
第 29卷 第 7期
Vol. 29 No. 7

控 制 与 决 策
Control and Decision

2014年 7月
Jul. 2014

适用于制导控制一体化的模糊滑模方法

文章编号: 1001-0920 (2014) 07-1321-04 DOI: 10.13195/j.kzyjc.2013.0279

赵国荣, 冯淞琪
(海军航空工程学院控制工程系，山东烟台 264001)

摘 要: 为了提高打击大机动目标命中率、机动性和燃油利用率,设计一种适用于制导控制一体化的模糊滑模方法.

建立拦截导弹制导控制一体化模型,选取零控脱靶量作为滑模面,将制导律嵌入控制器的设计中,并将运动学关系与

动力学特性有机融合.在滑模控制器中加入模糊环节,有效克服了滑模方法的抖振问题.目标蛇形机动的弹道仿真结

果表明,所提出方法可以有效提高系统各方面的性能.
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Abstract: In order to improve the hit rate, flexibility and fuel efficiency of intercepting large maneuvering target, a fuzzy

sliding mode method for integrated guidance and control system is designed. Then integrative model of missile interceptors is

built, ZEM(zero effort miss) is chosen as sliding mode surface, and the controller is integrated with the guidance law, merging

kinematics and dynamics. For avoiding the chattering problem, fuzzy link is added in the sliding mode. Finally, trajectory

simulation are carried out when the target has snake maneuver, and simulation results show the method can improve several

system performances.
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0 引引引 言言言

传统的拦截导弹设计方法大多将制导系统与控

制系统分开设计,然后对二者进行修正设计,这样难

以考虑各子系统之间的耦合.在导弹运行中段, 分开

设计的方法是有效的, 但临近拦截末端时, 弹目关系

剧烈变化,控制系统难以满足制导系统的快速响应要

求. 与此同时,随着目标速度和机动性的提高,分开的

设计方法越来越容易导致系统的不稳定和较大的脱

靶量[1-5].

制导控制一体化将制导系统与控制系统作为一

个大环节设计,利用目标状态信息的输入, 直接输出

对执行机构的控制指令. 这样可以完全引入导弹的动

力学环节,自动补偿制导系统与控制系统之间的耦合,

推迟甚至消除拦截制导末端的固有不稳定性. 滑模控

制具有快速响应、对参数变化和扰动不敏感、物理实

现简单等优点[6],而且在滑模切换面上设计制导律可

以有机地将制导系统与控制系统结合起来,提高系统

的动态性能. Shima等[7]选择零控脱靶量作为滑动模

态, 简化了制导控制一体化设计,但难以理想地解决

抖振问题. Idan等[8]等采用双滑模变结构理论, 选择

零控脱靶量为第 1个模态, 使脱靶量趋于零; 基于控

制参数选择第 2个模态, 为导弹提供阻尼响应, 提高

导弹动态性能, 但存在设计过程复杂, 第 2模态的选

择难以实现等问题.

为了简化系统设计,克服滑模变结构控制的抖振

问题,本文利用模糊方法, 对滑模控制器参数进行预

测,提出模糊滑模方法 (FSMM),实现控制器参数的实

时调整. 相对于传统的滑模方法 (SMM),在稳定性与

机动性上达到更加完善的平衡,显著提高了系统的动

态性能.通过仿真验证了所设计方法的有效性和优点.
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1 制制制导导导控控控制制制一一一体体体化化化模模模型型型

导弹与目标在俯仰平面相对运动关系如图 1所

示. 图 1中, 𝑀、𝑇 分别为导弹和目标; 𝑉、𝑎、𝛾和𝜆分

别为速度、加速度、侧滑角和视线角; 𝑟为弹目距离;

𝑧为导弹与目标之间的相对位移; 𝑎𝑀𝑁和 𝑎𝑇𝑁分别为

导弹、目标垂直于弹目连线上的加速度.从而得到运

动方程

𝑟̇ = 𝑉𝑟, (1)

𝜆̇ = 𝑉𝜆/𝑟, (2)

𝑉𝑟 = −𝑉𝑀 cos(𝛾𝑀 − 𝜆)− 𝑉𝑇 cos(𝛾𝑇 + 𝜆), (3)

𝑉𝜆 = −𝑉𝑀 cos(𝛾𝑀 − 𝜆) + 𝑉𝑇 cos(𝛾𝑇 + 𝜆), (4)

其中剩余时间为

𝑡go = −𝑟/𝑉𝑟. (5)
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图 1 导弹与目标的相对运动学关系

图 2为导弹的动力学特性, 𝑋𝑏𝑟 − 𝑀 − 𝑍𝑏𝑟为弹

体坐标系, 𝑋𝑏𝑓 − 𝑀 − 𝑍𝑏𝑓为惯性坐标系, 𝛼和 𝜃分别

为导弹的攻角和俯仰角,有

𝜃 = 𝛼+ 𝛾𝑀 . (6)
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图 2 导弹的动力学特性

假设推力不变,导弹动力学特性可以简化为⎧⎨⎩

𝛼̇ = 𝑞 − 𝐿(𝛼, 𝛿)/(𝑚𝑉𝑀 ),

𝑞 = 𝑀(𝛼, 𝑞, 𝛿)/𝐼,

𝜃 = 𝑞,

𝛿̇ = (𝛿𝑐 − 𝛿)/𝜏𝑠.

(7)

其中: 𝑞为俯仰角速度, 𝛿为时间常数 𝜏𝑠下的舵偏角,

𝛿𝑐为舵偏控制指令, 𝑚和 𝐼分别为质量和转动惯量,

𝑀(⋅)和𝐿(⋅)为模型的参数.

对相对位移 𝑧求导,可以得到

𝑧̇ = 𝑎𝑇𝑁 − 𝑎𝑀𝑁 , (8)

𝑎𝑀𝑁 = (𝐿𝛼𝛼+ 𝐿𝛿𝛿) cos(𝛾𝑀0 − 𝜆0), (9)

其中 𝛾𝑀0和𝜆0分别为初始侧滑角和初始视线角. 对

时间常数 𝜏𝑇 下的 𝑎𝑇𝑁求导,得

𝑎̇𝑇𝑁 = (𝑎𝑐𝑇𝑁 − 𝑎𝑇𝑁 )/𝜏𝑇 . (10)

由以上结论,选取一体化模型的状态向量

𝑥 = [𝑧 𝑧̇ 𝑎𝑇𝑁 𝛼 𝑞 𝛿]. (11)

将式 (7)∼ (10)联立,可以得到系统模型

𝑥̇ = 𝐴𝑥+𝐵𝛿𝑐 +𝐺𝑎𝑐𝑇𝑁 . (12)

其中

𝐴 =

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

0 1 0 0 0 0

0 0 1 −𝐿𝑎𝑐 0 −𝐿𝛿𝑐

0 0 −1/𝜏𝑇 0 0 0

0 0 0 −𝐿𝑎/𝑉𝑀 1 −𝐿𝛿/𝑉𝑀

0 0 0 𝑀𝛼 𝑀𝑞 𝑀𝛿

0 0 0 0 0 −1/𝜏𝑀

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
,

𝐵 = [0 0 0 0 0 1/𝜏𝑠]
T,

𝐺 = [0 0 1/𝜏𝑇 0 0 0]T,

𝐿𝑎𝑐 = 𝐿𝑎 cos(𝛾𝑀0 − 𝜆0),

𝐿𝛿𝑐 = 𝐿𝛿 cos(𝛾𝑀0 − 𝜆0).

其中: 𝑎𝑇𝑁和 𝑎𝑐𝑇𝑁分别为垂直于视线角的目标加速度

和加速度控制指令, 𝜏𝑇 和 𝜏𝑀分别为关于目标和导弹

的时间常数.

2 零零零控控控脱脱脱靶靶靶量量量

为了克服视线角速度的设计方法在制导末端变

化剧烈、超调较大的特点,本文选取零控脱靶量作为

滑模面. 零控脱靶量是指假设导弹从当前时刻起以零

控制量为输出, 运行至脱靶时与目标的相对位置量,

其表达式定义为

𝑍
Δ
= 𝐶Φ𝑥 = 𝑧 + 𝑧̇𝑡go + 𝑎𝑇𝑁𝜏2𝑇𝜐(𝑡go/𝜏𝑇 ) + 𝐶Φ𝑥̄.

(13)

定义

𝜐(𝜍)
Δ
= exp(−𝜍) + 𝜍 − 1.

其中

𝐶 = [1 [0]1×5], Φ = exp(𝐴𝑡go),

𝑥̄ = [0 0 0 𝛼 𝑞 𝛿]T.

对 𝑧 ≃ (𝜆− 𝜆0)𝑟微分,代入式 (1)、(2)和 (5)可以

导出 𝑧 + 𝑧̇𝑡go = −𝑉𝑟𝑡
2
go𝜆̇. 代入式 (13)得到

𝑍 = −𝑉𝑟𝑡
2
go𝜆̇+ 𝑎𝑇𝑁𝜏2𝑇𝜐(𝑡go/𝜏𝑇 ) + 𝐶Φ𝑥̄. (14)

3 模模模糊糊糊滑滑滑模模模控控控制制制方方方法法法设设设计计计

3.1 利利利用用用指指指数数数趋趋趋近近近率率率的的的滑滑滑模模模控控控制制制器器器设设设计计计

取滑模函数 𝑠 = 𝑍,对式 (11)求微分,得到

𝑠̇ =

− (𝑉̇𝑟𝑡
2
go𝜆̇+ 2𝑉𝑟𝑡go𝜆̇+ 2𝑉𝑟𝑡go𝜆̈)+
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𝐶Φ′𝑥̄𝑡go + 𝐶Φ ˙̄𝑥+

[𝑎̇𝑇𝑁𝜐(𝑡go/𝜏𝑇 ) + 𝑎𝑇𝑁𝜐′(𝑡go/𝜏𝑇 )𝑡go]𝜏2𝑇 . (15)

利用运动方程 (1)∼ (5)可以得到

𝑉̇𝑟 = 𝑉 2
𝜆 /𝑟 + 𝑎𝑀 sin(𝛾𝑀 − 𝜆)+

𝑎𝑇 sin(𝛾𝑇 + 𝜆), (16)

𝑉̇𝜆 = −𝑉𝜆𝑉𝑟/𝑟 − 𝑎𝑀 cos(𝛾𝑀 − 𝜆)+

𝑎𝑇 cos(𝛾𝑇 + 𝜆), (17)

𝜆̈ = 𝑉̇𝜆/𝑟 − 𝑉𝜆𝑉𝑟/𝑟
2, (18)

𝑡go = −1 + 𝑉̇𝑟𝑟/𝑉
2
𝑟 . (19)

另外,对 𝑎𝑇𝑁 , (𝑡go/𝜏𝑇 )和Φ求导,得到

𝑎̇𝑇𝑁 = (𝑎𝑐𝑇𝑁 − 𝑎𝑇𝑁 )/𝜏𝑇 +Δ𝑎𝑇𝑁 , (20)

𝜐′(𝑡go/𝜏𝑇 ) = [𝑡go/𝜏𝑇 − 𝜐(𝑡go/𝜏𝑇 )]/𝜏𝑇 , (21)

Φ′ = 𝐴Φ. (22)

将式 (16)∼ (19)代入 (15),可得

𝑠̇ =

Φ(1,6)𝛿𝑐/𝜏𝑠 + {𝑎𝑇𝑁𝜏𝑇 [1− exp(−𝑡go/𝜏𝑇 )]−
𝑡go𝑎̄𝑀𝑁 + 𝐶Φ𝑦 + 𝑉𝜆}𝑉̇𝑟𝑟/𝑉

2
𝑟 + (𝜏𝑇𝑎

𝑐
𝑇𝑁+

𝜏2𝑇Δ𝑎𝑇𝑁 )𝜐 +Δ𝑠. (23)

其中: 𝑎̄𝑀𝑁 = −𝑦𝐺𝐶(2), 𝑦𝐺𝐶 = 𝐴𝐺𝐶 𝑥̄𝐺𝐶 , Φ(1,6)为矩

阵Φ的第 (1, 6)项,误差项为

∣𝜐(𝑡go/𝜏𝑇 )(𝜏𝑇𝑎𝑐𝑇𝑁 + 𝜏2𝑇Δ𝑎𝑇𝑁 ) +Δ𝑠∣ ⩽ Δ̄. (24)

利用指数趋近率设计滑模面

𝑠̇ = −𝜀sgn(𝑠)− 𝑘𝑠, 𝜀 > 0, 𝑘 > 0. (25)

结合式 (20)和 (22),得到控制器

𝛿𝑐 = [𝛿𝑒𝑞 − 𝑘𝑠− 𝜀sgn(𝑠)]𝜏𝑠/Φ
(1,6) − Δ̄sgn(𝑠), (26)

𝛿𝑒𝑞 = −{𝑎𝑇𝑁𝜏𝑇 [1− exp(−𝑡go/𝜏𝑇 )] + 𝑉𝜆+

𝑡go𝑎̄𝑀𝑁 + 𝐶Φ𝑦}𝑉̇𝑟𝑟/𝑉
2
𝑟 . (27)

定义Lyapunov函数

𝐿 = 𝑠2/2, (28)

𝑠𝑠̇ = −∣𝑠∣[𝜀− 𝜐(𝑡go/𝜏𝑇 )(𝜏𝑇𝑎
𝑐
𝑇𝑁+

𝜏2𝑇Δ𝑎𝑇𝑁 ) + Δ̄−Δ𝑠]− 𝑘𝑠2. (29)

显然 𝐿̇ = 𝑠𝑠̇ < 0,根据Lyapunov稳定性理论,该控制

器稳定且满足滑模面的可达性.

3.2 模模模糊糊糊规规规则则则设设设计计计

为了消除不确定项的影响,加入模糊增益Λ(𝑡)代

替 Δ̄, Λ(𝑡)作为时变函数,可以调整控制器参数,最大

程度消除系统的不稳定性. 系统模糊规则定义为

R1: If 𝑠𝑠̇ is PB Then Λ is PB,

R2: If 𝑠𝑠̇ is PM Then Λ is PM,

R3: If 𝑠𝑠̇ is ZO Then Λ is ZO,

R4: If 𝑠𝑠̇ is NM Then Λ is NM,

R5: If 𝑠𝑠̇ is NB Then Λ is NB.

得到系统的模糊输出后,对其积分为

Λ̄(𝑡) = Δ̄
w 𝑡

0
Λ(𝑡)d𝑡. (30)

用 Λ̄(𝑡)代替 Δ̄,模糊滑模控制函数为

𝛿𝑐 = [𝛿𝑥 − 𝑘𝑠− 𝜀sgn(𝑠)]𝜏𝑠/Φ
(1,6) − Λ(𝑡)sgn(𝑠). (31)

4 仿仿仿真真真分分分析析析

假设目标状态信息可以准确获得,相对于惯性坐

标系,导弹的初始坐标为 (0, 0). 目标作超声蛇形机动,

初始坐标为 (8 000 m, 0),其他系统仿真参数如下:

𝑉𝑀 = 800m/s, 𝑀𝛼 = −100 s−1,

𝑉𝑇 = 600m/s, 𝜃𝑇0 = π/3,

𝜏𝑀 = 0.05 s, 𝑀𝛿 = 80 s−1,

𝜏𝑇 = 0.2 s, 𝜃𝑀0 = π/4,

𝐿𝛼 = 1190 s−1, 𝑀𝑞 = −5 s−1,

𝑎𝑇 = 15 g, 𝐿𝛿 = 40 s−1,

𝛼0 = π/18, 𝜏𝑠 = 0.02 s.

将 FSMM与SMM进行比较, 结果如图 3∼图 9

所示.
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图 6 FSMM的控制信号
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图 7 俯仰角速度
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图 9 弹目距离

仿真结果表明: SMM和FSMM两种方法都可以

有效击中目标, 选择零控脱靶量作为滑模面可以较

好地克服拦截末端目标机动性大的问题. 相较而言,

FSMM击中目标所用的时间更短,运行轨迹也更加平

滑, 由表 2、图 5和图 6可见, FSMM提供的控制输出

在整个打击过程中,抖振远小于未使用模糊规则设计

的滑模方法, 从而在目标的不确定扰动增大时, 系统

的稳定性可以得到显著提高.

表 2 仿真结果参数

Mehtod 𝑡/s 𝑡𝑠/s miss/m 𝛿max/(
∘) 𝛿min/(

∘)

SMM 12.58 1.35 0.25 9.42 −9.61

FSMM 11.95 1.22 0.08 0.95 −0.77

5 结结结 论论论

本文利用 FSMM方法, 设计了制导控制一体化

系统,利用指数趋近率设计滑模面, 模糊规则设计控

制器参数, 得出了一种包含制导律的控制函数.仿真

结果表明, 在目标作蛇形机动的情况下, 应用 FSMM

设计的制导控制一体化系统能够有效击中目标,降低

打击时间,平滑导弹轨迹. 本文在设计系统的过程中,

没有考虑导引头的误差, 从而进一步优化算法, 在更

加贴近实际的情况下如何有效打击目标是下一步需

要研究和解决的问题.
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