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摘 要: 针对打击机动目标时带攻击角度约束的制导问题,采用扩张状态观测器和动态面控制方法设计一种考虑自

动驾驶仪动态特性的制导律.考虑期望视线角的变化率正比于未知的目标加速度,采用扩张状态观测器对未知目标

加速度进行估计.为了避免奇异问题,并克服非匹配不确定项对系统性能的影响,采用非奇异终端滑模和动态面控制

方法进行制导律设计.与传统的将目标加速度设为零的制导律相比较,仿真结果表明所提出的制导律具有良好的制

导性能.
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Abstract: Aiming at the problem of guidance law design for intercepting maneuvering targets with the impact angle

constraint, a guidance law is designed considering missile’s dynamics of the autopilot based on the extended state observer

and dynamic surface control methods. Considering that the change rate of the desired line of sight angle is proportional to the

unknown target acceleration, the extended state observer is employed to estimate the unknown target acceleration. In order

to avoid the singularity problem and eliminate the influence of mismatched uncertainties on the system performance, the

nonsingular terminal sliding mode control and dynamic surface control schemes are proposed for the guidance law design.

Compared with the traditional guidance law which simply treats the unknown target acceleration as zero, the simulation

results show that the proposed guidance law provides better interception performance.
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0 引引引 言言言

为了提高导弹打击目标的毁伤效果,有必要对导

弹提出攻击角度约束. 现有的文献关于攻击角度的定

义主要有 3种: 导弹的航迹角[1-4]、弹目视线角 (LOS

angle)[5-10]、导弹击中目标时导弹速度矢量与目标速

度矢量之间的夹角[11-17]. 文献 [11]指出,攻击角度可

表述为拦截过程中制导结束时刻导弹速度矢量与目

标速度矢量之间的夹角, 当打击固定目标时, 攻击角

即为导弹速度矢量角. 因此,为了更具有一般性,本文

研究第 3种定义方式下用于攻击机动目标的带攻击

角度约束的制导律设计问题.

文献 [11-12]提出了考虑自动驾驶仪动态特性条

件下拦截机动目标的带攻击角度约束制导律,通过零

化弹目相对法向速度,将攻击角度约束转化为视线角

约束, 并将期望的视线角视为定值,其一阶和二阶导

数均为零,但是在制导刚开始的时候难以获得导弹击

中目标时刻的目标航迹角. 文献 [13]提出了带终端攻

击角度约束的变结构制导律,通过零化弹目相对法向

速度,将攻击角度约束转化为视线角约束, 通过设计

控制律使视线角跟踪时变的期望视线角,并让视线角
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速率跟踪零. 文献 [14]提出了带末端攻击角度约束的

三维一体化制导控制律,假设目标固定, 因此由攻击

角度转换得到的期望视线角也是固定值.文献 [15]指

出,定义攻击角度为导弹击中目标时导弹速度矢量与

目标速度矢量之间的夹角,通过零化弹目相对法向速

度,将攻击角度约束转化为视线角约束, 当目标实施

机动时, 期望的视线角随时间变化, 期望视线角的变

化率正比于目标加速度.由于所设计的滑模面函数中

包含目标加速度,在计算滑模面函数时需要目标加速

度的信息,作者在进行制导律设计时假设目标加速度

为未知有界干扰, 但是在仿真部分, 没有给出如何计

算含有未知目标加速度的终端滑模面的方法. 为了解

决文献 [15]中的奇异问题, 文献 [16-17]提出了非奇

异终端滑模带攻击角度约束的制导律,文献 [16]中的

打击对象仅限于固定和匀速运动目标,文献 [17]解决

了文献 [15]的奇异问题,但依旧未给出处理未知目标

加速度的方法.

综上所述,在打击机动目标时,定义攻击角度为

导弹击中目标时导弹速度矢量与目标速度矢量之间

的夹角. 由于目标机动,目标的航迹角是随时间变化

的,通过零化弹目相对法向速度得到的期望视线角也

是变化的, 且其变化率正比于目标加速度.为了得到

给定的攻击角度,应设计制导律使得视线角跟踪上时

变的期望视线角.

为了处理未知的目标加速度,文献 [18]提出了利

用扩张状态观测器估计未知目标加速度的方法,但是

仅考虑导弹拦截目标的问题, 没有考虑终端角度约

束.另一个简单的方法是, 在设计滑模面时直接将未

知目标加速度设为零,即认为期望视线角的变化率为

零[13]. 这样做,等价于让视线角速率跟踪零,但是又要

求视线角跟踪时变的期望视线角,两者势必会对视线

角产生矛盾的要求,导致视线角对时变的期望视线角

跟踪性能不佳,从而降低了对攻击角度的获取精度.

本文采用扩张状态观测器、非奇异终端滑模控

制和动态面控制方法设计带攻击角度约束的制导律.

将未知的目标加速度扩展为新的变量,并用二阶扩张

状态观测器对其进行估计,利用估计值设计非奇异终

端滑模面. 将导弹自动驾驶仪的动态特性近似为一阶

惯性环节,为了避免求解虚拟控制量的导数过程中产

生的微分爆炸问题,采用动态面控制方法进行制导律

设计.得益于扩张状态观测器的良好估计性能,视线

角可以跟踪上时变的期望视线角,进而能够精确地获

得预先给定的攻击角度.

1 拦拦拦截截截几几几何何何

带攻击角度约束的弹目拦截问题在实际场景中

是一个三维问题.为了研究的方便,本文选择在二维

平面里研究该问题,这样做并不失一般性. 如其他的

许多制导律[19-20],通过合理的解耦将三维场景分解成

两个二维平面,可以将二维平面制导律应用于三维场

景中.假设导弹和目标均为质点, 图 1描述了导弹与

目标之间的相对几何关系,用极坐标形式表示的弹目

相对运动学方程为

𝑅̇ = 𝑣𝑡 cos(𝜙𝑡 − 𝑞)− 𝑣𝑚 cos(𝜙𝑚 − 𝑞), (1)

𝑞 =
𝑣𝑡 sin(𝜙𝑡 − 𝑞)− 𝑣𝑚 sin(𝜙𝑚 − 𝑞)

𝑅
, (2)

𝜙̇𝑚 = 𝑎𝑚/𝑣𝑚, (3)

𝜙̇𝑡 = 𝑎𝑡/𝑣𝑡. (4)

其中: 𝑞和 𝑞分别为视线角及其变化率; 𝑅和 𝑅̇分别为

弹目距离及其变化率; 𝑎𝑚和 𝑎𝑡分别为导弹和目标的

法向加速度; 𝜙𝑚和𝜙𝑡分别为导弹航迹角和目标航迹

角; 𝜙̇𝑚和 𝜙̇𝑡分别为导弹航迹角和目标航迹角的变化

率; 𝑣𝑚和 𝑣𝑡分别为导弹和目标的速度, 假设其为常

值.
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图 1 弹目拦截几何

定义以下两个变量:

𝑣𝑅 = 𝑅̇, (5)

𝑣𝑞 = 𝑅𝑞. (6)

𝑣𝑅和 𝑣𝑞分别为弹目相对速度沿视线和垂直视线方

向上的分量. 分别对式 (2)和 (6)求导,并将式 (3)∼ (5)

代入可得

𝑞 = −2𝑅̇𝑞

𝑅
+

𝑎𝑡𝑞
𝑅

− cos(𝜙𝑚 − 𝑞)

𝑅
𝑎𝑚, (7)

𝑣̇𝑞 = −𝑣𝑅𝑞 + 𝑎𝑡𝑞 − 𝑎𝑚 cos(𝜙𝑚 − 𝑞). (8)

其中: 𝑎𝑡𝑞 = 𝑎𝑡 cos(𝜙𝑡 − 𝑞)为目标加速度在垂直视线

方向上的投影, 𝑞为视线角的二阶导数, 𝑣̇𝑞为弹目相对

速度垂直视线方向上分量的变化率. 在实际情况下,

目标加速度 𝑎𝑡难以直接测量,因此将 𝑎𝑡和 𝑎𝑡𝑞视为未

知量.

如图 2所示,攻击角度定义为导弹击中目标时导

弹速度矢量与目标速度矢量之间的夹角,有

𝜃imp = 𝜙𝑡𝑓 − 𝜙𝑚𝑓 . (9)
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其中: 𝜙𝑡𝑓和𝜙𝑚𝑓分别为导弹击中目标时目标和导弹

的航迹角, 𝜃imp为攻击角度.当导弹和目标处于碰撞

三角形航线上时,弹目相对法向速度为零,有

𝑣𝑚 sin(𝜙𝑚𝑓 − 𝑞𝐹𝑓 )− 𝑣𝑡 sin(𝜙𝑡𝑓 − 𝑞𝐹𝑓 ) = 0. (10)
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图 2 导弹和目标的碰撞航线

由于本文定义的攻击角度为导弹击中目标时导

弹速度矢量与目标速度矢量之间的夹角,假定 𝑣𝑡、𝜙𝑡、

𝑣𝑚、𝜙𝑚、𝑅和 𝑞是已知的[13,15]. 一般假设 𝑣𝑡 < 𝑣𝑚,求

解式 (10)可得

sin(𝜙𝑡𝑓 − 𝑞𝐹𝑓 − 𝜃imp) = 𝑣𝑡/𝑣𝑚 sin(𝜙𝑡𝑓 − 𝑞𝐹𝑓 ),

sin(𝜙𝑡𝑓 − 𝑞𝐹 𝑓)(cos 𝜃imp − 𝑣𝑡/𝑣𝑚) =

cos(𝜙𝑡𝑓 − 𝑞𝐹 𝑓) sin 𝜃imp,

𝑞𝐹𝑓 = 𝜙𝑡𝑓 − tan−1
( sin 𝜃imp

cos 𝜃imp − 𝑣𝑡/𝑣𝑚

)
, (11)

其中 𝑞𝐹𝑓为导弹击中目标时的期望视线角. 式 (11)描

述的是导弹击中目标时期望视线角与目标航迹角之

间的关系.为了在导弹击中目标时获得给定的攻击角

度 𝜃imp,一种处理方法是让关系式 (11)从制导一开始

就成立, 而不仅仅只是导弹击中目标的一瞬间成立.

因此,可以将式 (11)表述为

𝑞𝐹 = 𝜙𝑡 − tan−1
( sin 𝜃imp

cos 𝜃imp − 𝑣𝑡/𝑣𝑚

)
, (12)

其中 𝑞𝐹 为期望的视线角.由式 (12)可见, 当目标机

动时, 目标航迹角𝜙𝑡随时间变化, 而 tan−1(sin 𝜃imp/

(cos 𝜃imp − 𝑣𝑡/𝑣𝑚))是一个定值, 因此期望视线角 𝑞𝐹

也随时间变化,且其一阶和二阶导数分别为

𝑞𝐹 = 𝜙̇𝑡 =
𝑎𝑡
𝑣𝑡
, 𝑞𝐹 = 𝜙𝑡 =

𝑎̇𝑡
𝑣𝑡
. (13)

其中: 𝑞𝐹 和 𝑞𝐹 分别为期望视线角的一阶和二阶导数,

𝜙𝑡为目标航迹角的二阶导数, 𝑎̇𝑡为目标加速度的导

数. 由式 (13)可见,期望视线角的变化率不为零,而是

正比于目标加速度.

定义

𝑒1 = 𝑞 − 𝑞𝐹 , 𝑒2 = 𝑞 − 𝑞𝐹 = 𝑞 − 𝑎𝑡/𝑣𝑡,

对 𝑒2沿着方程 (7)的轨迹求导可得如下误差系统:

𝑒̇1 = 𝑒2,

𝑒̇2 = −2𝑅̇𝑞

𝑅
+

𝑎𝑡𝑞
𝑅

− 𝑎̇𝑡
𝑣𝑡

− cos 𝜃𝑚
𝑅

𝑎𝑚. (14)

其中: 𝜃𝑚 = 𝜙𝑚 − 𝑞为导弹速度与视线之间的夹角, 𝑒1
和 𝑒2分别为视线角跟踪误差及其导数.

2 制制制导导导律律律设设设计计计

在设计制导律之前, 先简单介绍扩张状态观测

器. 扩张状态观测器由韩京清[21-23]首次提出,它可以

在没有对象精确模型的情况下同时估计系统的内部

状态和外部干扰.文献 [24-26]给出了扩张状态观测

器稳定性的证明.

为了避免奇异问题,采用非奇异终端滑模函数设

计滑模面. 设计非奇异终端滑模面为

𝑠 = (𝑞 − 𝑞𝐹 ) + 𝛽∣𝑞 − 𝑞𝐹 ∣𝛾sign(𝑞 − 𝑞𝐹 ). (15)

其中: 𝛽 > 0, 1 < 𝛾 < 2. 很明显, 式 (15)所描述的滑

模面会使 𝑞 − 𝑞𝐹 在有限时间内从初始值 𝑞0 − 𝑞𝐹0收

敛到零, 并且不会出现奇异问题, 这里 𝑞0 − 𝑞𝐹0是指

式 (15)所示的滑动模态发生时的值.

将式 (13)代入 (15),可得

𝑠 = (𝑞 − 𝑞𝐹 ) + 𝛽
∣∣∣𝑞 − 𝑎𝑡

𝑣𝑡

∣∣∣𝛾sign(𝑞 − 𝑎𝑡
𝑣𝑡

)
. (16)

由式 (16)可见,目标加速度出现在滑模面函数中. 但

在实际中难以直接测量目标加速度,因此采用扩张状

态观测器对目标加速度进行估计.

将 𝑎𝑡𝑞扩展为一个新的状态变量,则式 (8)可以扩

展为如下的二阶系统:

𝑣̇𝑞 = 𝑎𝑡𝑞 − 𝑣𝑅𝑞 − 𝑎𝑚 cos(𝜙𝑚 − 𝑞),

𝑎̇𝑡𝑞 = 𝑔(𝑡). (17)

其中: 𝑔(𝑡)为 𝑎𝑡𝑞的一阶导数, −𝑣𝑅𝑞为系统的部分已

知信息, 𝑎𝑚为输入. 构建如下形式的二阶扩张状态观

测器:

𝑧̇1 = 𝑧2 − 𝛽01𝜁1 − 𝑣𝑅𝑞 − 𝑎𝑚 cos(𝜙𝑚 − 𝑞),

𝑧̇2 = −𝛽02fal(𝜁1, 𝛼, 𝜎). (18)

其中

0 < 𝛼 < 1, 𝛽01 > 0, 𝛽02 > 0, 𝜎 > 0,

fal(𝜁1, 𝛼, 𝜎) =

⎧⎨⎩ ∣𝜁1∣𝛼sign(𝜁1), ∣𝜁1∣ > 𝜎;

𝜁1
𝜎1−𝛼

, ∣𝜁1∣ ⩽ 𝜎.

𝜁1 = 𝑧1−𝑣𝑞为 𝑣𝑞的估计误差, 𝑧1和 𝑧2分别为 𝑣𝑞和 𝑎𝑡𝑞

的估计. 如果合理地选择参数𝛼、𝜎、𝛽01和 𝛽02, 则 𝑧1

和 𝑧2分别收敛于 𝑣𝑞和 𝑎𝑡𝑞. 目标加速度 𝑎𝑡的估计值可

以表示为

𝑎𝑡 =
𝑎𝑡𝑞

cos(𝜙𝑡 − 𝑞)
=

𝑧2
cos(𝜙𝑡 − 𝑞)

. (19)

在设计制导律时,将导弹自动驾驶仪的动态特性

近似成一阶惯性环节来描述[27],其表达式为

𝑎̇𝑚 = −1

𝜏
𝑎𝑚 +

1

𝜏
𝑎𝑐. (20)
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其中: 𝜏为导弹自动驾驶仪的时间常数, 𝑎𝑐为提供给

导弹自动驾驶仪的制导指令. 综合式 (7)、(14)、(19)和

(20)可得到考虑自动驾驶仪动态特性情况下的视线

角跟踪误差系统的动力学方程⎧⎨⎩
𝑥̇1 = 𝑥2,

𝑥̇2 = −2𝑅̇𝑞

𝑅
+

𝑧2
𝑅

− 𝑎̇𝑡
𝑣𝑡

− cos 𝜃𝑚
𝑅

𝑥3,

𝑥̇3 = −1

𝜏
𝑥3 +

1

𝜏
𝑢.

(21)

其中

𝑥1 = 𝑞 − 𝑞𝐹 ,

𝑥2 = 𝑞 − 𝑧2
cos(𝜙𝑡 − 𝑞)𝑣𝑡

,

𝑥3 = 𝑎𝑚, 𝑢 = 𝑎𝑐.

根据式 (15)、(21)和动态面控制方法[28]进行制导律设

计.

定理 1 针对视线角跟踪误差系统 (21), 采用非

奇异终端滑模控制和动态面控制方法设计以下滑模

面及制导指令:⎧⎨⎩

𝑠1 = 𝑥1 + 𝛽∣𝑥2∣𝛾sign(𝑥2),

𝑥3𝑐 =

𝑅

cos 𝜃𝑚

(
− 2𝑅̇𝑞

𝑅
+

𝑧2
𝑅

+
1

𝛽𝛾
∣𝑥2∣2−𝛾sign(𝑥2)+

𝑘1𝑠1 + 𝜂sign(𝑠1)

𝑅

)
,

𝑇 𝑥̇3𝑑 + 𝑥3𝑑 = 𝑥3𝑐,

𝑥3𝑑(0) = 𝑥3𝑐(0),

𝑠2 = 𝑥3 − 𝑥3𝑑,

𝑢 = 𝜏(−𝑘2𝑠2 + 𝑥3/𝜏 + 𝑥̇3𝑑).

(22)

其中

𝛽 > 0, 1 < 𝛾 < 2, 𝑘1 > 0,

𝜂 > ∣𝑅𝑎̇𝑡/𝑣𝑡∣, 𝑇 > 0, 𝜏 > 0,

𝑥3𝑐为虚拟制导指令, 𝑥3𝑑为𝑥3𝑐通过一个低通滤波器

后的输出, 𝑢为实际的输入给导弹自动驾驶仪的制导

指令. 滑模面函数 𝑠1将收敛到零,进而使得视线角跟

踪误差𝑥1在有限时间内收敛到零.

证证证明明明 定义新的变量

𝑦 = 𝑥3𝑑 − 𝑥3𝑐. (23)

对 𝑠1求导可得

𝑠̇1 =

𝑥2 + 𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1
(
− 2𝑅̇𝑞

𝑅
+

𝑧2
𝑅

− 𝑎̇𝑡
𝑣𝑡

− cos 𝜃𝑚
𝑅

𝑥3

)
=

𝑥2 + 𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1
(
− 2𝑅̇𝑞

𝑅
+

𝑧2
𝑅

− 𝑎̇𝑡
𝑣𝑡
−

cos 𝜃𝑚
𝑅

(𝑠2 + 𝑦 + 𝑥3𝑐)
)
=

𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1
(
− 𝑎̇𝑡
𝑣𝑡

− 𝑘1𝑠1 + 𝜂sign(𝑠1)

𝑅
− cos 𝜃𝑚

𝑅
(𝑠2+𝑦)

)
.

(24)

分别对 𝑠2和 𝑦求导,可得

𝑠̇2 = −𝑘2𝑠2, (25)

𝑦̇ = − 1

𝑇
𝑦 − 𝑥̇3𝑐. (26)

定义如下准Lyapunov函数:

𝑉 =
1

2
𝑠21 +

1

2
𝑠22 +

1

2
𝑦2. (27)

对式 (27)求导,可得

𝑉̇ = 𝑠1𝑠̇1 + 𝑠2𝑠̇2 + 𝑦𝑦̇ =

𝑠1𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1
(
− 𝑎̇𝑡

𝑣𝑡
− 𝑘1𝑠1 + 𝜂sign(𝑠1)

𝑅
−

cos 𝜃𝑚
𝑅

(𝑠2 + 𝑦)
)
− 𝑘2𝑠

2
2 −

1

𝑇
𝑦2 − 𝑦𝑥̇3𝑐 =

𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1
(
− 𝑎̇𝑡

𝑣𝑡
𝑠1 − 𝜂∣𝑠1∣

𝑅

)
−

𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1 1

𝑅
(𝑘1𝑠

2
1 + cos 𝜃𝑚𝑠1(𝑠2 + 𝑦))−

𝑘2𝑠
2
2 −

1

𝑇
𝑦2 − 𝑦𝑥̇3𝑐. (28)

由文献 [28]的结果可知, 存在正常数𝑀 > 0, 使得下

式成立:

∣𝑥̇3𝑐∣ < 𝑀. (29)

对式 (28)进行放缩,可得

𝑉̇ ⩽

𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1
(∣∣∣ 𝑎̇𝑡

𝑣𝑡

∣∣∣− 𝜂

𝑅

)
∣𝑠1∣ − 𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1 1

𝑅
𝑘1𝑠

2
1+

𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1 1

𝑅
∣𝑠1∣∣𝑠2 + 𝑦∣ − 𝑘2𝑠

2
2 −

1

𝑇
𝑦2 + ∣𝑦∣∣𝑥̇3𝑐∣ ⩽

𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1
(∣∣∣ 𝑎̇𝑡

𝑣𝑡

∣∣∣− 𝜂

𝑅

)
∣𝑠1∣ − 𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1 1

𝑅
𝑘1𝑠

2
1+

𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1 1

𝑅

(
𝑠21 +

𝑠22 + 𝑦2

2

)
−

𝑘2𝑠
2
2 −

1

𝑇
𝑦2 +𝑀2𝑦2 +

1

4
⩽

− 𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1 1

𝑅
(𝑘1 − 1)𝑠21−(

𝑘2 − 𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1 1

2𝑅

)
𝑠22−( 1

𝑇
−𝑀2 − 𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1 1

2𝑅

)
𝑦2 +

1

4
. (30)

文献 [17]已经证明了𝑥2 = 0不是相平面中的吸引子,

因此𝑥2 ∕= 0在大部分时间内都是成立的,可以恰当地

选择设计参数使得下式成立:⎧⎨⎩
𝑘1 > 1,

𝑘2 > 𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1 1

2𝑅
,

𝑇−1 > 𝑀2 + 𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1 1

2𝑅
.

(31)
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式 (30)可以表述为

𝑉̇ ⩽ −2𝜆𝑉 +
1

4
, (32)

其中

𝜆 =

min
{
𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1 1

𝑅
(𝑘1 − 1), 𝑘2 − 𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1 1

2𝑅
,

1

𝑇
−𝑀2 − 𝛽𝛾∣𝑥2∣𝛾−1 1

2𝑅

}
.

求解式 (32),可得

0 ⩽ 𝑉 (𝑡) ⩽ 1

8𝜆
+
(
𝑉 (0)− 1

8𝜆

)
e−2𝜆𝑡. (33)

因此, 𝑠1、𝑠2和 𝑦都是一致最终有界的,可以通过合理

地选择参数 𝑘1、𝑘2和𝑇 ,使得 𝑠1、𝑠2和 𝑦任意小.根据

非奇异终端滑模面 (15)的有限时间收敛特性,视线角

𝑞将在有限时间内跟踪上期望视线角 𝑞𝐹 . □

为了获得连续的制导律, 将式 (22)中的符号函

数 sign(𝑠1)修改为连续函数

sgmf(𝑠1) =

⎧⎨⎩
2
( 1

1 + exp−𝑎𝑠1
− 1

2

)
, ∣𝑠1∣ ⩽ 𝜀;

sign(𝑠1), ∣𝑠1∣ > 𝜀.

(34)

其中: 𝜀为边界层, 𝑎为一个反比于 𝜀的正常数.另外,

虽然已经假设目标加速度 𝑎𝑡是有界的, 但是当 ∣𝜙𝑡 −
𝑞∣ = 𝜋/2时,目标加速度的估计值

𝑧2
cos(𝜙𝑡 − 𝑞)

趋于无

穷大,所以采用以下饱和函数对目标加速度的估计值

限幅:

𝑎𝑡 =⎧⎨⎩
𝑎𝑡maxsign

( 𝑧2
cos(𝜙𝑡 − 𝑞)

)
,
∣∣∣ 𝑧2
cos(𝜙𝑡 − 𝑞)

∣∣∣ ⩾ 𝑎𝑡max;

𝑧2
cos(𝜙𝑡 − 𝑞)

, otherwise.

(35)

其中 𝑎𝑡max为目标加速度的上界.

当出现大的航向偏差[15]时, 例如 𝑅̇ > 0, 制导指

令或许不能操纵导弹转移到碰撞航线上,进而导致脱

靶. 为了解决该问题,将式 (22)中的虚拟控制量𝑥3𝑐修

改为

𝑥3𝑐 =

𝑅

∣ cos 𝜃𝑚∣
(2∣𝑅̇∣𝑞

𝑅
+

𝑧2
𝑅

+
1

𝛽𝛾
∣𝑥2∣2−𝛾sign(𝑥2)+

𝑘1𝑠1 + 𝜂sgmf(𝑠1)

𝑅

)
. (36)

由式 (36)可见, 当 ∣𝜃𝑚∣ = π/2时, 𝑎𝑚趋于无穷大. 在

实际中, 导弹无法提供无穷大的加速度,因此用以下

函数对其进行限幅处理:

𝑎𝑚 =

⎧⎨⎩ 𝑎𝑚maxsign(𝑎𝑚), ∣𝑎𝑚∣ ⩾ 𝑎𝑚max,

𝑎𝑚, ∣𝑎𝑚∣ < 𝑎𝑚max.
(37)

其中 𝑎𝑚max为导弹所能提供的最大加速度.

3 仿仿仿真真真结结结果果果

进行数字仿真以验证所设计制导律的性能.导弹

在惯性坐标系中的初始位置为𝑥𝑚0 = 𝑦𝑚0 = 0m; 初

始弹目距离𝑅0 = 10 000m;初始视线角 𝑞0 = 𝜋/6 rad;

导弹和目标的初始航迹角分别为𝜙𝑚0 = 𝜋/4 rad, 𝜙𝑡0

= 2𝜋/3 rad; 导弹和目标的速度分别为 𝑣𝑚 = 500m/s,

𝑣𝑡 = 250m/s;目标执行正弦机动,目标的加速度为 𝑎𝑡

= 15 sin(0.25𝑡)m/s2.考虑垂直拦截和尾后追击两种

不同的打击场景, 它们分别对应两个不同的攻击角

度, 即 𝜃imp1 = 𝜋/2 rad和 𝜃imp2 = 0 rad.当取 𝜃imp1 =

𝜋/2 rad时,根据式 (12)可得初始的期望视线角

𝑞𝐹0 =

𝜙𝑡0 − tan−1
( sin 𝜃imp

cos 𝜃imp − 𝑣𝑡/𝑣𝑚

)
= 3.201 5 rad,

则有

∣𝑞𝐹0 − 𝜙𝑚0∣ = 2.416 1 rad > 𝜋/2 rad,

致使目标不在导引头的视场范围内,因此在垂直拦截

场景,将式 (12)修改为

𝑞𝐹 =

𝜙𝑡 − tan−1
( sin 𝜃imp

cos 𝜃imp − 𝑣𝑡/𝑣𝑚

)
− π. (38)

当 𝜃imp2 = 0 rad时,由式 (12)可得初始的期望视线角

为

𝑞𝐹0 = 2.094 4 rad,

则有

∣𝑞𝐹0 − 𝜙𝑚0∣ = 1.309 0 rad < π/2 rad.

因此, 在尾后追击场景, 仍然采用式 (12)所述的期望

视线角.导弹加速度、目标加速度和目标加速度导数

的边界值分别为

𝑎𝑚max = 200m/s
2
, 𝑎𝑡max = 50m/s

2
,

𝑎̇𝑡max = 50m/s
3
.

仿真步长为 0.01 s,采用欧拉法求解微分方程组, 𝑧1和

𝑧2的初始值分别为 𝑣𝑞0和 0.制导律的相关参数分别

为

𝛽 = 10, 𝛾 = 1.5, 𝜀 = 0.2,

𝑎 = 8/𝜀, 𝛽01 = 50, 𝛽02 = 100,

𝛼 = 0.5, 𝜎 = 0.01, 𝜂 = 100,

𝑘1 = 5, 𝑘2 = 50, 𝜏 = 0.1, 𝑇 = 0.01.

为了对比制导性能,文献 [17]中的非奇异终端滑

模制导律也一并仿真. 在设计非奇异终端滑模面函数

时,直接将目标加速度设为零,即 𝑎𝑡 = 0m/s2,相应的

制导律为

𝑠 = (𝑞 − 𝑞𝐹 ) + 𝛽(𝑞 − 0)𝛼,
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𝑎𝑚 =
1

∣ cos 𝜃𝑚∣
( 𝑅

𝛼𝛽
𝑞2−𝛼 + 2∣𝑅̇∣𝑞

)
+

𝑀

sign(cos 𝜃𝑚)
sgmf(𝑠). (39)

其中: 𝜀 = 0.2, 𝑎 = 8/𝜀, 𝑀 = 500, 𝛽 = 10, 𝛼 = 5/3.

出于方便, 简称本文设计的制导律为ESODSC

制导律,简称文献 [17]中的制导律为NTSM制导律.

场景 1 垂直拦截,攻击角度 𝜃imp = π/2 rad.

仿真结果如图 3所示. 图 3(a)中, 𝑚和 𝑡分别表示

导弹和目标.在ESODSC制导律的作用下, 导弹攻击

目标的时间为 19.8 s, 对于NTSM制导律, 相应的攻

击时间为 22.11 s.两者的攻击角度分别为 89.992 2∘和
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图 3 𝜃imp = π/2 rad时的仿真结果

84.733 5∘,与真实的攻击角度 𝜃imp = 90∘相比,误差分

别为−0.007 8∘和−5.266 5∘. 由图 3(a)可见,目标的轨

迹近似为一条波浪线, 这是因为目标航迹角是一个

幅值为 13.751 0∘的正弦函数. 由图 3(b)可见, 目标加

速度的估计值在约 2.7 s时收敛到真实值.由图 3(c)可

见, ESODSC制导律作用下的视线角 𝑞在约 17.5 s时

跟踪上了期望视线角 𝑞𝐹 , 而对于NTSM制导律, 视线

角 𝑞没有跟踪上期望视线角 𝑞𝐹 ,最后阶段两者的轨迹

近乎平行,差距约为 4.3∘.

场景 2 尾后追击, 𝜃imp = 0 rad.

仿真结果如图 4所示. 图 4(a)中, 𝑚和 𝑡分别表示
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图 4 𝜃imp = 0 rad时的仿真结果
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导弹和目标.对于ESODSC制导律,导弹在 29.09 s时

击中目标,相应的攻击角度为 0.034 5∘,对于NTSM制

导律, 相应的攻击时间和攻击角度分别为 52.73 s和

0.557 8∘.与给定的攻击角度 𝜃imp = 0∘相比, 各自的

误差分别为 0.034 5∘和 0.557 8∘. 由图 4(b)可见, 目标

加速度的估计值在约 0.7 s时跟踪上了真实值. 由图

4(c)可见, ESODSC制导律作用下的视线角 𝑞在约

26 s时跟踪上了期望视线角 𝑞𝐹 , 而NTSM制导律作

用下的视线角 𝑞始终没能跟踪上期望的视线角 𝑞𝐹 .

通过仿真可见,对于ESODSC制导律,两种场景

下的攻击角度偏差分别为−0.007 8∘和 0.034 5∘, 对于

NTSM制导律,相应偏差分别为−5.266 5∘和 0.557 8∘.

它们的绝对平均值分别为 0.021 2∘和 2.912 2∘. 可以表

明, 相较于传统的将目标加速度设为零的制导方法,

本文所设计的制导律可以更精确地获得预先给定的

攻击角度,同时也表明所建立的模型 (式 (12)和 (13))

是正确的.

4 结结结 论论论

本文考虑导弹的自动驾驶仪动态特性,对用于打

击机动目标时满足攻击角度约束的制导律进行研究,

通过理论分析和仿真验证得到以下结论:

1)针对攻击角度定义为导弹击中目标时导弹速

度矢量与目标速度矢量之间的夹角, 在建立模型时,

期望视线角是一个变化的值,且其变化率不为零.

2)与在计算滑模面函数过程中将未知目标加速

度设为零相比,本文设计的制导律可以更精确地获得

预先给定的攻击角度.
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