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寄生回路稳定性分析及制导控制相关设计方法研究

谭世川１，朱学平２，杨　军２
（１．电子信息控制重点实验室，成都　６１００３６；２．西北工业大学 航天学院，西安　７１００７２）

摘要：针对雷达制导系统由于隔离度及天线罩折射率导致的高空、低动压条件下寄生回路稳定性低的问题，提出了一种制导控制相

关设计方法；首先建立了某型主动雷达制导地空导弹寄生回路线性化数学模型并分析了其稳定性；其次，提出了一种制导控制相关设计

方法，即在法向过载控制系统设计时考虑寄生回路的影响；仿真结果表明基于制导控制相关设计方法得到法向过载控制系统可以大大提

高寄生回路的稳定性，降低了制导系统对天线罩折射率的要求。

关键词：寄生回路；天线罩折射率；隔离度；制导控制相关设计
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０　引言

对于雷达导引头，隔离度及天线罩折射率均是重要指标。

隔离度反映了导引头隔离弹体扰动的能力，直接影响导弹的制

导精度。从射频能量的传输效率考虑，雷达天线前面不应该有

任何遮挡物。然而，为避免雷达天线系统在恶劣的环境条件下

遭受损失，通常在天线的前面安装一塑料或者陶瓷天线罩。无

线电波穿过天线罩到达接收机要经过不同的介质，引起无线电

波的折射，影响天线光轴的指向，即出现瞄准误差。随着对导

弹制导精度要求的提高，导引头隔离度及天线罩折射率已经成

为影响雷达制导系统稳定性及制导精度的重要因素［１］。

由于瞄准误差及弹体扰动不完全隔离的影响，导引头输出

的目标视线角速度中含有弹体扰动引起的分量，从而在制导大

回路中形成寄生回路。当弹目相对距离较远时，制导回路的稳

定性主要由寄生回路的稳定性决定。因此，保证寄生回路的稳

定性至关重要。

美国学者Ｎｅｓｌｉｎｅ
［２４］等和英国的 Ｇａｒｎｅｌｌ

［４］提出了天线罩

折射率寄生回路的稳定性问题后，便有学者围绕天线罩折射率

寄生回路的问题展开了研究，但对隔离度引起的寄生回路问题

鲜有学者进行研究讨论。此外，相关研究工作大多局限在寄生

回路稳定性分析层面，如何通过制导控制系统设计降低对天线

罩折射率的影响鲜有研究。

本文首先分析了某型主动雷达制导地空导弹高空、低动压

条件下寄生回路的稳定性；提出了一种制导控制相关设计方

法，降低了制导系统对天线罩折射率的灵敏度。

１　寄生回路数学模型

制导回路线性化模型如图１所示。

图１　制导回路线性化数学模型框图

图中，犪狋、犪犿 分别为目标和导弹加速度；犞犮 为接近速度；

狋犵狅为剩余时间；狇为目标视线角；狇犮 为导引头输出的目标视线

角速度；犪犮 为目标加速度指令；ω狕 为弹体俯仰角速度；犜１犱为

气动力时间常数，犞犿 为导弹飞行速度。

从制导回路来看，寄生回路产生的过程为：弹体与导引头

的相对运动引起导引头指向改变，从而造成导引头输出的目标

视线角速度中含有弹体扰动引起的分量。目标视线角速度经过

制导滤波器，然后根据相应的制导律生成过载指令给自动驾驶

仪，弹上控制机构改变弹体姿态，从而产生弹体的运动 （弹体

姿态角速度），该运动又会引起导引头输出的目标视线角速度



　　 计算机测量与控制　 第２４


卷·１５０　　 ·

中含有弹体扰动引起的分量，这样就形成了一个寄生回路。寄

生回路是制导回路的一个内回路，寄生回路的稳定性会影响制

导回路的稳定性，从而影响导弹的制导精度。

１１　主动雷达导引头数学模型

由于天线罩折射率的影响，主动雷达导引头天线的指向与

目标的真实位置之间存在瞄准误差，其角度关系如图２所示。

图２　主动雷达导引头角度关系

图中，犗犗′为惯性空间基准线；犗犡１ 为弹体纵轴；为弹

体俯仰角；φ为视线和弹轴间夹角；狇为真实视线角；狇
为导

引头测得的视线角；ε为由于天线罩折射率引起的折射误差。

假定天线罩折射率犃为一常值，即

犃＝
犱ε
犱φ

（１）

　　考虑天线罩折射率的主动雷达导引头功能模型如图３

所示。

图３　主动雷达导引头功能模型

图中，犓为导引头跟踪回路增益；犓犛犔为导引头稳定回路

开环截止频率；τ为失调角测角延时；犜为失调角测角周期。

１２　制导滤波器及制导律

制导滤波器采用一阶惯性环节滤波器：

犌犳（狊）＝
珔狇犮犳（狊）

珔狇犮（狊）
＝

１

犜犳狊＋１
（２）

式中，犜犳 为制导滤波器时间常数，珔狇犮犳为目标视线角速度滤

波值。

制导律采用广义比例导引律，形式为：

狀狔犮 ＝
犖 珚犚 珔狇犮犳
犵

（３）

式中，犖 为导引律系数；珚犚 为弹目接近速度；狀狔犮为法向过载

指令。

１３　法向过载控制系统线性化数学模型

法向过载控制系统的形式如图４所示。角速度反馈和伪攻

角反馈实现对弹体的复合增稳；法向过载控制回路采用积分控

制，实现对法向过载的精确控制。

图４　法向过载飞行控制系统结构框图

推导出法向过载控制系统的闭环传递函数为：

狀狔（狊）

狀狔犮（狊）
＝

－犓ω犓狀犓
狀
α犪３

狊３＋（犪１＋犪４－犓ω犪３）狊
２
＋（犪２＋

犪１犪４－犓ω犪３犪４－犓ω犓α犪３）狊－犓ω犓狀犓
狀
α犪３

（４）

２　寄生回路稳定性分析

寄生回路稳定性分析的条件为：

１）高空、低动压条件，气动力时间常数为６．５ｓ；

２）制导滤波器时间常数为０．２ｓ；

３）比例导引律系数为３；

４）天线罩折射率为－０．０５°／°～０．０５°／°；

５）导引头隔离度为３％、５％ （５Ｈｚ正弦弹体扰动）。

主动雷达导引头隔离度及天线罩折射率取不同值时，寄生

回路稳定裕度如表１所示。

表１　不同隔离度及天线罩折射率条件下寄生回路稳定裕度（ｄＢ）

　 　　　天线罩折射率

隔离度　　　　
－０．０５ －０．０３ ０ ０．０３ ０．０５

３％ ０．８０６ ５．２６ １６．４ １１．４ ７．３１

５％ ０．９９１ ５．５３ １１ ８．６４ ６．３４

由寄生回路稳定性分析可以得出如下结论：

１）导引头隔离度为３％和５％ （５Ｈｚ正弦弹体扰动）时，

寄生回路稳定性基本相当；

２）天线罩折射率为－０．０５时，寄生回路处于临界稳定状

态；天线罩折射率为－０．０３时，寄生回路稳定裕度偏低。

为了提高高空低动压条件下寄生回路的稳定性，降低制导

系统对天线罩折射率的要求，本文提出了一种制导控制相关设

计方法。

３　制导控制相关设计方法

由寄生回路稳定性分析结果可知，天线罩折射率是影响高

空、低动压条件下雷达制导系统寄生回路稳定性的主要因素。建

立主动雷达导引头简化数学模型如图５所示，推导天线罩折射率

对制导控制系统的影响，以此为基础开展制导控制相关设计。

由图２中真目标与虚目标的几何关系可知：

狇
 ＝狇＋ε（φ） （５）

　　真实视线由于天线罩引起的折射误差ε而发生偏差，折射

误差ε取决于视线和弹轴间的夹角φ。

对式 （５）微分，得到：

珔狇
 ＝珔狇＋

犱ε
犱φ
珔φ （６）

　　又由图２中几何关系知：
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图５　主动雷达导引头简化数学模型

φ＝狇－ （７）

　　对式 （７）微分，得到：

珔φ＝珔狇－ω狕 （８）

　　将式 （８）带入式 （６），得到：

珔狇
 ＝珔狇 １＋

犱ε
犱（ ）φ －

犱ε
犱φ
ω狕 （９）

　　将式 （９）带入式 （３），得到：

狀狔犮 ＝
犖 犚

犵
狇 １＋

犱ε（ ）犱
－
犖 犚

犵

犱ε
犱
ω狕 ＝狀狔犮－犳ω狕（１０）

式中，ｎｙｃ为导弹的真实过载指令；狀狔犮＝
犖 珚犚

犵
珔狇 １＋

犱ε
犱（ ）φ ≈

犖 珚犚

犵
珔狇；犳＝

犖 珚犚
犱ε
犱φ

犵
，犳为天线罩误差项的幅值。

由式 （１０）可以看出，天线罩折射率的影响有二，一是影

响导航比，二是产生了寄生回路耦合。假设弹目接近速度和天

线罩折射率犱ε
犱φ
均为常数，则天线罩误差项的幅值也是常数。

由于寄生回路的影响，实际的过载指令应为：

狀狔犮
 ＝狀狔犮－犳ω狕 （１１）

　　考虑寄生回路影响的法向过载控制系统如图６所示。

图６　考虑寄生回路影响的法向过载控制系统结构框图

推导出考虑寄生回路影响的法向过载控制系统的闭环传递

函数为：

狀狔（狊）

狀狔犮（狊）
＝

－犓ω犓狀犓
狀
α犪３

狊３＋（犪１＋犪４－犓ω犪３）狊
２
＋（犪２＋犪１犪４－犓ω犪３犪４－

犓ω犓α犪３－犳犓ω犓狀犪３）狊－犓ω犓狀犓
狀
α犪３－犳犓ω犓狀犪３犪４

（１２）

给出一组理想闭环极点，理想极点所对应的特征多项式为：

ｄｅｔ（狊）＝ （犜０狊＋１）
狊２

ω
２
０

＋
２ξ０

ω０
狊＋（ ）１ ＝

犜０

ω
２
０

（狊３＋狉２狊
２
＋狉１狊＋狉０）

（１３）

　　利用极点配置方法，得到考虑寄生回路影响时法向过载控

制系统的控制增益为：

犓ω ＝－
１

犪３
（狉２－犪１－犪４）

犓α ＝－
１

犓ω犪３
（狉１－犪２－犪１犪４＋犓ω犪３犪４＋犓ω犓狀犪３犳）

犓狀 ＝－
狉０

犓ω犪３（犓
狀
α＋犪４犳

烅

烄

烆 ）

（１４）

　　设计时
ｄε
ｄφ
取天线罩折射率负的边界值。

４　仿真分析

寄生回路稳定性分析的条件为：

１）高空、低动压条件，气动力时间常数为６．５ｓ；

２）制导滤波器时间常数为０．２ｓ；

３）比例导引律系数为３；

４）天线罩折射率为－０．０５°／°～０．０５°／°；

５）导引头隔离度为３％ （５Ｈｚ正弦弹体扰动）。

利用基于制导控制相关设计方法得到的法向过载飞行控制

系统，对寄生回路稳定性进行分析，得到不同天线罩折射率条

件下寄生回路稳定裕度如表２所示。

由仿真结果可知，采用制导控制系统相关设计方法完成法

向过载控制系统的设计，即在法向过载控制系统设计时考虑寄

生回路的影响，天线罩折射率为－０．０５～０．０５时寄生回路的

稳定裕度得到了很大提高。

表２　不同天线罩折射率条件下寄生回路稳定裕度 （ｄＢ）

天线罩折射率 －０．０５ －０．０３ ０ ０．０３ ０．０５

不考虑寄生回路时设计的

法向过载控制系统
０．８０６ ５．２６ １６．４ １１．４ ７．３１

考虑寄生回路时设计的

法向过载控制系统
６．３７ １０．８ １９．３ １６．４ １３．５

５　结论

本文建立了某型主动雷达制导地空导弹寄生回路线性化数

学模型；由寄生回路稳定性分析可知，在高空、低动压条件下

天线罩折射率为－０．０５时，寄生回路处于临界稳定状态；天

线罩折射率为－０．０３时，寄生回路稳定裕度偏低。为了提高

高空、低动压条件下寄生回路的稳定性，降低制导系统对天线

罩折射率的要求，本文提出了一种制导控制相关设计方法，即

在法向过载控制系统设计时考虑寄生回路的影响；仿真结果表

明，基于制导控制相关设计方法得到法向过载控制系统可以大

大提高寄生回路的稳定性。

本文是在天线罩线性瞄准误差模型上展开研究的，而工程

实际中，天线罩瞄准误差是非线性的，针对这一问题还有待进

一步研究。
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