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一种多约束条件下高超声速导弹对地攻击的三维最优变结构制导律
X

孙未蒙,骆  振,郑志强
(国防科技大学 机电工程与自动化学院, 湖南 长沙  410073)

摘  要:针对高超声速空地导弹多约束高精度末制导的基本需求,在三维解耦的俯仰平面和转弯平面上

分别设计制导律。在综合考虑脱靶量、落角、入射角等多种约束条件后, 运用最优控制构造的最优制导律设计

了一种三维最优变结构制导律,接着利用梯度自适应下降法和 T- S 模型改进了速度约束控制。最后通过典

型弹道的结果显示该制导律能够满足多约束高精度制导的需要, 具有良好的弹道性能。
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Three-dimensional Optimal Variable Structure Guidance Law with Multiple

Constraints in Ground Strike of Hypersonic Air- to-surface Missiles
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Abstract: In order to study the terminal precision guidance of the hypersonic air-to- surface missile with constraints, the guidance

law was designed respectively in the pitching plane and swerve plane. After the constraints of miss-distance, impact angular and

orientation angular were considered synthetically , and the three-dimensional optimal variable structure guidance law was derived from the

optimal control. Moreover, the traditional algorithm of max-velocity control was also mended by the adaptive gradient method and Takag-i

Sugeno fuzzy system. Through the simulation test of the characteristic trajectory, the optimal variable structure guidance law with

constraints is not only satisfied with the precision guidance in the mult-i constraint conditions, but also has excellent trajectory in terminal

guidance.
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在高超声速空地导弹末端对地攻击时,不但需要实现高精度,而且还要满足预设落角、入射方位角、

射程、速度等方面的约束限制,而目前研究较多的是带落角控制的制导律
[ 1- 4]

。由于导弹实际飞行过程

图 1 俯仰平面和转弯平面示意图
Fig . 1 Engagement geometry

中系统参数存在一定的不确定性[ 5- 6] , 采用滑模变

结构控制可以较好地解决末制导律中干扰和系统参

数摄动的影响, 这也是近些年研究的热点
[ 7- 8]

。

本文利用高超声速空地武器对地攻击的三维制

导模型, 运用最优控制构造滑模平面和趋近律, 得到

一种满足脱靶量、落角、入射角等多约束条件的三维

最优变结构制导律, 同时利用梯度自适应下降法和

模糊控制T- S模型改进了导弹速度约束控制算法。

最后运用典型弹道仿真分析了该制导律的可行性和

速度控制的有效性。
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1  弹目相对运动方程

如图 1所示,以飞行器三自由度模型为基础,可以将飞行器的运动坐标解耦成俯冲平面的运动与转

弯平面的运动[ 9]。建立飞行器在俯冲平面内的运动方程, 在图 1中 v 为飞行器速度, Hd 为速度在俯仰

平面内的方向角, qd 为视线角, Gd 为速度与视线间的夹角, R 为视线距离。设在俯冲平面内, Hd< 0,则

Gd= Hd+ qd ,由图 1所建立的弹目关系图可知 ÛR = - vcosGd , QÛR= vsinGd , 参考文献[ 1, 9]可得俯仰平面

内的弹目相对运动方程:

ÛXd= AdXd+ Bdud

Yd= CdXd

,  Xd=
xd1

xd2
=

qd

Ûqd
,  Ad=

0 1

0 2/ Tg
,  Bd=

0

1/ T g
,  ud= ÛHd ,  Cd= [0  1] (1)

式中, Ûv / v U0, T g= - R/ ÛR (R> 0)。同理令 Gt= Ht + qt , Gt 为速度矢量在转弯平面的夹角, Ht 为速度在

转弯平面内的方向角。可得转弯平面内的运动方程:

ÛX t= AtXt+ Btu t ,  X t=
x1t

x2t
=

qt

Ûqt
,  AT=

0 1

0 2/ Tg
,  BT=

0

1/ Tg
,  ut= ÛHt (2)

2  多约束条件下最优变结构制导律制导律设计

在上节所建坐标系下,将末端制导律的设计分别在俯冲平面与转弯平面单独进行。

2. 1  俯冲平面内带落角控制的最优变结构制导律

在俯冲平面内, 考虑到落角条件的影响, 结合比例导引的通常要求, 弹道终端约束条件要求视线角

与预定的速度倾角 Hdf相等,且视线角速度等于零, 即式( 1)终端条件须满足 qd ( tf ) = - Hdf , Ûqd ( tf ) = 0。
将式(1)中的状态方程变量 xd1改写为 xd1= qd+ Hdf ,原方程变为:

ÛXd= AdXd+ Bdud

Yd= CdXd
(3)

式中 Xd= [ x d1  xd2]
T= [ qd+ Hdf  Ûqd ]T ,终端条件变为 Xdf = [ 0  0] T, 为了在终端取得良好的效能,选

取末端误差量和能量损失最小函数作为最优性能指标 J = X
T
( tf ) FX( tf ) +

1
2Q

t
f

0
u
2
( S)dS ,这是二次型

最优问题,可以用一个黎卡提方程表示。F 为非负定对称矩阵,由文献[ 1, 3]可知,在俯冲平面最优制导

律为:

u
*
dc= - 4xd2- 2xd1/ Tg  或  u

*
dc= - 4Ûqd- 2( qd+ Hdf ) / T g (4)

采用滑模变结构控制理论,选取开关函数

Sd=
sd1

sd2
=

1 0

0 1

x d1

x d2

(5)

在制导过程中, 最关心的是 Ûqd 的变化[ 7]
。设计切换函数 sd2= Ûqd。为了使 xd2在到达滑模 sd2= 0的

过程中具有较好的动态品质,可以利用规定/趋近率0的办法来加以控制。不考虑干扰情况下,将式(4)

代入式(3) , 得到滑模外的最优运动:

Ûxd2= - 2xd1/ T 2g- 2xd2/ T g (6)

依据上式构造最优趋近率的一般表达式:

Ûsd2= - 2sd1/ T 2g- 2sd2/ Tg- Ed sign( sd2) / Tg ,  E> 0 (7)

该趋近率通过对 T g 的估计,具有较强的自适应性。把式(3)、( 6)代入式(7) ,同时为抑制制导律进

入滑动模态后的高频震荡,在最后一项引入一个小常量 $x d, 整理得

udc= - 4xd2- 2x d1/ Tg- Edsign( xd2+ $x d)  或  ÛHd= - 4Ûqd- 2( qd+ Hdf ) / Tg- Ed sign( Ûqd+ $Ûqd ) (8)

这就是最优变结构制导律。该制导律需要的制导信息有视线角、视线角速率,无需知道目标的横向加速

度等信息,此外由于滑模制导律具有鲁棒性, 制导过程中只须大概估计导弹飞行的剩余时间或相对距离
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和相对速度。该制导律实现简单, 动态品质良好, 很适合末制导导弹使用。

2. 2  多约束条件下最优变结构制导律

采用与俯冲平面相似的推导方式可得转弯平面同时满足脱靶量、落入射角 HTf的限制条件的最优变

结构制导律:

u
*
tc = - 4Ûqt- 2( qt+ Gtf ) / T g- Eisign n( Ûq t+ $Ûq t )  或  ÛHt= - 4Ûqt- 2( qt+ Gtf ) / T g- Eisign( Ûqt+ $Ûqt )

(9)

由式(10)、(11) ,在制导精度、落角、入射方位角多重约束下的变结构制导律可表示为:

U( t )=
ÛHd
ÛHt

= - 4
1 0

0 1

Ûqd
Ûqt

-
2
Tg

1 0

0 1

qd+ Hdf

qt+ Htf
-

Ed sign( Ûqd+ $Ûqd)

Etsign( Ûqt+ $Ûqt )
(10)

从形式上看,该导引律可以看成增加了变结构修正项、末端落角、入射方位角修正项的比例导引律,

通过调节控制器参数 Ed、Et、Dd、Dt 可以保证输出量进入滑动模态的动态品质。

3  速度约束控制

在导弹对地攻击时, 尤其是在高超声速空地武器的末端制导,由于制导的实际需要,有可能要减速

或者限速。对导弹而言,比较简单易行的方法之一是增大攻角,产生附加的诱导阻力, 使速度降下来。

为克服文献[ 9]平均分配加速度时可能产生的落点偏差问题, 采用梯度自适应下降法, 令导弹减速所需

附加切向加速度为:

da
dt t= t

0

= 3$ g ( a( t 0) ) , v4= K,  a( T g) = 0 (11)

$g( a ( t0) )是弹道流形在弹道曲线 a( t 0)点处沿速度 v 方向的梯度向量,即 v - v
*
= Q

T
g

0
a( t )dt , v

*
是

理想控制速度, 故可得 K= [ 2( v- v
*
) ] / T

2
g ,代入(11)式得

a( t )= 2( v - v
*
) ( Tg- t ) / T

2
g (12)

图 2  模糊控制隶属函数曲线
Fig. 2 Membership function of input and output

根据气动关系
[ 9]

, 可以近似地认为导弹附加攻角 AN =

4m

SC
A
N
k

v- v
*

v
1
T g

1
Qv

1/ 2

, m 是导弹质量, S 为导弹特征面积, C
A
N

为诱导阻力系数, Q是大气密度, k 是对Tg 时间的修正系数, 通常

可取 1。

为克服导弹攻角在 v
* 附近的抖动问题, 依据 T-S 模糊模

型
[ 10]

,构建如图 2所示的模糊控制隶属函数, $u为速度方向上转

动角速率增加矢量,转折点 v
*
1 , v

*
2 为预设速度参数。依据T-S模型中的隶属函数, 得出两条模糊推理

规则,如表 1所示。

表 1 模糊规则及其模糊推理过程

Tab. 1  Fuzzy control rules
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4  典型弹道分析

为检验本文所推导的多约束最优变结构制导律的有效性和实际性能, 我们以高超声速空地导弹三

自由度数字仿真平台为基础, 给出两种典型弹道仿真情况进行验证和分析, 仿真中的制导律都采用式

(10)所示制导律,速度控制采用表 1的推理规则。

4. 1  典型弹道仿真 1

导弹进入末制导后的初始速度为 1570m/ s,目标位置为( 20km; - 10km; 0. 0km) ; 导弹飞行姿态限制

为攻角| A| [ ? 30b和侧滑角| B| [ ? 30b,导弹预定落角和入射方位角分别为- 30b和 45b,仿真结果如图
3、图 4所示。

   
图 3  弹道曲线

Fig. 3 Example of 3D trajector              
图 4 弹道参数

Fig. 4 T ime-history of trajectory parameter   

导弹飞行时间是 22. 19s,脱靶量为 0. 48m,速度倾角(即落角)为- 30. 12b, 航迹偏航角(即入射方位

角)为45. 31b,攻角、侧滑角整体变化平稳, 且在极值范围内。整条弹道比较光滑平稳, 制导律对弹道角
度偏差具有较强的自动纠正能力, 在多约束条件下,能满足高超声速空地导弹精确末制导的性能要求。

4. 2  典型弹道仿真 2

为了反映带速度约束控制时制导律的实际性能和速度约束控制算法的性能,我们选择 411节的导
弹和目标条件, 考虑到精确末制导的最大速度限制为 750m/ s,参照表格 1的算法,设定 v

*
1 = 720m/ s, v

*
2

= 750m/ s,仿真结果如图 5~ 7所示。

     
图 5 弹道曲线

Fig. 5 Example of 3D trajector
             

图 6  速度随时间变化曲线
Fig. 6  Time-history of velocity

  

导弹飞行时间是 32. 19s,脱靶量为 0. 45m,速度倾角(即落角)为- 30. 16b, 航迹偏航角(即入射方位

角)为45. 39b。在仿真 1中, 导弹末速为 734. 89m/ s,进入制导最大速度限制范围的飞行时间只有 0. 72s;

采用本文的速度控制后, 导弹末速降为 631. 80m/ s,最大速度限制范围内的飞行时间有 27. 69s。从弹道

上看,在飞行的初始阶段,导弹在考虑制导精度的前提下大攻角快速减速, 进入最大速度限制范围后,攻
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图 7 弹道参数
Fig. 7 T ime-history of trajectory parameter

角、侧滑角、速度变化平稳,且在极值范围内, 弹道光滑平稳。通过仿真可以看到速度约束控制算法有

效,制导律能够满足有速度约束条件下的高超声速空地导弹多约束高精度制导的需要。

5  结 论

本文综合考虑脱靶量、落角、入射角等多约束条件,运用最优控制推导出最优制导律,构建变结构控

制的滑模平面和趋近律, 得到一种新的多约束三维最优变结构制导律,同时利用梯度自适应下降法和模

糊控制 T-S模型改进了导弹速度约束控制算法。通过典型弹道仿真验证了制导律的有效性, 证明该制

导律算法能够满足高超声速导弹在脱靶量、落角、入射方位角、速度等约束条件下高精度制导的需要,具

有良好的弹道性能。
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