制

的代价是要在导弹上增加新的能源。 如此，不仅增

加全弹重量，挤压有效载荷空间，还会极大地提升导

弹成本［６⁃７］。 为此，本文提出了一种具有鸭舵 ／尾舵

多操纵面的导弹复合控制方法。 通过增加一组鸭

舵，以提升导弹在高空飞行时的可用过载。 该方案

的优点在于鸭舵的控制效率高，铰链力矩小，能降低

导弹跨声速飞行时过大的静稳定性，因此适用于跨

空域、跨速域飞行的进攻或拦截武器。
本文拟基于导弹的小扰动线性化模型，构建鸭

舵 ／尾舵复合控制系统，并采用序列二次规划法设计

鸭舵 ／尾舵的复合分配策略，以保证导弹舵面效率最

大化，从而满足跨空域、跨速域飞行的机动过载

需求。

１　 导弹数学模型

１．１　 运动模型

本文研究的导弹气动外形如图 １ 所示，导弹采

用轴对称外形，有 ４ 片鸭舵和 ４ 片尾舵。 俯仰通道

和偏航通道采用鸭舵、尾舵联合控制，滚转通道采用
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尾舵控制。 由于俯仰通道与偏航通道完全对称，因
此本文仅在纵向平面进行建模和设计工作。

图 １　 导弹气动外形

为简化弹体动力学模型，把导弹视为刚体，暂时

忽略地球自转的影响。 导弹纵向平面的数学模型

如下：
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（１）

式中， ωｚ 为俯仰角速度，Ｍｚ 为俯仰力矩，Ｊｚ 为俯仰方

向的转动惯量，ｘ，ｙ 为发射系坐标点，Ｖ 为飞行速度，
θ 为弹道倾角，ϑ 为俯仰角，α 为攻角。
１．２　 线性化模型

对导弹数学模型进行小扰动线性化，简化条

件为：
１） 采用系数冻结法，即取弹道上某一时刻 ｔ，飞

行速度 Ｖ、高度 Ｈ、推力 Ｐ、质量 ｍ、转动惯量 Ｊｚ 均

不变；
２） 攻角 α 为小量，即 ｓｉｎα≈ α，ｃｏｓα≈ １。
由此，导弹动力学模型可线性化为

α̇ ＝ ωｚ －
ｑＳＣα

Ｌ

ｍＶ
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ｑＳＣδＴ
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Ｍωｚ

ｚ

Ｊｚ
ωｚ ＋
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（２）

式中，导弹俯仰通道的空气动力阻尼系数 ａ１ ＝
－ Ｍωｚ

ｚ ／ Ｊｚ，导弹的静稳定动力系数 ａ２ ＝ － Ｍα
ｚ ／ Ｊｚ，导弹

的俯仰通道尾舵舵效率系数 ａ３Ｔ ＝ － ＭδＴ
ｚ ／ Ｊｚ，导弹俯

仰通道的鸭舵舵效率系数 ａ３Ｃ ＝ － Ｍδｃ
ｚ ／ Ｊｚ，俯仰通道

切线转动的角速度增量 ａ４ ＝ ｑＳＣα
Ｌ ／ ｍＶ，俯仰通道尾

舵舵面动力系数 ａ５Ｔ ＝ ｑＳＣδＴ
Ｌ ／ ｍＶ，俯仰通道鸭舵舵面

动力系数 ａ５Ｃ ＝ ｑＳＣδｃ
Ｌ ／ ｍＶ。

导弹纵向通道小扰动线性化模型为

Δϑ̈ ＋ ａ１Δϑ̇ ＋ ａ２Δα ＝ － ａ３ＴΔδＴ － ａ３ＣΔδｃ
Δθ̇ － ａ４Δα ＝ ａ５ＴΔδＴ ＋ ａ５ＣΔδｃ
Δϑ ＝ Δθ ＋ Δα
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ｇ
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　 　 选取尾舵偏角 δＴ 和鸭舵偏角 δｃ 为输入，α 和 ωｚ

为状态变量，ｎｙ 和 ωｚ 为输出量，可得导弹纵向状态

空间的简化形式
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２　 鸭舵 ／尾舵复合控制系统

导弹鸭舵 ／尾舵复合控制系统结构如图 ２所示：

图 ２　 鸭舵 ／尾舵复合控制系统结构

导弹纵向通道传递函数为

ωｚ（ ｓ）
δｚ（ ｓ）

＝ －
ａ３（ ｓ ＋ ａ４）

ｓ２ ＋ （ａ１ ＋ ａ４） ｓ ＋ ａ２ ＋ ａ１ａ４
（５）

式中， ａ３ ＝ ａ３Ｔ － ａ３Ｃ ，过载回路闭环传递函数为

ｎｙ（ ｓ）
ｎｙｃ（ ｓ）

＝ Ｂ
ｓ３ ＋ Ａ１ｓ２ ＋ Ａ２ｓ ＋ Ａ３

（６）

式中

Ｂ ＝－ ａ３ａ４ＫωＫαＫｎｙＶ ／ ｇ
Ａ１ ＝ ａ１ ＋ ａ４ － Ｋωａ３
Ａ２ ＝ ａ２ ＋ ａ１ａ４ － Ｋωａ３ａ４ － ＫαＫωａ３
Ａ３ ＝ － ａ３ａ４ＫωＫαＫｎｙＶ ／ ｇ

　 　 采用极点配置方法求取反馈控制增益 Ｋω，Ｋα 和

·３６９·
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Ｋｎｙ ，理想极点所对应的特征多项式为

ｄｅｔ（ ｓ） ＝ （Ｔ０ｓ ＋ １）（ ｓ２ ＋ ２ξωｄｓ ＋ ω２ｄ） （７）
式中， ξ 和 ωｄ 分别表征了理想极点所对应的阻尼比

和频率。
将（６）式和（７）式中的系数对应相等，可得控制

器参数设计关系式

Ｋω ＝ －
２ξωｄＴ０ ＋ １
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－ ａ１ － ａ４
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（８）
俯仰通道舵指令为

δｚｃ ＝ Ｋω Ｋα

Ｋｎｙ

ｓ
（ｎｙｃ － ｎｙ） － α
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其分配策略为

δｚＴ ＝ Ｋｚ１δｚｃ
δｚＣ ＝ － Ｋｚ２δｚｃ
Ｋｚ１ ＋ Ｋｚ２ ＝ ２
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（９）

　 　 本文采用序列二次规划法对鸭舵 ／尾舵分配系

数进行优化设计，使导弹阻力最小化的同时尽可能

增大舵效，以减小导弹在高空的过载损耗

ｍｉｎｆ（Ｋｚ１，Ｋｚ２） ＝ （ ｜ ＣδｚＴ
Ｄ ｜ ＋ ｜ １ ／ ｍδｚＴ

ｚ ｜ ）Ｋ２ｚ１ ＋

　 （ ｜ ＣδｚＣ
Ｄ ｜ ＋ ｜ １ ／ ｍδｚＣ

ｚ ｜ ）Ｋ２ｚ２
Ｋｚ１ ＋ Ｋｚ２ ＝ ２
Ｋｚ１ ≥ ０
Ｋｚ２ ≥ ０
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（１０）

３　 基于序列二次规划法的鸭舵 ／尾舵
分配策略

一般非线性约束的数学规划问题是［８－９］

ｍｉｎｆ（Ｘ）
ｓ．ｔ．ｇｕ（Ｘ） ≤ ０　 （ｕ ＝ １，２，…，ｐ）
　 　 ｈｖ（Ｘ） ＝ ０　 （ｖ ＝ １，２，…，ｍ） （１１）

式中， Ｘ ∈ Ｒｎ 是决策变量，ｆ（Ｘ） 是目标函数，
ｇｕ（Ｘ），ｈｖ（Ｘ） 分别是不等式约束函数和等式约束

函数。
利用泰勒展开把非线性约束问题（１１） 式的目

标函数在迭代点 Ｘｋ 简化成二次函数，把约束函数简

化成线性函数后得到的就是如下的二次规划问题

ｍｉｎｆ（Ｘ） ＝ １
２
［Ｘ － Ｘｋ］ Ｔ∇２ ｆ（Ｘｋ）［Ｘ － Ｘｋ］ ＋

　 ∇ｆ（Ｘｋ） Ｔ［Ｘ － Ｘｋ］
ｓ．ｔ．∇ｇｕ（Ｘｋ） Ｔ［Ｘ － Ｘｋ］ ＋

　 ｇｕ（Ｘｋ） ≤ ０ （ｕ ＝ １，２，…，ｐ）

　 ∇ｈｖ（Ｘｋ） Ｔ［Ｘ － Ｘｋ］ ＋

　 ｈｖ（Ｘｋ） ＝ ０ （ｖ ＝ １，２，…，ｍ） （１２）
　 　 此问题是原约束最优化问题的近似问题，但其

解不一定是原问题的可行点。 为此，令 Ｓ ＝ Ｘ － Ｘｋ，
将上述二次规划问题变成关于变量 Ｓ 的问题，即

ｍｉｎｆ（Ｘ） ＝ １
２
ＳＴ∇２ ｆ（Ｘｋ）Ｓ ＋ ∇ｆ（Ｘｋ） ＴＳ

ｓ．ｔ．∇ｇｕ（Ｘｋ） ＴＳ ＋ ｇｕ（Ｘｋ） ≤ ０ （ｕ ＝ １，２，…，ｐ）

　 　 ∇ｈｖ（Ｘｋ） ＴＳ ＋ ｈｖ（Ｘｋ） ＝ ０ （ｖ ＝ １，２，…，ｍ）
（１３）

令

Ｈ ＝ ∇２ ｆ（Ｘｋ）
Ｃ ＝ ∇ｆ（Ｘｋ）
Ａｅｑ ＝ ［∇ｈ１（Ｘｋ），∇ｈ２（Ｘｋ），…，∇ｈｍ（Ｘｋ）］ Ｔ

Ａ ＝ ［∇ｇ１（Ｘｋ），∇ｇ２（Ｘｋ），…，∇ｇｐ（Ｘｋ）］ Ｔ

Ｂｅｑ ＝ ［ｈ１（Ｘｋ），ｈ２（Ｘｋ），…，ｈｍ（Ｘｋ）］ Ｔ

Ｂ ＝ ［ｇ１（Ｘｋ），ｇ２（Ｘｋ），…，ｇｐ（Ｘｋ）］ Ｔ
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（１４）
将（１３）式变成二次规划问题的一般形式，即

ｍｉｎ １
２
ＳＴＨＳ ＋ ＣＴＳ

ｓ．ｔ．ＡＳ≤ Ｂ
ＡｅｑＳ ＝ Ｂｅｑ （１５）

　 　 求解此二次规划问题，将其最优解 Ｓ∗ 作为原

问题的下一个搜索方向 Ｓｋ，并在该方向上进行原约

束问题目标函数的约束一维搜索，即可得到原约束

问题的一个近似解 Ｘｋ＋１，反复迭代该过程，直至求得

最优解。
针对（１０） 式所描述的二次规划问题，在各参数

特征点（Ｈ，Ｍａ，α），采用序列二次规划法对分配系

数进行优化设计，具体流程为：
１） 给定初值 Ｓ０ ＝ （Ｋｚ１，Ｋｚ２）；
２） 求解（１０） 式所描述的二次规划子问题，确

定搜索方向 ｄｋ；

·４６９·
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３） 令 Ｓｋ＋１ ＝ Ｓｋ ＋ ｄｋ，判断 Ｓｋ＋１ 是否满足收敛条

件。 若满足，则取最优解为 Ｓ∗ ＝ Ｓｋ＋１，停止计算；否
则返回 ２） 继续迭代。

得到各参数特征点的最优解后，利用增益调度

技术构建全飞行包线内的鸭舵 ／尾舵复合分配策略

Ｋｚ１ ＝ ｆ１（Ｈ，Ｍａ，α）
Ｋｚ２ ＝ ｆ２（Ｈ，Ｍａ，α）{ （１６）

４　 仿真验证

为验证本文所设计控制方法的有效性，构建以

下仿真场景：导弹以 ７０°俯仰角从地面发射，加速爬

升至 ３０ ｋｍ高度后定高巡航。 仿真环境为 Ｍａｔｌａｂ ／
Ｓｉｍｕｌｉｎｋ，仿真步长为 ０．００１ ｓ。 仿真结果如图 ３ ～ ８
所示：

　 　 　 　 　 　 图 ３　 高度变化曲线　 　 　 　 　 　 　 　 图 ４　 攻角变化曲线 图 ５　 法向过载变化曲线

　 　 从图 ３可以看出，导弹从地面发射后进行稳步

爬升，在 ３０ ｋｍ处能够迅速转平后进行定高巡航，几
乎没有超调量。 而从图 ４可以看出，在高度转平时，
攻角仅进行了一次半的大幅抖动后便迅速衰减，实
现飞行姿态的稳定控制。 这些都证明了控制系统具

有良好的动态性能和稳态性能。
从图 ５可以看出，在高度转平过程中，鸭舵 ／尾

舵复合控制系统能够提供将近 ８ｇ 的瞬时过载，证明

导弹即使在高空仍具备一定的机动能力。
从图 ６可以看出，由于增加了一组鸭舵，在实现

高空大过载机动时，鸭舵 ／尾舵系统的满偏时间非常

短，并未导致控制系统发散。 这证明增加鸭舵系统

能够有效解决导弹在高空飞行时气动舵效不足导致

的持续满偏问题。
从图 ７可以看出，在导弹低空飞行时，由于空气

密度较大，尾舵舵效高，因此规划的尾舵分配系数也

较大。 飞行至 １５ ｋｍ左右时，随着空气密度减小，鸭
舵舵效逐渐升高至与尾舵舵效相近，因此尾舵的分

配系数逐渐减小至 １ 附近。 随着高度的继续升高，
鸭舵舵效较大，因此尾舵分配系数小于 １。 这证明

了本文序列二次规划的结果符合客观规律，具有很

高的可信性。

　 　 图 ６　 鸭舵 ／尾舵舵偏角变化曲线　 　 　 　 　 图 ７　 尾舵分配系数变化曲线 图 ８　 阻力变化曲线
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　 　 从图 ８可以看出，与工程上一般采用的 １ ∶ １ 分

配方式相比，本文采用序列二次规划法对舵指令进

行优化分配后，能够有效减小导弹做机动过载时的

阻力。 这证明了本文设计的分配策略非常有效。

５　 结　 论

本文提出了具有鸭舵 ／尾舵多操纵面的导弹复

合控制方法，并基于序列二次规划法设计了鸭舵 ／尾
舵复合分配策略。 通过仿真验证，证明了本文所设

计的复合控制系统不但具有良好的动态特性和稳态

特性，还能够保证导弹从低空低速到高空高速都具

备高机动能力，同时也能够有效减小导弹做机动过

载时的能量损耗。 本文的研究为防空导弹的发展提

出了一个新的方向，具有较高的应用价值和工程

意义。
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