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考虑终端角度约束的自适应积分滑模制导律
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摘 要: 针对机动目标拦截末制导问题,提出一种考虑终端角度约束的自适应积分滑模制导律.首先给出一种有
限时间收敛的非线性积分滑模面,采用快速终端滑模设计趋近律;然后设计一种对目标机动加速度上界平方进行
估计的自适应律,给出具有光滑特性的自适应积分滑模制导律;最后基于有限时间理论证明闭环系统的有限时间
收敛特性,并给出滑模变量、视线角以及视线角速率的收敛域.数值仿真结果验证了所提出设计方案的有效性.
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Adaptive integral sliding mode guidance law considering impact angel
constraint
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Abstract: An adaptive integral sliding mode guidance law with impact angel constraint is proposed for the guidance
problem during the maeuvering target interception. Firstly, the nonlinear integral sliding manifold with finite time
convergence is designed and the reaching law is given based on the fast terminal sliding mode. Secondly, an adaptive
law is proposed to estimate the square of the target maneuvering acceleration bound, based on which the adaptive integral
sliding mode guidance law is derived, which possesses the smooth feature. Finally, the finite time convergence of the
guidance system both for the reaching phase and on the sliding mold is proved based on the finite stability theory, and the
convergence regions of the sliding variable and the system states are derived. Simulation results show the effectiveness
of the proposed method.
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0 引 䀰

战术导弹末制导律的作用是导引导弹精确命中

目标.随着技术的发展,来袭目标速度越来越高,同时
具有一定的机动能力,这要求导弹不仅能够准确命中
目标,而且要以特定的攻击角度命中目标以充分发挥
战斗部的毁伤效能.因此,具有终端攻击角度约束的
制导律成为目前研究的热点.
该领域的早期研究大都基于比例导引的改进方

法进行角度约束制导律设计.文献 [1-2]在比例导引
的基础上增加修正项,实现了对目标机动的补偿以及
期望的终端角度约束;文献 [3-4]通过实时改变比例
导引的导航比增益分别实现了对静止目标和非机动

目标的拦截.然而,在针对大机动目标拦截时,这些方
法由于缺少目标运动信息会导致拦截精度难以保证.

滑模变结构控制[5]对于匹配条件下的外部干扰

和模型不确定具有不变性,近年来已广泛应用于制导
律的研究中.文献 [6]给出了应对机动目标的自适应
滑模制导律,所采用的线性滑模使得视线角速率收敛
时间无穷大,此外其假设目标机动加速度上界已知,
这在非合作目标拦截时无法获取.这两点不足使该
方法无法用于机动目标的拦截.因此,有限时间控制
方法与具有干扰估计特性的自适应方法相结合成为

解决以上问题的主要思路.
在有限时间控制方面,文献 [7]提出了终端滑模
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控制,通过引入非线性滑模面,在理论上保证了状态
的有限时间收敛特性.文献 [8-10]提出的角度约束终
端滑模制导律能够实现视线角速率及视线角的有限

时间收敛.然而,当系统状态远离原点时,其收敛速度
相比线性滑模更慢,这对短暂的末制导过程很不利.
文献 [11]通过在终端滑模中引入线性滑模项有效解
决了此问题,该方法同样被用于终端角度约束制导律
设计[12-13].然而,这两种制导律由于存在状态量的负
指数项而导致奇异问题.目前解决思路有两种,其一
是采用非奇异的终端滑模及快速终端滑模[14-15];其
二是采用积分滑模[16].这两种方法都已经用于制导
律的研究[17-20].

应对目标机动干扰的研究思路有3种:第一是采
用干扰观测器实现对系统不确定性的在线估计[21-22];
第二是基于自适应律实现对目标干扰上界的估

计[17-18];第三是在设计过程中不考虑目标机动,通过
稳定性理论证明系统的稳定[6,19,23].这些方法的共同
问题是引入了滑模变量的符号项,导致制导律不连续
而引起震颤问题,若采用连续光滑的函数近似替代符
号函数,则会牺牲系统的控制精度.
针对有限时间制导律设计中存在的奇异和非光

滑问题,本文提出一种基于自适应滑模控制的终端角
度约束制导律.首先基于齐次理论设计满足有限时
间收敛的积分滑模,有效解决奇异问题;然后提出一
种新的估计目标机动加速度上界平方的自适应律,避
免引入符号项,解决非光滑问题;最后基于有限时间
稳定理论证明整个系统在可达阶段和滑模阶段的有

限时间收敛特性.
1 数学建模

将目标和导弹视为质点,二维场景下的弹目相对
运动关系如图1所示.
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图 1 二维弹目相对关系

图1中:M和T分别是导弹和目标;Vm和Vt分别

是导弹和目标的速度;Am和At分别是导弹和目标的

加速度,其方向与速度方向垂直; r是弹目相对距离; q
是视线角; γm和 γt分别是导弹和目标的航迹角.由
此,可以建立非线性弹目相对运动方程[22]如下:

ṙ = Vt cos(q − γt)− Vm cos(q − γm), (1)
rq̇ = −Vt sin(q − γt) + Vm sin(q − γm), (2)
γ̇t = At/Vt , γ̇m = Am/Vm. (3)

不失一般性,在进行系统设计时作如下假设.
假设1 忽略导弹自动驾驶仪和导引头的动态

特性,即认为弹体可以理想实现制导过程.
假设2 目标加速度及其微分均有界,即 |At| ⩽

dt1, |Ȧt| ⩽ dt2, dt1、dt2为未知的正常数.
假设3 在短暂的末制导过程中,假设导弹与目

标速度大小不变.
假设4 末制导过程中弹目相对距离不断减小,

即 ṙ(t) < 0, 0 < r(t) < r(t0), t0 < t < te, t0和te分别

为末制导的起止时刻.
对式(2)求导并代入式(1)和(3),可得

q̈ =
−2q̇ṙ

r
+

At cos(q − γt)

r
− Am cos(q − γm)

r
. (4)

定义末制导的终端角θ(te)为命中瞬间导弹与目

标速度方向的夹角,该角度与终端弹目视线角 q(te)

存在一一对应关系[22],即

q(te) = γt − tan−1
( sin θ(te)

cos θ(te)− Vt/Vm

)
. (5)

因此,攻击角约束问题便可转化为终端视线角 q(te)

= qd的约束问题.由假设3可知,式 (5)中的第2项为
常数,若选状态变量x1 = q − qd, x2 = ẋ1,则可将式
(4)表述为如下状态方程: ẋ1 = x2,

ẋ2 =
−2ṙ

r
x2 −

u

r
+

f

r
.

(6)

其中: f = At cos(q − γt) − rȦt/Vt − 2ṙAt/Vt表征

由未知且有界的目标机动加速度引起的干扰项,由假
设2可知其满足 |f | ⩽ dm, dm为未知的干扰上界;u
= Am cos(q − γm)为待设计的制导指令.
本文的目标是设计自适应且光滑的制导律u,使

得在未知干扰 f存在的情况下,式 (6)中的系统状态
有限时间收敛至零.

2 制导律设计

2.1 相关引理及定义

首先给出制导律推导需要的引理及定义.
引理1 [14] 定义在原点邻域U ⊂ Rn上的C1光

滑正定函数V (t),若存在实数a, b > 0, 0 < γ < 1,使
得下式成立:

V̇ (t) + aV (t) + bV γ(t) < 0, (7)

其中t > t0, t0是系统运行的初始时刻,则该函数将在
有限时间收敛至零,且收敛时间满足

te ⩽ t0 +
1

a(1− γ)
ln aV 1−γ(t0) + b

b
. (8)
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引理2 [24] 对于实数m,n ⩾ 0, p, q > 1,若其满
足等式1/p + 1/q = 1,则如下不等式成立:

mn ⩽ 1

p
mp +

1

q
nq. (9)

引理3 [25] 对于r重积分链式系统

ẏ1 = y2, · · · , ẏr−1 = yr, ẏr = u.

若∆(p) = pr + krp
r−1 + · · ·+ k2p+ k1是Hurwitz多

项式,且k1, k2, · · · , kr > 0,则下式所示的状态反馈控
制可使该系统有限时间镇定:

u = −k1|y1|α1sgn y1 − · · · − kr|yr|αrsgn yr. (10)

其中参数αi满足

αi−1 =
αiαi+1

2αi+1 − αi
, i = 2, 3, · · · , r;

αr+1 = 1, αr = α, ε ∈ (0, 1), α ∈ (1− ε, 1). (11)

定义1 [19] 平均拦截加速度AME定义为制导律

加速度指令绝对值的数学期望

AME =
1

N

N∑
k=1

|Am(k)|. (12)

其中:Am(k)为第k步制导律Am的计算值,N为总的
仿真步数.

2.2 自适应积分滑模制导律设计

针对系统(6)设计如下的积分滑模:
s = x2 +

w t

0
(k1|x1|α1sgn x1 + k2|x2|α2sgn x2)dt,

(13)

其中相关参数取值满足引理3要求,即
α1 =

α2α3

2α3 − α2
, α2 = α, α3 = 1,

ε ∈ (0, 1), α ∈ (1− ε, 1),

且k1, k2 > 0满足Hurwitz条件.
对式(13)求导并代入系统方程(6),可得

ṡ = k1|x1|α1sgn x1 + k2|x2|α2sgn x2+

−2ṙ

r
x2 −

u

r
+

f

r
. (14)

若选择如下快速终端滑模进行趋近律设计:
ṡ = −αs− β|s|γsgn s, α, β > 0, 0 < γ < 1. (15)

则由式(14)和(15)可得制导律表达式为

u = r
(−2ṙ

r
x2 + k1|x1|α1sgn x1 + k2|x2|α2sgn x2+

αs+ β|s|γsgn s+
f

r

)
. (16)

式 (16)中含有的未知干扰项f使其无法应用,需要增
加自适应项.为消除已有自适应律引入的不连续符
号项,本文提出一种对目标干扰上界的平方k = d2m

进行估计的自适应律,其表达式如下:
˙̂
k = d1(s

2 − d2k̂), d1, d2 > 0. (17)

给出自适应积分滑模制导律(AISMGL)为

u = r
(−2ṙ

r
x2 + k1|x1|α1sgn x1 + k2|x2|α2sgn x2+

αs+ β|s|γsgn s+ k̂d1s
)
. (18)

注1 式 (18)不含有状态的负指数项及非光滑
的符号项,因此该制导律是非奇异且光滑的.
定理1 对于式 (6)所描述的系统,若设计滑模面

和趋近律分别为式 (13)和 (15),自适应律和制导律分
别为(17)和(18),则如下结论成立:

1)滑模变量有限时间收敛于 |s| ⩽ ∆1;
2)状态有限时间收敛于 |x1| ⩽ ∆3和 |x2| ⩽ ∆2.
各个收敛域表达式如下:

∆1 = (1/4d1βrte
2 )

1
τ+1 , ∆2 =

(∆

k2

) 1
α2

,

∆3 =
(∆

k1

) 1
α1

, ∆ = α1∆1 + β1∆
γ1

1 . (19)

证明 该定理证明过程可分为3步完成.
Step 1 证明干扰的估计误差有界.
对式(13)求导,并代入式(6)和(18),可得

sṡ =
fs

r
− αs2 − β|s|γ+1 − k̂d1s

2. (20)

定义自适应律的估计误差为 k̃ = k − k̂,并选择
Lyapunov函数为

V =
1

2
k̃2 +

1

2
s2. (21)

对该式求导并代入式(17)和(20),可得
V̇ = sṡ− k̃

˙̂
k =

fs

r
− αs2 − β|s|γ+1 − kd1s

2 + k̃d1d2k̂. (22)

由于 |f | ⩽ dm, β|s|γ+1
> 0,上式可缩放为

V̇ ⩽ −αs2 +
dm|s|
r

− kd1s
2 + d1d2kk̃ − d1d2k̃

2.

(23)

由引理2可知,当p = 2, q = 2时,有
m+ n ⩾ 2

√
mn, m, n ⩾ 0. (24)

据此可知如下不等式成立:
kd1s

2 +
1

4d1r2
⩾ 2

√
kd1s

2

4d1r2
=

dm|s|
r

,

1

2
(k2 + k̃2) ⩾ |kk̃| ⩾ kk̃.

(25)

将式(25)代入(23),可得如下不等式成立:

V̇ ⩽− αs2 +
1

4d1r2
+

1

2
d1d2k

2 − 1

2
d1d2k̃

2 ⩽

− ηV + δ. (26)

其中: η = min{2α, d1d2}, δ =
1

4d1r2
+

1

2
d1d2k

2.由

参数范围可知η, δ > 0.当V > δ/η时, V̇ < 0成立,
因此V 大小有界,滑模变量s与估计误差 k̃有界.可令
|k̃| ⩽ ξ, ξ是未知的正常数.

Step 2 证明滑模变量的有限时间收敛.
重新选择Lyapunov函数为
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V ′ = s2/2. (27)

对其求导,并代入式(20)和(25),可得如下不等式:

V̇ ′ ⩽ − αs2 − β|s|γ1+1
+ ξd1s

2 +
1

4d1r2
=

− ᾱV ′ − β̄V ′γ̄ , (28)

其中: ᾱ = 2(α−ξd1), β̄ = 2γ̄
(
β− 1

4d1r2|s|γ+1

)
, γ̄ =

γ + 1

2
.分情况讨论如下:

1)当x2 ̸= 0时,若选择参数满足以下条件:
α > ξd1,

β >
1

4d1r2|s|γ+1 ,
(29)

则式 (28)中 ᾱ, β̄ > 0, 0 < γ̄ < 1,由引理1可知此时
系统满足有限时间收敛.

2)当x2 = 0且s ̸= 0时,将控制器 (18)代入系统
方程(6)的第2式,可得

ẋ2 =
f

r
− αs− β|s|γsgn s− k̂d1s−

k1|x1|α1sgn x1 − k2|x2|α2sgn x2. (30)

考虑到积分滑模面的定义,上式无法确保 ẋ2 = 0,即
x2 = 0不是系统滑模到达阶段的吸引子,因此滑模变
量可在有限时间内收敛至零.

3)当系统到达滑模面时,由积分滑模定义可知
ṡ = ẋ2 + k1|x1|α1sgn x1 + k2|x2|α2sgn x2 = 0. (31)

该式满足引理3条件,因此处于滑模面上的系统状态
x1和x2将在有限时间内收敛至零.

Step 3 给出状态变量的收敛域.
式 (29)给出了滑模到达阶段有限时间收敛的条

件,据此可知滑模变量收敛域如下:

|s| <
( 1

4d1βr2

) 1
τ+1

=
( 1

4d1βrte
2

) 1
τ+1

= ∆1. (32)

由式(15)和(32)可知
|ṡ| ⩽ α1|s|+ β1|s|γ1 = α1∆1 + β1∆

γ1

1 = ∆. (33)

对积分滑模面(13)求导,可得
ṡ = ẋ2 + k1|x1|α1sgn x1 + k2|x2|α2sgn x2. (34)

该式可以改写为如下两种形式:

ẋ2 + k1
′|x1|α1sgn x1 + k2|x2|α2sgn x2 = 0, (35)

ẋ2 + k1|x1|α1sgn x1 + k′
2|x2|α2sgn x2 = 0. (36)

其中: k′
1 = k1 − ṡ

|x1|α1sgn x1
, k′

2 = k2 −

ṡ

|x2|α2sgn x2
.

由式 (35)可知,当α2 ∈ (1 − θ, 1), α1 =
α2

2− α2

时,由引理3可知系统在滑模面上的运动有限时间收
敛的充分条件为k′

1 > 0,此时k′
1, k2组成的多项式

满足Hurwitz条件.因此

|x1| ⩽
( |ṡ|
k1

) 1
α1

⩽
(∆

k1

) 1
α1

= ∆3. (37)

同理,由式(36)可得x2的收敛域如下:

|x2| ⩽
( |ṡ|
k2

) 1
α2

⩽
(∆

k2

) 1
α2

= ∆2. (38)

证明成立. 2
3 数学仿真

本节通过数学仿真对上述算法进行验证,算法的
总体结构如图2所示,其中用到的制导参数见表1,初
始仿真场景见表2,仿真周期选择为1 ms,过载限幅为
40 g.
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图 2 自适应积分滑模制导律结构框图

表 1 积分自适应积分滑模制导律参数

k1 k2 α1 α2 γ α β d1 d2 qd / deg

0.4 0.84 0.538 5 0.7 0.8 20 0.5 100 0.001 20

表 2 导弹与目标初始条件

Missile Target

x(0) 0 m 2 500
√
3m

y(0) 0 m 2 500 m
γ(0) 60◦ 0◦

V (0) 600 m/s 300 m/s

选择以下典型目标运动形式进行仿真验证.
场景1:正弦机动,At = 7g cos(πt/4)m/s2.
场景2:常值机动,At = 7g m/s2.
场景3:方波机动,加速度为At = 7g m/s2, t < 5 s;

At = −7g m/s2, t ⩾ 5 s.

表 3 仿真结果

Scenario 1 Scenario 2 Scenario 3

AISMGL NTSMG1 NTSMG2 AISMGL NTSMG1 NTSMG2 AISMGL NTSMG1 NTSMG2

Interception Time / s 16.097 17.774 18.602 15.200 15.769 16.027 11.704 12.092 12.282
Miss Distance / m 0.017 0.067 0.136 0.161 0.254 0.060 0.277 0.289 0.294
AME / (m/s)2 80.789 5 128.967 2 158.907 9 73.377 2 140.229 3 174.047 0 65.921 4 155.934 0 196.942 9
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图 3 场景1仿真结果
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图 4 场景2仿真结果
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图 5 场景3仿真结果

为了客观评价本文算法的性能,在同样的场景
及初始条件下对于文献 [17-18]的两种自适应非奇异
制导律 (分别记为NTSMG1和NTSMG2)也进行了仿
真.仿真结果对比如图3 ∼图5所示,相关结果总结于
表3中,据此可以得到如下结论:

1)从3种场景的二维弹道曲线可以看出,本文提
出的自适应滑模制导律所产生的攻击弹道最平直,且
命中目标最早.从表3中的拦截时刻也可以得到同样
结论.

2)从图 3 ∼ 图 5所示的视线角曲线可以看出,
3种方法都可以保证视线角有限时间收敛于指定
的终端角,本文算法作用下视线角的收敛时间与
NTSMG1相当,比NTSMG2更快,且在收敛过程中视
线角没有出现过零的振荡现象.

3)从图3 ∼ 图5所示的视线角速率曲线可以看
出, 3种方法都能保证视线角速率有限时间收敛,相比
之下, NTSMG1和NTSMG2存在明显的尖峰现象.

4)从图3 ∼ 图5所示的滑模变量曲线可以看出,
本文的方法由于采用快速终端滑模进行趋近律设计,
其滑模可达阶段的收敛速度最快,且不存在过零震
荡,这是其弹道最平滑的主要原因.

5)从图3 ∼ 图5所示的制导指令曲线可以看出,
本文方法产生的制导指令饱和时间最短,且完全光
滑, NTSMG1和NTSMG2由于要抑制视线角速率两
次严重的尖峰现象,因而饱和时间更长,这使得本文
方法产生的平均拦截加速度在3个场景下都是最小,
如表3所示.

6)由表3可知,本文提出的制导律除了是非奇异
且光滑外,主要的优点是拦截时间更短,拦截精度更
高,且需要的平均拦截加速度更小.

4 结 论

本文基于自适应积分滑模控制提出了一种考虑

终端角度约束的非奇异光滑制导律,并通过多场景仿
真对算法进行了验证,相关结论如下:

1)基于齐次理论设计积分滑模面,可以确保系统
状态在滑模面上的有限时间收敛特性;

2)基于快速终端滑模设计趋近律,可以确保系统
滑模变量在可达阶段的有限时间收敛;

3)针对目标未知机动引起的不确定干扰,采用本
文提出的对干扰上界平方进行估计的自适应律,可以
从根本上避免由非光滑符号函数引起的震颤问题;

4)在同样的场景下,本文制导律实现的拦截时间
更早、脱靶量更小,而且过载指令光滑、饱和时间更
短,平均拦截加速度更小.
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