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基于干扰补偿的拦截弹制导控制一体化设计

卢晓东, 赵 辉†, 赵 斌, 周 军

(西北工业大学精确制导与控制研究所，西安 710072)

摘 要: 针对姿控式直接力/气动力复合控制拦截弹,提出一种基于干扰补偿和动态面方法的制导控制一体化
(IGC)算法.首先设计一种适用于未知上界干扰的变增益扩张状态观测器 (TVGESO),在有效保证估计精度的同
时,能够减弱初始尖峰现象;然后考虑目标机动以及喷流扰动等模型不确定性,应用TVGESO在线干扰逼近补偿,
基于积分滑模动态面方法设计了 IGC算法;最后基于Lyapunov理论对闭环系统稳定性进行证明.数值仿真结果表
明了所提出设计方案的有效性.
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Disturbance compensation-based integrated guidance and control design
for near space interceptor
LU Xiao-dong, ZHAO Hui†, ZHAO Bin, ZHOU Jun

(Institute of Precision Guidance and Control，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China)

Abstract: An integrated guidance and control(IGC) algorithm is proposed based on active disturbance compensation
and dynamic surface control for the near space interceptor with aerodynamic force and reaction jets. A time-varying gain
extended state obsever(TVGESO) is firstly constructed to estimate the unknown system disturbance, which can preserve
the estimation accuracy as well as weakening the peaking phenomenon. Then, the model uncertainty caused by the
target maneuvers and jet interaction is restrained with online estimation and compensation of the TVGESO, and the IGC
algorithm is designed based on the integral sliding mode dynamic surface control. Finally, the closed loop system stability
is proved by using the Lyapunov theory. Simulation results show the effectiveness of the proposed method.
Keywords: integrated guidance and control；compound disturbance；peaking phenomenon；extended state observer；
dynamic surface control

0 引 䀰

当代拦截弹普遍采用直接力/气动力复合控制方
式,通过快速建立法向过载所需要的攻角来提高自身
的机动能力,而在拦截弹机动性能提高的同时,直接
力的不连续效应将会产生严重的气动耦合和剧烈的

参数变化,因此,对制导控制系统鲁棒性提出了更高
的要求[1].
近年来,制导控制一体化 (IGC)由于在回路间带

宽协调和鲁棒性上的优势,得到了广泛的研究.文献
[2-3]针对未受扰系统采用最优控制理论设计了 IGC
控制律,这种方法需要在线求解Riccati方程,计算复
杂,并且不能保证全局收敛性.针对受不确定性和外
干扰影响的系统,文献 [4]提出了基于零控脱靶量的

一体化模型,在此基础上运用滑模控制方法进行 IGC
设计.文献 [5]利用光滑二阶滑模控制器设计了适用
于弹目交会的拦截器末段制导控制系统.文献 [6]采
用自适应滑模控制方法在俯仰平面内实现了寻的导

弹攻击地面目标的 IGC设计,但是其针对的是地面弱
机动目标,并未考虑目标强机动情形.
总结以上 IGC设计方法, IGC的相关研究仍存在

以下不足: 1)多数研究[2-6]事先假设不确定性上界已

知,通过增强控制算法本身的鲁棒性来减弱不确定
性影响; 2)少有文献考虑系统稳态精度,事实上由于
无法准确获知不确定性大小,系统存在着稳态跟踪误
差.因此,对于受未知上界不确定性影响的拦截弹制
导控制系统,寻求一种既能主动抗干扰,又能提高稳
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态跟踪精度的控制方法十分重要.
扩张状态观测器 (ESO)因其良好的效果而被广

泛应用在干扰估计上,是一种主动抗干扰的方法[7-8].
对于未知上界的不确定性,选取常值增益并不能保证
估计精度,而且当观测器状态初值与真实状态初值不
相等时,高增益会使得不确定性估值存在初始尖峰现
象,不利于系统稳定[9-10].目前研究ESO尖峰现象的
文献较少,文献 [11-12]通过调节增益由小到大减弱
了尖峰现象,但其只提出一种参数调整策略,并没有
对变增益扩张状态观测器 (TVGESO)的稳定性进行
证明.
基于以上分析,本文首先设计一种新型扩张状态

观测器用于估计系统中的模型不确定性,分别从理论
和数值方面指出TVGESO 的参数与其补偿效果、微
分尖峰之间的关系;然后提出一种自适应积分滑模
动态面IGC算法.仿真结果表明了所设计的IGC算法
在鲁棒性和稳态精度上的优越性.

1 数学模型建立

1.1 末端拦截下的弹目相对运动模型

考虑纵向平面拦截模型,弹目相对运动关系如图
1所示.
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图 1 末端拦截几何关系

由图1可以得到如下方程:Vr = VT cos(θT − q)− VI cos(θI − q),

Vq = VT sin(θT − q)− VI sin(θI − q).
(1)

其中: r为拦截弹与目标在视线方向上的相对距离, q
为视线角,VI和VT 分别为拦截弹和目标速度, θI和
θT分别为拦截弹和目标的弹道倾角,Vr和Vq分别为

弹目相对速度在沿视线方向和垂直于视线方向上的

分量.
对式 (1)第2式求导,并结合第1式可得相对视线

运动方程

V̇q = −ṙVq/r − aI cos(q − θI) + d1. (2)

其中: d1 = aT cos(q−θT )−V̇T sin(q−θT )+V̇I sin(q−
θI)为总不确定性, aI和aT分别为拦截弹和目标的法

向加速度, V̇I和 V̇T分别为拦截弹和目标切向加速度.

1.2 拦截弹动力学模型

姿控式直接力/气动力复合控制拦截弹纵向平面
动力学方程[13]如下:
α̇ =

Fjet(1 +Kjet)

MVI
− Cαα+ ωz − Cδzδz +∆1,

ω̇z =
Fjet(1 +Mjet)L

J
−Mαα−Mωz

ωz−

Mδzδz +∆2.

(3)

其中:α为攻角,ωz 为俯仰角速度, δz 为升降舵偏
角,M 为拦截导弹质量,L为脉冲发动机距质心位
置, J为拦截导弹转动惯量,Cα、Cδ、Mα、Mωz

、Mδz

为气动力和气动力矩系数,Fjet为反向喷流装置推

力,Kjet为喷流干扰放大因子,Mjet为喷流干扰力矩

放大因子,∆1、∆2为气动参数摄动.

1.3 拦截弹制导控制一体化模型

为便于研究,将直接力视为大小可调的连续控制
力[14],定义直接力等效舵偏角

δjet_z = Fjet/Fjet_ max, (4)

其中Fjet_ max为直接侧向力的最大值.定义虚拟控制
力矩

v = Bu. (5)

其中:u = [δz δjet_z]
T,B = [−MδzJ Mδjet_z ],Mδjet_z

= Fjet_ maxL.由于实际情况下攻角α难以测量,引入
攻角与过载间的关系式

aI ≈ VICαα. (6)

将式 (4)、(5)代入 (3),并与 (2)联立得复合制导控
制模型

ẋ1 = −ṙx1/r − x2 cos(q − θI) + d1,

ẋ2 = p11x2 + p12x3 + d2,

ẋ3 = p21x2 + p22x3 + bv + d3.

(7)

其中:x1 = Vq,x2 = aI ,x3 = ωz为系统状态; v为虚
拟控制力矩; di(i = 1, 2, 3)为目标机动、气动参数摄

动以及反向喷流干扰组成的复合干扰.各符号具体
表示为

p11 = −Cα, p12 = VICα,

p21 = −Mα/(VICα), p22 = −Mωz
,

d2 = VICα(−Cδzδz + Fjet(1 +Kjet)/(MVI) +∆1),

d3 = FjetMjetL/J +∆2, b = 1/J.

可见系统 (7)是一个三阶级联非匹配不确定性系统,
控制目标是在未知干扰di的作用下设计虚拟控制力

矩v,使得在制导末端x1 = 0,即Vq = rq̇ = 0时,满足
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平行接近条件,从而能够在制导结束时刻击中目标.
假设1 直接侧向力大小固定,脉冲燃气发动机

或燃气喷嘴可以多次开启.
假设2 干扰di及其一阶导数有界,即存在未知

正数µi,使得 |ḋi| ⩽ µi成立(i = 1, 2, 3).
注 1 文献 [15]假设外界干扰变化缓慢,即

lim
t→tf

|ḋi| = 0,这在很多工程条件下不成立,而本文

建立的假设2适用性更广.

2 扩张状态观测器设计

2.1 变增益扩张状态观测器构建

考虑一类带有未知扰动的一阶系统ẋ(t) = f(t, x) + g(t, x)u(t) + d(t),

y(t) = x(t).
(8)

其中: f(·)、g(·)为满足Lipschitz条件的光滑函数, d(t)
为满足假设1的未知扰动, y(t)为观测量,u(t)为控制
输入.设计如下形式的扩张状态观测器:ż1 = z2 + f(z1) + g(z1)u− l1(t)(z1 − y),

ż2 = −l2(t)(z1 − y).
(9)

其中: z1、z2分别为原状态x(t)和干扰d(t)的估计值,
l1(t)和 l2(t)为待设计的时变增益,设计为

l1(t) = 2L(t), l2(t) = L2(t). (10)

L(t)为具有如下形式的自适应更新函数:

L̇(t) =


γ|e1(t)|, |e1| ̸= 0;

0, |e1| = 0;

L(0) = l0.

(11)

γ > 0为自适应参数.
定义e1 = z1− y, e2 = z2− d,可以得到跟踪误差

方程

ξ̇(t) = A(t)ξ(t) +B(t)ḋ(t) + F (t). (12)

其中

ξ(t) =

[
e1(t)

e2(t)

]
, A(t) =

[
−l1(t) 1

−l2(t) 0

]
,

B(t) =

[
0

1

]
, F (t) =

[
f̃(x) + g̃(x)u

0

]
,

f̃(x) = f(z1)− f(x1), g̃(x) = g(z1)− g(x1).

本文的时变矩阵均有界,以A(t)为例,其在区间 [t0,

tf ]的上界和下界分别用A和A表示.
定理1 对于系统 (8),如果按式 (10)、(11)选择观

测器增益L(t)(L ⩽ L(t) ⩽ L),则一定存在正定对称
矩阵P (t)(P ⩽ P ⩽ P ),使得状态重构误差e1(t)和

干扰估计误差e2(t)一致最终有界.

证明 因为f(·)和g(·)满足Lipschitz条件,输入
u(t)有界,所以存在Lipschitz常数η1 > 0,使得 |f̃(x)
+ g̃(x)u| ⩽ η1|e1(t)|成立.
选择Lyapunov函数

V (t, ξ) = L−5/2(t)ξT(t)P (t)ξ(t) +
1

2
(L(t)− L̄)2,

(13)

P (t) =

[
6l2(t)− l21(t) −l1(t)

−l1(t) 6

]
.

由于L(t) > 0,显然P (t)为正定对称矩阵.对式 (13)
沿时间求导,得

V̇ (t, ξ) ⩽− ξT(t)(Q1(t) +Q2(t))ξ(t)+

L−5/2(t)∥P (t)∥(2η1∥BT∥∥ξ∥2+

2µ1∥B∥∥ξ∥)− (L− L(t))L̇(t). (14)

其中

Q1(t) =
d
dt

( P (t)

L5/2(t)

)
= M(t)L̇(t),

Q2(t) =
(A(t)TP (t) + P (t)A(t))

L5/2(t)
=

N(t)

L5/2(t)
.

时变矩阵

M(t) =

[
L−3/2(t) −3L−5/2(t)

−3L−5/2(t) 15L−7/2(t)

]
,

N(t) =

[
4L3(t) 0

0 4L(t)

]
.

当 |e1(t)| ̸= 0时, L̇(t) = γ|e1(t)| > 0,显然Q1(t)、

Q2(t)均为正定对称矩阵;当L(t) ⩾ 1时,由Schur定
理知, 4LI2 ⩽ 4L(t)I2 ⩽ N(t),因此ξT(t)N(t)ξ(t) ⩾
4LξT(t)ξ(t),代入式(14),得

V̇ (t, ξ) ⩽ − ∥ξ(t)∥
L5/2(t)

[(4L− c1η1)∥ξ(t)∥ − c1µ1],

(15)

其中c1 = 2∥B∥∥P ∥为常数.选取增益初值 l0 = L >

max
{c1η1

4
, 1
}

,则系统跟踪误差将会收敛到邻域

Φ =
{
(ξ(t))

∣∣∣∥ξ(t)∥ ⩽ c1µ1

(4L− c1η1

}
. (16)

由此定理得证. 2
当 l1(t)、l2(t)为常值增益 l1、l2时,求解式 (12),得

到干扰估计误差时域表达式

e2(t) = −L
2t

4
exp

(
− Lt

2

)
e1(0) +

(Lt
2

+ 1
)
×

exp
(
− Lt

2

)
e2(0) +

w t

0
eA(t−τ)ḋ(τ)dτ. (17)

当e1(0) ̸= 0, t = tp = 2/L时,式 (17)第1项可
写为−L exp(−1)e1(0)/2.线性ESO为了满足全局收
敛,一般会取L为高增益,于是传统方法将会在 tp时
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刻出现尖峰现象,而时变增益由于从较小值 l0开始变

化,将会有效降低尖峰的幅度.

2.2 TVGESO参数整定策略

由Lyapunov方法得到的误差收敛域 (16)是相对
保守的,但是也可以看出,随着L(t)的增长,收敛精度
将会不断提高. γ表征了L(t)的变化速度, γ越大,收
敛速度越快,但是相应尖峰抑制能力变弱,因此γ选

取需要均衡考虑.
观测器增益过大会使系统抖振,影响估计效果,

为避免这种现象,自适应律修正为

L̇(t) =

D(γ), L(t) ⩽ Lmax;

0, L(t) > Lmax.
(18)

其中:Lmax > 0;而

D(γ) =

γ|e1|, |e1| > φ;

0, |e1| ⩽ φ;

φ > 0为死区边界.
图2给出了基于TVGESO的复合控制导弹一体

化设计框图.

αI

αT

x1 v

x x2 3,

d ,d d1 2 3,
^ ^ ^

δz

F jet

!"#

$%&
'(

)*
+,

-.
/"

012"34
56789

:;

<=>?@

AB-
"&C
+D

图 2 基于TVGESO的复合控制导弹一体化设计

3 制导控制一体化算法设计

3.1 鲁棒自适应积分滑模动态面控制

定义式(7)每个子系统的跟踪误差为

zi = xi − xid, i = 1, 2, 3, (19)

其中xid为虚拟控制量.为了提高控制器的精度和鲁
棒性,定义如下积分滑模面:

sj = zj + kj
w t

0
g(zj)dτ −Πje−νjt, j = 1, 2, 3. (20)

其中: kj , νj > 0;Πj = zj(0),其作用是保证系统初始
状态位于滑模面上,增强鲁棒性; g(z)为如下的非线
性函数[16]:

g(z) =


κ sin(πz/κ/2), |z| < κ;

κ, z ⩾ κ;

−κ, z ⩽ −κ.

(21)

其中κ > 0为误差成型参数.当跟踪误差 |z| < κ时,
有 |g(z)| > |z|;当跟踪误差 |z| ⩾ κ时, g(z)为饱和函
数,因此g(z)具有“小误差放大、大误差饱和”的作

用,按式 (20)选择滑模面,可以避免积分项造成的超

调(Wind-up)现象.
Step 1 对系统 (7)第1个子系统滑模面求导,得

到

ṡ1 = − ṙx1/r − x2 cos(q − θI) + d1+

k1g(z1) + ν1z1(0)e−ν1t. (22)

利用TVGESO在线估计值 d̂1,设计第1个子系统的虚
拟控制量为

x2c = cos−1(q − θI)(−ṙx1/r + d̂1 + α1s1+

k1g(z1) + ν1z1(0)e−ν1t + Γ̂1sat(s1/ϕ1)). (23)

其中:α1 > 0, Γ̂1sat(s1/ϕ1)为鲁棒项.反演法控制需
要虚拟控制量的一阶导数,为了避免直接求取微分带
来的复杂计算过程,将x2c经过如下的一阶指令滤波

器进行处理:

τ1ẋ2d + x2d = x2c, x2d(0) = x2c(0). (24)

定义指令滤波误差

ef1 = x2d − x2c. (25)

Step 2 对第2个子系统滑模面求导,得到

ṡ2 = p11x2 + p12x3 + d2 − ẋ2d+

k2g(z2) + ν2z2(0)e−ν2t. (26)

结合扩张状态观测器输出,设计第2个子系统的虚拟
控制量

x3c = p−1
12 (−p11x2 − d̂2 + ẋ2d−

α2s2 − k2g(z2)− ν2z2(0)e−ν2t−

Γ̂2sat(s2/ϕ2)). (27)

同理,经过式 (24)的指令滤波器,得到x3c的近似微分

值 ẋ3d,定义滤波误差

ef2 = x3d − x3c. (28)

Step 3 对系统 (7)最后一级子系统滑模面求导,
得到

ṡ3 = p21x2 + p22x3 + bv + d3 − ẋ3d+

k3g(z3) + ν3z3(0)e−ν3t, (29)

系统控制输入设计为

v = b−1(−p21x2 − p22x3 − d̂3 + ẋ3d − α3s3−

k3g(z3)− ν3z3(0)e−ν3t − Γ̂3sat(s3/ϕ3)). (30)

饱和函数定义为

sat(si/ϕi) =

sgn(si), si > ϕi;

si/ϕi, si ⩽ ϕi.
(31)

其中ϕi为边界层, i = 1, 2, 3.
假设 3 干扰估计误差 ε1 − ε3、虚拟控制指
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令微分 ẋ2c、ẋ3c有界,即存在未知正数Γi、Dj满足

|εi| ⩽ Γi, |ẋ(j+1)c| ⩽ Dj , i = 1, 2, 3, j = 1, 2.

3.2 稳定性证明

定理 2 对于系统 (7),选择自适应律 ˙̂
Γi =

λi(−σiΓ̂i + |si|+ s2i /ϕi),λi, σi > 0,ϕi为边界层, i =
1, 2, 3,选择合适的参数,在控制(23)、(27)、(30)的作用
下,是一致最终有界的.

证明 选取Lyapunov函数

V =
1

2

3∑
i=1

s2i +
1

2

2∑
i=1

e2fi +
1

2λi

3∑
i=1

Γ̃ 2
i . (32)

为表述方便,将式 (32)等号右端各项分别表示为V1、

V2、V3.对式(32)各项分别沿时间求导,得到

V̇1 =

3∑
i=1

si(−αisi − Γ̂isat(si/ϕi) + εi) ⩽

−
3∑
i=1

αis
2
i − χ+

3∑
i=1

Γi|si|, (33)

其中χ = −
3∑
i=1

siΓ̂isat(si/ϕi);第2项为

V̇2 = −
2∑
j=1

efj(efj/τj + ẋ(j+1)c) ⩽

2∑
j=1

((1− 1/τj)e
2
fj +D2

j/4), (34)

其中max{τ1, τ2} < 1;第3项为

V̇3 ⩽ 1

2

3∑
i=1

[−2Γ̃i(|si|+ s2i /ϕi)− σi(Γ̃
2
i − Γ 2

i )] ⩽

− 1

2

3∑
i=1

σi(Γ̃
2
i − Γ 2

i )−
3∑
i=1

Γ̃i(|si|+ s2i /ϕi).

(35)

1)当 si > ϕi时,由式 (32)可知χ = −
3∑
i=1

Γ̂i|si|.

联立式(33)和(35),得

V̇ ⩽ −
3∑
i=1

αis
2
i −

1

2

3∑
i=1

σiΓ̃
2
i + ρ1 ⩽ −K1V + ρ1.

(36)

其中

K1 = min{min(2αi),min(λiσi)}, i = 1, 2, 3;

ρ1 =
1

2

3∑
i=1

σiΓ
2
i +

1

4

2∑
j=1

D2
j .

2)当si ⩽ ϕi时,χ = −
3∑
i=1

Γ̂is
2
i /ϕi.由Young不

等式知 |si|Γi ⩽ Γi(s
2
i /ϕi + ϕi/4),此时

V̇ ⩽ −K1V + ρ2, (37)

其中

ρ2 =
1

4

3∑
i=1

(2σiΓ
2
i + ϕiΓi) +

1

4

2∑
j=1

D2
j .

从而得到V (t) ⩽ max{V (0), (ρ2/K1)},这意味着滑
模面 si与自适应参数误差 Γ̃i将始终存在于有界紧

集内,因此误差会收敛到原点附近的邻域内.特别地,
当K1 ≫ ρ2时,可以保证收敛域足够小,即滑模面
si → 0. 2
注2 为避免系统滤波误差及干扰估计误差估

值 Γ̂j发散,将自适应律修正为

˙̂
Γj =


λj |sj |, |sj | > ψj ;

0, |sj | ⩽ ψj ;

j = 1, 2, 3.

(38)

其中ψj > 0为边界层厚度.

4 仿真分析

末制导初始条件为: r(0) = 30 km, q(0) = 30◦;
拦截弹位于20 km的高空,VI(0) = 1 500m/s, θI(0) =
45◦,末段飞行中受到气动阻力速度有损耗, V̇I =

−20m/s2;假设目标速度VT (0) = 1 000m/s且无速
度损耗, θT (0) = 200◦;拦截弹动力学系数为:Cα =

0.206 s−1,Cδz = 0.012 s−1,Mα = 17.5 s−2,Mδz =

7.967 s−2, J = 200 kg · m2,Fjet_ max = 1400N,L =

1m,初始攻角α(0) = −20◦,初始俯仰角速度ωz(0) =

0◦/s.
采用动态分配方式对气动力和直接力进行分

配[17],姿控发动机开关门限定义为大于最大推力的
70%即开启,且最大可以同时开启5个;舵偏角限幅
[−30◦, 30◦],舵偏角速率限幅±120◦/s.假设喷流干扰
力放大因子Kjet = 0.2,喷流干扰力矩放大因子
Mjet = 0.3,气动参数负拉偏30%,假设目标作如下
形式机动:

aT =


5 g, t < 2 s;
8 sin(0.4πt) g, 2 s ⩽ t < 5 s;
−5 g, t ⩾ 5 s.

(39)

为验证所设计制导控制算法的有效性,将本文
方法 (EDC-DSC)与基于传统滑模动态面算法 (SMC-
DSC)[18]、基于传统ESO的动态面算法 (ESO-DSC)[19]

进行对比.
3种方法的控制器参数如表1所示.
图 3为 3种算法在制导控制系统中的性能对比

情况.由图3(a)可知:在系统存在目标机动、喷流扰动
等复合干扰作用下, EDC-DSC和ESO-DSC能够使Vq

保持在零附近,满足平行接近条件;而SMC-DSC因不
带干扰补偿环节,完全使用高增益抑制干扰,故不能
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表 1 控制器参数

控制方式 参 数

EDC-DSC

[α1, α2, α3] = [3, 2, 2], [k1, k2, k3] = [1, 0.7, 0.7], [τ1, τ2] = [0.05, 0.05],
[λ1, λ2, λ3] = [10.0, 10.0, 2.0], ν = 5, [ψ1, ψ2, ψ3] = [1.0, 0.05, 0.04],
[ϕ1, ϕ2, ϕ3] = [1.0, 0.5, 0.5], [σ1, σ2, σ3] = [3.0, 3.0, 3.0], [κ1, κ2, κ3] = [2.0, 2.0, 2.0],
γ = 8, l0 = 0.02, Lmax = 2 000, φ = 0.01

SMC-DSC [k1
′, k2

′, k3
′] = [3, 3, 3], [M1,M2,M3] = [80, 20, 10], [ε1, ε2, ε3] = [5, 0.65, 0.65]

ESO-DSC [k1
′, k2

′, k3
′] = [3, 3, 3], l11 = l21 = l31 = 30, l12 = l22 = l32 = 225
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图 3 制导控制一体化设计仿真结果

完全抵消不匹配不确定性影响,导致制导末端视线角
速率提前发散. EDC-DSC由于采用了积分滑模与动
态面结合的控制方式,在一定程度上减弱了干扰估
计误差对系统稳态性能的影响,因此控制效果优于
ESO-DSC.

由图 3(b)可知升降舵偏角发生了速率饱和,导
致直接侧向力开启,弹体姿态变化剧烈. EDC-DSC方
法观测器增益自适应更新,并且初始值较小,因此
未出现严重的超调,最大峰值为−99.24,有利于闭环
系统的稳定.随着自适应增益的逐渐增大, TVGESO
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跟踪误差要小于ESO(图3(e)).图3(e)为EDC-DSC和
ESO-DSC对复合干扰估计性能对比情况.可以看出,
在初始阶段,当观测器初值与真实状态初值之间误差
为−83.3时, ESO-DSC对干扰的估值出现了峰值现
象,最大峰值达到了−487.7.当到达设置精度时,根
据设计自适应律,观测器增益便不再增长(图3(f)).

图3(g)为连续直接力的使用情况.在制导初段,
为了抵消高空弹体的非最小相位特性,直接力均有
工作.由于ESO-DSC的尖峰饱和现象,其消耗的脉
冲发动机个数为 214,而 EDC-DSC和 SMC-DSC分
别为 182个和 165个.图 3(h)为 3种方法下弹道对比
曲线, EDC-DSC脱靶量为 1.43 m, SMC-DSC和ESO-
DSC脱靶量分别为3.72 m和5.50 m,这表明本文方法
具有控制精度高、消耗燃料少的优点.

5 结 论

本文提出了一种基于干扰补偿的自适应动态面

制导控制一体化设计方法,提高了复合控制拦截弹的
打击精度.通过设计时变增益观测器有效减弱了传
统线性ESO中出现的初始尖峰现象,并且抑制了复
合干扰对系统跟踪性能的影响.仿真结果表明,该设
计方法跟踪精度高、鲁棒性能好,并且所消耗脉冲发
动机个数少,满足临近空间拦截弹末段制导控制任务
需求.文中并未分析测量噪声对复合干扰估计性能
的影响,对存在随机测量噪声下的干扰估计问题以及
快速一体化控制器设计是下一步需要研究和解决的

问题.
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