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摘 要: 采用Nussbaum增益滑模自适应控制方法解决导弹制导控制一体化设计问题.充分考虑一体化模型具有通

道间耦合、气动建模不确定性、气动参数摄动和目标机动引起的干扰等特点,基于自适应控制对未知量的辨识能力

和滑模控制的抗干扰能力,以及Nussbaum增益控制对系数不确定系统所具有的较好的控制能力,设计Nussbaum增

益滑模自适应控制律,并证明系统的稳定性. 仿真结果验证了所提出方法的有效性.
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Integrated guidance and control of missile based on Nussbaum gain
adaptive sliding mode control method
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Abstract：：：Aiming at the problem of missile integrated guidance and control design, the Nussbaum gain adaptive sliding

mode control method is proposed. Fully considering that the model of integrated guidance and control has the features of

the channel coupling, the uncertainty of aerodynamic modeling, and the interference caused by the target maneuver and

pneumatic parameters perturbation, based on the strong ability of adaptive control to identify unknown quantities, the ability

of the sliding-mode control law to resist interference, and the control ability of the Nussbaum gain adaptive control to the

system with uncertain coefficients, the Nussbaum gain adaptive sliding-mode control law is designed, and the stability of the

system is proved. The simulation results show the effectiveness of the proposed method.
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0 引引引 言言言

传统的导弹制导控制系统的设计基于时标分离

原理,将制导和控制作为两个回路分开设计.但是,在

末制导段,由于目标的机动和导弹内外回路之间存在

指令传输延迟,这一原理很难得到满足. 制导和控制

分开设计不能协调好子系统之间的关系,不利于导弹

整体性能的提高.

为了解决此问题,近年来,制导控制一体化设计

得到了广泛的研究. Shtessel等[[1]采用二阶滑模控制

方法, 先对制导回路设计出期望的过载参考值,然后

将过载参考值转换为内回路的期望俯仰角速率对其

进行跟踪控制.但是, 此方法仍没有摆脱制导和控制

回路分开设计的思想.随后, Shima等[2]将零控脱靶量

作为滑模切换面进行制导控制一体化设计,并分析了

一体化设计相对于传统设计在拦截大机动目标时的

优势. 此后, Shima等[3-7]又基于零控脱靶量,采用微分

对策制双边优化原理研究了制导控制律,并对微分对

策空间进行了研究,详细分析了双重控制和带落角约

束控制的问题.但是, 若完全考虑姿态动力学对制导

系统的影响,则系统过于复杂, 其对策空间的解析表

收稿日期: 2015-12-27；修回日期: 2016-03-13.

基金项目: 国家自然科学基金面上项目(11372080)；哈尔滨市科技局青年创新人才基金项目(2014RFQXJ121).

作者简介: 齐辉 (1963−), 男, 教授, 博士生导师, 从事固体力学、弹性波动理论、飞行器动力学与控制等研究；张

泽 (1990−),男,硕士生,从事飞行器动力学与控制的研究.
†通信作者. E-mail: ylh ze@sina.com



94 控 制 与 决 策 第 32 卷

达式也难以得到. 因此,只将导弹的动态特性简化为

一阶微分环节,然后对其制导控制系统进行一体化设

计. Xin等[8-9]利用 θ-D方法设计一体化制导控制问题,

但数学推导较为复杂.姜河等[10]提出先结合飞行器

的特点建立制导控制一体化块对角模型,然后分别对

弹目相对运动子系统采用解析逆方法求解,导弹姿态

和角速度子系统采用滑模控制方法求解,用模糊算法

逼近系统和增益矩阵,构成块对角组合控制方法.

导弹的制导控制一体化设计需要同时考虑弹目

之间的相对运动和导弹的姿态动力学.由于目标的机

动,气动建模的不确定性和通道之间耦合的影响,控

制系统存在非匹配不确定项;而且考虑到气动系数的

摄动,方程系数也存在不确定性. 结合滑模控制具有

较强的抗干扰能力, 同时考虑到Nussbaum增益自适

应控制对系数不确定系统有较好的控制能力的特点,

本文采用Nussbaum增益滑模自适应控制对其进行制

导控制一体化设计.

1 制制制导导导控控控制制制系系系统统统一一一体体体化化化模模模型型型的的的建建建立立立

通常,导弹的俯仰、偏航和滚转子系统之间存在

耦合,一体化模型表现出强烈的非线性特性.文献 [11

-14]将通道耦合作为有界不确定性处理,并对其进行

解耦控制.本文仍采用该简化思想,可得到如下俯仰

平面内的动力学方程:

α̇ = ωz −
57.3qscαy + P

mVM
α+∆α, (1)

ω̇z =
57.3qsLmα

z

Jz
α+

57.3qsLmδz
z

Jz
δz+

qsL2mw̃z
z

JzVM
ωz +∆ωz . (2)

其中: ∆α和∆ωz包含了通道之间的耦合和气动建模

的不确定影响, 表示有界的不确定性项; α为导弹的

攻角; ωz为导弹的俯仰角速率; q为动压头; s为导弹

的特征面积; L为特征长度; p为推力; δZ为舵偏角;

cαy 为升力系数对攻角的导数; mα
z、m

δz
z 、m

w̃z
z 是俯仰

力矩系数对攻角、舵偏角和俯仰角速率的导数; Jz为

转动惯量.

一体化设计需要同时考虑导弹的动力学模型和

弹目之间的相对运动关系,俯仰平面内的弹目相对运

动如图 1所示.

由图 1可得到如下的弹目相对运动方程:

ṙ = −VM cos(θVM − θ)− VT cos(θV T + θ), (3)

rθ̇ = VT sin(θV T + θ)− VM sin(θVM − θ). (4)

其中: r为弹目相对距离; VM、θVM、aM是导弹的速

度、弹道倾角和加速度; VT、θV T、aT是目标的速度、

速度倾角和加速度; θ为弹目视线倾角; ϑ为俯仰角;

α为导弹的攻角.

V
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b r
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a
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图 1 导弹目标相对运动

定义弹目视线角速率ωθ = θ̇,结合姿态动力学方

程 (1)、(2)和运动学方程,由式 (3)和 (4)可得

ω̇θ = a11ωθ + a12α+∆θ, (5)

α̇ = a22α+ ωz +∆α, (6)

ω̇z = a32α+ a33ωz + a34δz +∆ωz . (7)

其中

a11 = −2ṙ

r
, a12 = −

53.7qscαy + P

mr
,

a22 = −
57.3qscαy + P

mVM
, a32 =

57.3qsLmα
z

Jz
,

a33 =
qsL2mω̃z

z

JzVM
, a34 =

57.3qsLmδz
z

Jz
, (8)

∆θ中含有目标机动不确定性.

考虑到实际风洞实验的误差,气动系数往往不是

十分精确. 对气动系数在标称值周围进行摄动,得

cay = cay0(1 +∆cya),

ma
z = ma

z0(1 +∆mza),

mδz
z = mδz

z0(1 +∆zδ),

mω̃z
z = mω̃z

z0 (1 +∆zω). (9)

其中: ∆cya、∆mza、∆zδ和∆zω分别表示对应参数的摄

动百分比系数,属于区间 [−∆max ∆max], ∆max代表

气动参数建模的准确程度.由于气动参数的不确定性

和目标机动的影响,方程中的系数很难精确确定, 所

以定义如下自适应参数对方程 (5)∼ (7)中的系数进

行估计:

θ11 = a11, θ12 = a12, θ22 = a22,

θ32 = a32, θ33 = a33, θ34 = a34. (10)

将舵机视为一阶微分环节,可得

δ̇z = bu− bδz. (11)

定义状态变量

x = [x1 x2 x3 x4] = [ωθ a ωz δz],

由式 (5)∼ (11)可得到如下的制导控制一体化模型:
ẋ1

ẋ2

ẋ3

ẋ4

 =



第 1期 齐 辉等: 基于Nussbaum增益滑模自适应控制的导弹制导控制一体化设计 95
θ11 θ12 0 0

0 θ22 1 0

0 θ32 θ33 θ34

0 0 0 −b

x+


0

0

0

b

u+


∆θ

∆α

∆ωz

0

 ,

y = x1. (12)

一体化设计要求,当系统 (12)存在通道间耦合和

气动建模不确定性∆α和∆ωz时,目标机动干扰不确

定性∆θ和气动系数不十分精确的条件下, 设计一体

化控制律u,使弹目视线角速率趋于零,从而实现平行

接近目标,对其成功拦截.

2 一一一体体体化化化Nussbaum增增增益益益滑滑滑模模模自自自适适适应应应控控控制制制
律律律设设设计计计

定定定理理理 1 对于系统 (12),如果其状态收敛到非线

性滑模流形

S =(ρ+ x2
2 + x2

3 + x2
4)(x1 − xd

1)+

c1
w t

0
(x1 − xd

1)dt, (13)

则系统状态x1能收敛到期望的状态xd
1.

证证证明明明 定义状态变量

s1 =
w t

0
(x1 − xd

1)dt,

如果系统收敛到滑模面上,有

S = (ρ+ x2
2 + x2

3 + x2
4)ṡ1 + c1s1 = 0, (14)

则有

ṡ1 = − c1s1
ρ+ x2

2 + x2
3 + x2

4

. (15)

取Lyapunov函数V =
1

2
s21,则有

V̇ = s1ṡ1 = − c1s
2
1

ρ+ x2
2 + x2

3

6 0, (16)

所以 s1收敛到零,即x1收敛到xd
1. 2

按式 (14)定义滑模面S,对其求导,可得

Ṡ =(ρ+ x2
2 + x2

3 + x2
4)ẋ1 + (2x2ẋ2 + 2x3ẋ3+

2x4ẋ4)(x1 − xd
1) + c1(x1 − xd

1). (17)

定义误差变量 e = x1 − xd
1,令

f1 = (ρ+ x2
2 + x2

3 + x2
4), f2 = 2x2,

f3 = 2x3, f4 = 2x4, (18)

则有

Ṡ = c1e+ f1ẋ1 + f2eẋ2 + f3eẋ3 + f4eẋ4. (19)

将一体化模型 (12)代入式 (19),得

Ṡ =

c1e+ f1(θ11x1 + θ12x2 +∆θ)+

f2e(θ22x2 + x3 +∆α)+

f3e(θ32x2 + θ33x3 + θ34x4 +∆ωz )+

f4e(bu− bx4) =

c1e+ f1(θ11x1 + θ12x2) + f1∆θ+

f2e(θ22x2 + x3) + f2e∆α+

f3e(θ32x2 + θ33x3 + θ34x4) + f3e∆ωz−

f4ebx4 + f4ebu. (20)

可以设计如下的理想控制量:

ue =

− 1

f4eb
[c1e+ f1(θ11x1 + θ12x2) + f1∆θ+

f2e(θ22x2 + x3) + f2e∆α + f3e(θ32x2 + θ33x3+

θ34x4) + f3e∆ωz − f4ebx4 + f(S)]. (21)

但是, 由于系统具有不确定因素的影响,理想控制量

难以获得,故可设计如下自适应控制律:

u∗
e =

− 1

f4eb
[c1e+ f1(θ̂11x1 + θ̂12x2)+

f2e(θ̂22x2 + x3) + f3e(θ̂32x2 + θ̂33x3 + θ̂34x4)−

f4ebx4 + λ1 + λ2 + λ3 + f(S)]. (22)

其中: θ̂ij为 θij的估计值, θ̃ij=θij−θ̂ij , λi为有界函数,

滑模面函数为

f(S) = k1S. (23)

最终可以设计如下的Nussbaum增益滑模自适应控制

律:

u = −N(k)ud, (24)

ud = f4ebu
∗
e. (25)

其中N(k)为Nussbaum函数, 可取为N(k) = k2 cos k.

自适应权值调节规律为

k̇ = −Sud. (26)

对于所设计的一体化制导控制律 (24),稳定性分

析如下:

结合式 (20)和 (22),可得

Ṡ =

f1(θ̃11x1 + θ̃12x2) + f1∆θ + f2eθ̃22x2+

f2e∆α + f3e(θ̃32x2 + θ̃33x3 + θ̃34x4) + f3e∆ωz−

λ1 − λ2 − λ3 + f4eb(u− u∗
e)− f(S). (27)

所以可得

SṠ = −f(S)S + Sf4eb(u− u∗
e) + SΦ∆. (28)

其中

Φ∆ =

f1(θ̃11x1 + θ̃12x2) + f1∆θ + f2eθ̃22x2 + f2e∆α+

f3e(θ̃32x2+ θ̃33x3+ θ̃34x4)+ f3e∆ωz− λ1− λ2− λ3.

(29)

假假假设设设 1 包含了通道之间的耦合不确定性项的
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∆α和∆ωz ,以及包含目标机动的不确定性∆θ,满足以

下有界条件:

|∆θ| 6 η1p1(x), |∆α| 6 η2p2(x), |∆ωz | 6 η3p3(x).

(30)

根据假设 1,有以下各式成立:

|f1∆θ| 6 η1p1(x)|f1|,

|f2e∆α| 6 η2p2(x)|f2e|,

|f3e∆ωz | 6 η3p3(x)|f3e|. (31)

同时,设计

λ1(x, t) = ξ1(S, x, β̂1), (32)

λ2(x, t) = ξ2(S, x, e, β̂2), (33)

λ3(x, t) = ξ3(S, x, e, β̂3). (34)

其中

ξ1 = β̂1γ1, γ1 = q1(x) tanh
Sq1(x)

ε1
,

q1(x) = p1(x)|f1|; (35)

ξ2 = β̂2γ2, γ2 = q2(x) tanh
Sq2(x)

ε2
,

q2(x) = p2(x)|f2e|; (36)

ξ3 = β̂3γ3, γ3 = q3(x) tanh
Sq3(x)

ε3
,

q3(x) = p3(x)|f3e|. (37)

所以有

Sf1∆θ − Sλ1(x, t) + Sf2e∆α−

Sλ2(x, t) + Sf3e∆ωz − Sλ3(x, t) =

Sf1∆θ + Sf2e∆α + Sf3e∆ωz−

Sξ1 − Sξ2 − Sξ3 =

Sf1∆θ + Sf2e∆α + Sf3e∆ωz−

Sβ̂1q1 tanh
Sq1
ε1

− Sβ̂2q2 tanh
Sq2
ε2

−

Sβ̂3q3 tanh
Sq3
ε3

6

η1|Sq1|+ η2|Sq2|+ η3|Sq3|−

Sβ̂1q1 tanh
Sq1
ε1

− Sβ̂2q2 tanh
Sq2
ε2

−

Sβ̂3q3 tanh
Sq3
ε3

<

(η1 − β̂1)Sγ1 + (η2 − β̂2)Sγ2 + (η3 − β̂3)Sγ3 <

η̃1Sγ1 + η̃2Sγ2 + η̃Sγ3. (38)

其中

η̃1 = η1 − β̂1, η̃2 = η2 − β̂2, η̃3 = η3 − β̂3. (39)

可以设计如下自适应律:
˙̂
β1 = Sγ1,

˙̂
β2 = Sγ2,

˙̂
β3 = Sγ3,

˙̂
θ11 = Sf1x1,

˙̂
θ12 = Sf1x2,

˙̂
θ22 = Sf2ex2,

˙̂
θ32 = Sf3ex2,

˙̂
θ33 = Sf3ex3,

˙̂
θ34 = Sf4ex4. (40)

选取Lyapunov函数

V =
1

2
S2 +

1

2

3∑
i=1

η̃2i +
1

2

2∑
i=1

θ̃21i+

1

2
θ̃222 +

1

2

4∑
i=2

θ̃23i. (41)

取函数 f(S)=k1S,则由式 (23)、(28)、(29)、(38)、(39)、

(40)和 (41),得

V̇ =

SṠ +

3∑
i=1

η̃i ˙̃ηi + θ̃11
˙̃
θ11 + θ̃12

˙̃
θ12+

θ̃22
˙̃
θ22 +

4∑
i=2

θ̃3i
˙̃
θ3i =

− k1S
2 + Sf4eb(u− u∗

e) + SΦ∆ +

3∑
i=1

η̃i ˙̃ηi+

θ̃11
˙̃
θ11 + θ̃12

˙̃
θ12 + θ̃22

˙̃
θ22 +

4∑
i=2

θ̃3i
˙̃
θ3i 6

− k1S
2 + Sf4eb(u− u∗

e) +

3∑
i=1

η̃i(Sγi − ˙̂
βi) <

Sf4eb(u− u∗
e) <

− Sf4ebN(k)ud − Sud <

− [1 + f4ebN(k)]udS. (42)

对式 (42)两边积分,得

V (t)− V (0) 6

−
w k(t)

k(0)
[1 + f4ebN(k)]dk =

k(0)− k(t)−
w k(t)

k(0)
bf4eN(k)dk.

考虑到Nussbaum函数有如下性质:

lim
s→∞

sup
1

s

w s

0
N(x)dx = +∞,

采用反证法,假设 k(t)无界,则有

0 6 V (t)/k(t) 6

[k(0)− k(t) + V (0)]/k(t)−w k(t)

k(0)
bf4eN(k)dk/k(t) → −∞,

假设不成立,由此可知V (t)、k(t)在闭区间上有界.

引引引理理理 1 (Barbalat定理) 对于函数ϕ : R+→R,如

果ϕ是一致连续的, lim
t→∞

w t

0
ϕ(τ)dτ存在且有界, 则

lim
t→∞

ϕ(τ) = 0.

当闭环系统各信号有界时,由引理 2可知S收敛

到零. 又由定理 1知,当系统状态收敛到滑模面上时,

系统状态x1能收敛到期望的状态xd
1.
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3 仿仿仿真真真分分分析析析

为了验证本文所设计的制导控制一体化算法的

性能,对所设计的制导控制律进行数字仿真. 一体化

制导控制律为式 (24),相应的控制参数如表 1所示.

表 1 控制参数

ρ c1 k1 ε1 ε2 ε3

1 5 5 0.1 0.1 0.1

Nussbaum函数取为N(k)=k2 cos k,自适应律为

式 (26)和 (40), 滑模面为式 (13), 滑模面函数 f(S) =

k1S.导弹的初始速度为 800 m/s, 目标的初始速度为

400 m/s.导弹的标准气动系数如表 2所示, 初始状态

如表 3所示.

表 2 标准气动参数

cay0/ (m/s−2) ma
z0/s

−2 mδz
z0/s

−2 mω̃z
z0 /s−2

57.16 −28.61 −27.92 −27

表 3 初始条件

攻角 / (◦) 俯仰角速率 / (◦/s) 视线角速率 / (◦/s)

1.1 −33 3.5

情情情况况况 1 由于目标的机动,气动建模的不确定性

和通道之间耦合的影响, 系统存在非匹配不确定项

∆θ、∆α和∆ωz .为了分析控制律对这些扰动的抗干

扰能力, 取以下两组值进行对比分析 (导弹的气动系

数取表 2中的标称值):

干干干扰扰扰 1 ∆α=0.1 cos t, ∆ωz =sin t, ∆θ=sin t;

干干干扰扰扰 2 ∆α=2 cos t, ∆ωz =3 sin t, ∆θ=5 sin t.

弹目视线角速率、攻角、俯仰角速率和过载仿真

结果如图 2所示.

根据平行导引法原理,在末制导阶段,为了使导

弹对目标成功拦截,要求导弹和目标之间的视线角速

率 (称为LOS)不断减小并趋于零.图 2(a)说明一体化

制导控制律能使弹目视线角速率经 2 s后趋于零, 且

约 2 s后在滑模面上弹目视线角速率基本稳定, 波动

幅度较小,所以能够保证导弹平行接近目标对其拦截.

干扰 2相对于干扰 1,由于增加了干扰项的幅度,视线

角速率存在微小的波动,但仍能保证趋于零, 实现平

行接近. 从图 2(b)可以看出, 约 2 s后攻角趋于零, 随

着干扰幅度的增加, 攻角基本保持不变. 由图 2(c)可

知,俯仰角速率经 2 s后趋于零,随着干扰幅度的增加,

俯仰角速率存在微小的波动.而从图 2(d)的过载曲线

(ny是相对于导弹重量而言的无量纲量)也可以看出,

经 2 s后过载趋于稳定, 过载在导弹的可用过载范围

内变化,随着干扰幅度的增加,并未出现太大的波动.

综合图 2可以看出:前 2 s未到达滑模面之前,视

线角速率、攻角、俯仰角速率和过载变化较快; 2 s后
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图 2 情况 1仿真曲线

在滑模面上变化较慢且趋于稳定. 通过对不同幅度干

扰影响的分析表明, 2 s后在滑模面上随着干扰幅度的

增加, 一体化控制律仍能够保证系统状态稳定, 具有

抗干扰能力.

从以上分析可知,虽然导弹模型存在不确定性和

目标机动的干扰,但所设计的一体化制导控制律仍能

保证对导弹有较好的控制作用.

情情情况况况 2 为了验证所设计的一体化控制律对气

动系数的强适应性, 采用同样的非匹配不确定干扰

∆α=0.1 cos t,∆ωz =sin t,∆θ =sin t,同时分别采用标

准气动系数和摄动 20 %的气动系数进行对比分析.
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弹目视线角速率、攻角、俯仰角速率和过载仿真结果

如图 3所示.
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图 3 情况 2仿真曲线

从图 3可以看出:导弹采用标准气动系数和摄动

20 %的气动系数,在所设计的控制律控制作用下,经

过约 2 s就到达了滑模面;在到达滑模面之前,视线角

速率、攻角、俯仰角速率和过载变化较快; 在滑模面

上, 这些状态变量能够保持稳定, 且控制作用对气动

系数的摄动有较好的抗干扰能力.

情情情况况况 3 为了验证所设计的一体化控制律相对

于传统的将制导和控制分开设计的优越性,将一体化

制导控制律与传统的“比例制导+PID控制”进行对

比. 传统设计中比例制导为

nM = Nṙq̇,

其中: nM为导弹垂直于视线方向的加速度指令; N为

有效导航比,取为 4; ṙ为视线方向导弹和目标的相对

速度; q̇为视线角速率. PID控制为

u(t) = kpe(t) + ki
w
e(t)dt+ kdde(t)/dt,

控制系数取 kp = 3.2, ki = 0.2, kd = 0.4.在相同的目

标机动情况下,一体化控制方法 (24)与传统控制方法

下导弹拦截目标的轨迹和弹目视线角速率见图 4.
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图 4 情况 3仿真曲线

从图 4(a)可以看出,采用所设计的一体化制导控

制律相对于传统的比例制导律+PID控制,弹道更加

平滑, 降低了对过载的要求, 有利于保证导弹在末制

导阶段具有较充裕的机动能力.图 4(b)表明, 一体化

制导控制律相对于传统导引律能使弹目视线角速率

更快地趋于零, 且能够保证弹目视线角速率稳定, 从

而由平行接近原理知导弹能对目标进行拦截.

4 结结结 论论论

本文在考虑通道间耦合、气动建模不确定性、气

动参数摄动和目标机动引起的干扰情况下, 设计了

Nussbaum增益滑模自适应控制的导弹制导控制一体

化控制律.研究结果表明:

1) 虽然建模存在通道间耦合、气动建模不确定

性∆α和∆ωz以及目标机动干扰不确定性∆θ,但所设

计的一体化控制律经约 2 s后系统的状态在滑模面上

变化较慢,能够克服模型不确定性干扰的影响;

2)控制律对于气动系数摄动具有较强的适应性,

因此能够保证系统稳定并具有较好的控制效果;
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3)相对于传统的设计方法,本文所设计的一体化

控制方法在拦截机动目标时效果较好.
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