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摘　要：以高超声速飞行器为研究对象，针对俯冲段精确制导及机动突防问题，基于反馈线性化与滑模
控制研究了机动突防滑模跟踪制导方法。首先设计纵向俯冲及侧向机动弹道，其次利用反馈线性化将非线

性运动方程转化为线性方程，基于该线性方程利用滑模控制对已设计的弹道进行跟踪，最终将线性跟踪制导

律转换到非线性系统中获得非线性滑模跟踪制导律，该制导律完全基于飞行器当前运动状态，所需的相对运

动信息大大减少。ＣＡＶ－Ｈ飞行器制导实例仿真表明，该方法能够实现俯冲段精确制导及机动飞行，且对初
始及过程偏差具有较强的鲁棒性，能够为高超声速飞行器俯冲段制导提供有益参考。
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　　随着航空航天技术的发展，飞行速度大于５
马赫的面对称高超声速飞行器已经成为该领域发

展的重点，其典型代表为美国 ＣＡＶ飞行器［１－４］。

相对于传统的弹道导弹，此类飞行器具有机动能

力强，弹道灵活多变且突防能力强的优点，在军事

上具有更加广泛的应用前景［４］。当高超声速飞

行器作为武器系统时，俯冲段是整个飞行过程的

最后一段，决定着武器系统的作战性能，而该段制

导存在的难点主要为：一是高精度制导问题，复杂

的飞行环境、极快的飞行速度以及有限的控制能

力使得俯冲过程中精确命中的难度大大增加；二

是机动突防问题，飞行高度及速度的降低使得飞

行器受防空系统的威胁非常严重。基于上述制导

难点，研究可同时实现精确制导与机动突防的制

导方法尤其重要。

目前针对上述制导问题的研究主要集中在反

舰导弹及再入机动弹头上。传统的基于零化视线

角速率获得的比例导引及最优制导可满足终端落

点及落角约束［５－７］，但零化视线角速率必然导致

弹道平直及突防性能较差。针对机动突防问题，

可事先设计相对视线角，并利用滑模控制进行跟

踪以增强突防能力［８］；另外，基于动态逆，可实现

反舰导弹及高超声速滑翔飞行器的机动飞

行［９－１０］，同时可将机动指令与制导指令加权叠加
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为一体化指令以实现机动飞行与精确制导［１０］。

上述研究成果大多基于相对运动方程，而研究制

导问题的另外一种方法是直接基于非线性运动方

程，将制导问题转化为非线性控制问题，利用反馈

线性化将原有的非线性方程转化为线性方程，基

于该线性方程利用线性系统理论可实现对飞行器

的制导及控制［１１－１３］。

１　运动方程

采用在半速度坐标系建立的三自由度运动方

程［５］，同时对于在俯冲段飞行的高超声速飞行器

而言，其飞行高度低、时间及射程相对较短，因此

地球自转引起的哥氏惯性力及离心惯性力与气动

力相比均为小量，故可假设地球为不旋转的均质

圆球，飞行器运动方程可简化为：

ｖ＝－
ρｖ２ＳｍＣＤ
２ｍ －ｇｓｉｎθ

θ
·

＝
ρｖ２ＳｍＣＬｃｏｓυ
２ｍｖ －ｇｃｏｓθｖ ＋ｖｃｏｓθｒ

σ＝－
ρｖ２ＳｍＣＬｓｉｎυ
２ｍｖｃｏｓθ

＋ｖｔａｎｃｏｓθｓｉｎσｒ


·

＝ｖｃｏｓθｃｏｓσｒ

λ
·
＝－ｖｃｏｓθｓｉｎσｒｃｏｓ
ｒ＝ｖｓｉｎ





















θ

（１）

其中，ｖ为飞行器相对地球速度，θ为速度倾角，σ
为从北向顺时针量起的速度方位角，ｒ为地心距，
λ和分别为经纬度。ρ为大气密度，ｍ为飞行
器质量，Ｓｍ为飞行器参考面积。ｇ＝μＭ／ｒ

２为引力

加速度，μＭ为地球引力常数，ＣＤ与 ＣＬ分别为阻
力系数和升力系数；控制量攻角 α隐含其中，另
一控制量为倾侧角υ。

２　俯冲机动弹道设计

高超声速飞行器俯冲机动弹道设计问题可描

述为：给定机动参数以及目标位置参数，获得纵向

俯冲弹道及侧向机动弹道，并在满足各项过程约

束的条件下，实现机动飞行并准确攻击目标。

２．１　纵向俯冲弹道设计

纵向弹道设计需要满足终端落点约束，首先

给出高度随射程的变化关系，其次将其与动力学

方程结合获得以速度倾角为参数的纵向弹道。纵

向弹道设计的目标是实现终端精确打击，即在一

定高度范围内满足射程约束：

ｌｉｍ
ｈ→０
Ｌ（ｈ）＝Ｌｆ （２）

此射程约束条件可转化为高度约束：

ｌｉｍ
Ｌ→Ｌｆ
ｈ（Ｌ）＝０ （３）

其中，Ｌｆ为终端射程，ｈ为高度，Ｌ为射程。考虑
到余弦函数具有曲线光滑及形式简单的特点，因

此基于式（３）给出的约束条件，纵向设计弹道可
设计为：

ｈｄ＝ｈ０ｃｏｓ
Ｌ
２Ｌｆ( )π （４）

其中，ｈ０为俯冲初始高度。式（４）满足初终端高
度条件：

ｈｄ（０）＝ｈ０，ｈｄ（Ｌｆ）＝０ （５）

对式（４）求导，并将Ｌ
·
＝ｖｃｏｓθ代入其中可得：

ｈ
·
ｄ＝－

πｈ０ｖｃｏｓθ
２Ｌｆ

ｓｉｎ Ｌ
２Ｌｆ( )π （６）

将式（１）中第６式转化为高度变化率形式：

ｈ
·
＝ｖｓｉｎθ （７）

由式（６）和式（７）式可得速度倾角参考运动形式：

θｄ＝－ａｒｃｔａｎ
πｈ０
２Ｌｆ
ｓｉｎ Ｌ
２Ｌｆ( )[ ]π －ａｒｃｔａｎ（Ｗ）

（８）
对其求导可得速度倾角变化率：

θ
·

ｄ＝－
１

１＋Ｗ２
ｈ０
π
２Ｌ( )
ｆ

２

ｃｏｓ Ｌ２Ｌｆ( )πｖｃｏｓ[ ]θ （９）
至此，能够实现纵向制导的速度倾角θｄ及速度倾

角变化率θ
·

ｄ已全部获得。

２．２　侧向机动弹道设计

侧向机动弹道设计需要满足终端落点约束以

及实现机动飞行，为准确描述飞行器侧向运动，建

立图１所示的平面目标坐标系：原点 Ｏ为目标
点，Ｏｘｏ指向正北方向，Ｏｙｏ指向正东方向。

图１　平面目标坐标系及侧向运动
Ｆｉｇ．１　Ｐｌａｎａｒｔａｒｇｅｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍａｎｄｌａｔｅｒａｌｍｏｔｉｏｎ

图中，σＬＯＳ为目标视线角，正北方向顺时针旋
转为正，可基于当前经纬度与目标经纬度通过球

面三角理论求得。俯冲段侧向运动需要在实现机

动的同时满足终端落点约束，无机动飞行的侧向

制导的目标是使得速度方位角等于目标视线角：

σｄ＝σＬＯＳ （１０）

·５２·
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因此，要实现侧向机动飞行，可在式（１０）所示的
制导弹道的基础上加入正弦机动项以实现侧向机

动飞行：

σｄ＝σＬＯＳ＋Ａｚｓｉｎｋ
Ｌ
Ｌｆ( )π （１１）

其中，Ａｚ为机动幅值，ｋ为机动频率，上式满足：
ｌｉｍ
Ｌ→Ｌｆ
σｄ（Ｌ）＝σＬＯＳ （１２）

式（１２）表明飞行器接近于目标时，机动收缩到零
以保证精确攻击目标。对式（１１）求导可得：

σｄ＝σＬＯＳ＋
Ａｚｋπｖｃｏｓθ
Ｌｆ

ｃｏｓｋＬＬｆ( )π （１３）

由式（１１）与式（１３）可知，侧向期望弹道是在侧向
导引的基础上增加了余弦机动项。

３　运动方程线性化

式（１）给出的运动方程虽然经过了简化，但
仍为复杂的非线性方程。为获得非线性方程的制

导律，可首先基于反馈线性化将其转换为同等阶

数的线性方程，在研究线性制导律的基础上最终

获得非线性制导律。

经过俯冲弹道设计，已将高超声速飞行器俯

冲制导问题转化为对已设计弹道的跟踪问题。为

此，将式（１）给出的运动方程直接转化为可用于
弹道跟踪的运动方程：

θ
·

＝ｖｃｏｓθｒ －ｇｃｏｓθｖ ＋
ｇ０ｎｙ
ｖ

σ＝ｖｔａｎｃｏｓθｓｉｎσｒ －
ｇ０ｎｚ
ｖｃｏｓ

{
θ

（１４）

定义状态变量ｘ＝［θ，σ］Ｔ

定义控制变量ｕ＝［ｎｙ，ｎｚ］
Ｔ

定义输出变量ｙ＝［θ，σ］Ｔ

因此，可将制导方程（１４）改写为非线性系统
标准方程：

ｘ＝ｆ（ｘ）＋ｇ（ｘ）ｕ
ｙ＝ｈ（ｘ{ ）

（１５）

其中

ｆ（ｘ）＝

ｖｃｏｓθ
ｒ －ｇｃｏｓθｖ
ｖｔａｎｃｏｓθｓｉｎσ









ｒ

，ｇ（ｘ）＝

ｇ０
ｖ ０

０ －
ｇ０
ｖｃｏｓ











θ

（１６）
根据文献［１３］，存在转换矩阵：

Ｐ（ｘ）＝

Ｌｇ１Ｌ
ｒ１－１
ｆ ｈ１（ｘ） … ＬｇｍＬ

ｒ１－１
ｆ ｈ１（ｘ）

Ｌｇ１Ｌ
ｒ２－１
ｆ ｈ２（ｘ） … ＬｇｍＬ

ｒ２－１
ｆ ｈ２（ｘ）

… … …

Ｌｇ１Ｌ
ｒｍ－１
ｆ ｈｍ（ｘ） … ＬｇｍＬ

ｒｍ－１
ｆ ｈｍ（ｘ













）

＝

ｇ０
ｖ ０

０ －
ｇ０
ｖｃｏｓ











θ

（１７）

由式（１７）可知，由于
ｇ０
ｖ≠０，并且 θ＜π２，矩

阵Ｐ（ｘ）可逆，系统的相对阶 ｒ＝２，说明该系统可
进行完全线性化［１３］。利用线性变换：

ｚ＝Ｔ（ｘ）＝［ｈ１（ｘ），ｈ２（ｘ）］
Ｔ＝［θ，σ］Ｔ（１８）

以及输入变换：

ｕ＝Ｐ－１（ｘ）［－Ｑ（ｘ）＋υ］ （１９）
其中

Ｑ（ｘ）＝
Ｌｆｈ１（ｘ）

Ｌｆｈ２（ｘ[ ]） ＝
ｖｃｏｓθ
ｒ －ｇｃｏｓθｖ
ｖｔａｎｃｏｓθｓｉｎσ









ｒ

（２０）

原非线性系统可转换为线性系统：

ｚ＝Ａυ
ｙ＝{ Ｃｚ

（２１）

其中，状态矩阵及输出矩阵为：

Ａ＝
１ ０[ ]０ １

，Ｃ＝
１ ０[ ]０ １

（２２）

式（２１）中，状态矩阵及输出矩阵满足 Ｂｒｕｎｏｖｓｋｙ
标准型［１３］。

４　滑模跟踪制导律

对已设计弹道进行跟踪，即研究制导律使得

实际弹道与设计弹道之差趋向于零，其中滑模控

制具有跟踪效果好、鲁棒性强等优点［８］。基于已

获得的线性控制方程式（２１），结合滑模控制，可
分别获得侧向及纵向制导律。跟踪弹道期望状态

ｙｄ＝［θｄ，σｄ］
Ｔ，即使得实际飞行状态与期望飞行

状态值差收缩到零：

ｌｉｍ
Ｌ→Ｌｆ

ｅ１ ＝ｌｉｍＬ→Ｌｆ
θ－θｄ ＝０

ｌｉｍ
Ｌ→Ｌｆ

ｅ２ ＝ｌｉｍＬ→Ｌｆ
σ－σｄ

{ ＝０
（２３）

首先定义滑模面：

ｓｉ＝ｃｉｅｉ （２４）
结合式（２３），滑模面可改写为：

ｓｉ＝ｃ（ｙｉ－ｙｉｄ） （２５）
其次，选取趋近率：

ｓｉ＝－ｋｉｓｉ－εｉｓｇｎ（ｓｉ），ｋｉ，εｉ＞０ （２６）
这里，构造Ｌｙａｐｏｎｕｖ函数：

Ｖ＝１２ｓ
２
ｉ＞０ （２７）

对上式求导可得：

Ｖ
　·
＝ｓｉｓｉ＝－ｋｉｓ

２
ｉ－εｉｓｉｓｇｎ（ｓｉ） （２８）
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由于ｋｉ与εｉ皆大于零，因此存在以下关系：

Ｖ
　·
＝－ｋｉｓ

２
ｉ－εｉｓｉｓｇｎ（ｓｉ）＜０ （２９）

由式（２８）与式（２９）得，滑模控制系统是 Ｌｙａｐｏｎｕｖ
渐近稳定的。结合式（２１）、（２５）及（２６）可获得线
性系统滑模控制律：

υｉ＝ｙｉｄ－ｋｉｅｉ－
εｉ
ｃｉ
ｓｇｎ（ｓｉ） （３０）

为抑制抖动，可用饱和函数替换符号函数：

υｉ＝ｙｉｄ－ｋｉｅｉ－
εｉ
ｃｉ
ｓａｔ（ｓｉ） （３１）

将上式代入式（１９）可得非线性滑模跟踪制导律：

ｎｙ＝
ｖ
ｇ０
ｇｃｏｓθｖ －

ｖｃｏｓθ
ｒ ＋θ

·

ｄ－ｋ１ｅ１－
ε１
ｃ１
ｓａｔ（ｓ１( )）

ｎｚ＝－
ｖｃｏｓθ
ｇ０

－ｖｔａｎｃｏｓθｓｉｎσｒ ＋σｄ－ｋ２ｅ２－
ε２
ｃ２
ｓａｔ（ｓ２( ){ ）

（３２）
这里同时给出传统的直接基于速度倾角及方位角

变化的制导需要过载：

ｎｙ＝
ｖθ
·

ｄ

ｇ０

ｎｚ＝－
ｖｃｏｓθσｄ
ｇ

{
０

（３３）

比较式（３２）与式（３３）可知，传统方法直接基于速
度方位角转率计算获得过载，而滑模跟踪制导方

法在此基础上对非线性项进行了补偿，并将状态

偏差作为反馈引入到制导中。

基于式（３２）给出制导需要过载，倾侧角 υ可
由式（３４）获得：

υ＝ａｒｃｔａｎ（ｎｚ／ｎｙ） （３４）
攻角可经过气动参数反插值获得：

　Ｙ＝ＣＬ（Ｍａ，α）·ｑ·Ｓｍ＝ｇ０· ｎ２ｙ＋ｎ
２

槡 ｚ （３５）

５　仿真分析

５．１　制导性能分析

采用 ＣＡＶ－Ｈ总体及气动参数［２］。仿真初

始条件设置为：经纬度 λ０＝０＝０°，高度 ｈ０＝
４０ｋｍ，速度ｖ０＝２０００ｍ／ｓ，速度倾角 θ０＝０°，速度
方位角 σ０＝４５°。过程约束设置为：攻角 α∈
［０°，２０°］，最大攻角变化率 ５°／ｓ，最大过载 Ｎ∈
［０，３０ｇ］，最大倾侧角变化率２０°／ｓ。机动参数设
置为：机动频率ｋ＝４，机动幅值Ａｚ＝０１ｒａｄ。目标
点经纬度λｆ＝ｆ＝１°。式（３２）中的制导增益系
数设置为：

ｋ１＝４，ｃ１＝２，ε１＝２

ｋ２＝４，ｃ２＝１，ε２{ ＝２

图２～图６给出了标称条件下的部分弹道曲
线。由仿真结果可知文中研究的滑模跟踪制导方

法能够在精确命中目标的同时实现机动飞行。在

飞行过程中，在相对射程为１００ｋｍ时，运动形式
由趋近运动转为滑模运动，倾侧角出现小范围抖

动，为了在机动的同时实现弹道快速下压，倾侧角

出现了大于９０°的情况。攻角以最快的速度达到
饱和，以产生最大的侧向机动力，而攻角通过气动

反插值获得，因此对控制需要过载的抖动具有迟

滞性，抖动较弱。由图３可知，在速度倾角的跟踪
过程中，基于余弦函数设计的纵向弹道在总射程

一半时，高度变化律最大，即速度倾角变化率最

大，此时倾侧角变化剧烈，导致速度倾角跟踪效果

变差，但随着飞行器不断接近于目标，其跟踪误差

不断减小。另外，由于高空密度较小，因此尽管具

有饱和状态的攻角及以最大能力变化的倾侧角，

仍不能产生足够大的机动力以实现对理想弹道的

跟踪；随着高度的降低，大气密度随之增大，使得

飞行器具有足够大的气动力来实现机动及弹道下

压，此时速度方位角及高度的跟踪误差不断缩小，

并逐渐趋向于零，因此在制导过程中，机动飞行在

低空较为明显。

图２　控制量随射程变化曲线
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｔｒｏｌｖａｒｉａｂｌｅｓｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｃｕｒｖｅ

图３　速度倾角随射程变化曲线
Ｆｉｇ．３　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｓｌｏｐｅａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｃｕｒｖｅ

５．２　制导适应性分析

为进一步验证制导方法的有效性，需要分析

其在初始高度与速度方位角存在较大偏差下的制

导精度，以及对不同机动弹道的跟踪效果。将初

·７２·
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图４　速度方位角随射程变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙａｚｉｍｕｔｈｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｃｕｒｖｅ

图５　高度随射程变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ａｌｔｉｔｕｄｅｖｅｒｓｕｓｒａｎｇｅｃｕｒｖｅ

图６　俯冲弹道
Ｆｉｇ．６　Ｄｉｖｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

始高度设置为３５ｋｍ～４５ｋｍ，而纵向制导初始高
度仍为４０ｋｍ，其他仿真设置不变，高度跟踪结果
如图７与图８所示。由仿真结果可知，由于高空
气动力较小，高度跟踪较差，但随着飞行器不断接

近于目标，跟踪误差逐渐收缩到零。相同的方法

分析初始速度方位角为４０°～５０°条件下的地面
轨迹，仿真结果如图９～图１０所示，同样是大气
密度的原因，目标方位角跟踪误差在高空相对较

大，而在低空逐渐减小到零。另外图１１给出了机
动幅值为 －０．１ｒａｄ～０．１ｒａｄ的机动弹道。图７～
图１１的仿真表明滑模跟踪制导方法对初始偏差
具有较强的鲁棒性。

５．３　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真

为了验证制导方法在扰动条件下的鲁棒性，

需进行ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ弹道仿真。在此对每一时刻
的气动系数及大气密度加入３σ＝１５％的高斯随

图７　不同初始高度下的俯冲弹道
Ｆｉｇ．７　Ｄｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌａｌｔｉｔｕｄｅｓ

图８　高度跟踪误差
Ｆｉｇ．８　Ａｌｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒｓ

图９　不同初始速度方位角下的地面轨迹
Ｆｉｇ．９　Ｇｒｏｕｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｉｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙａｚｉｍｕｔｈｓ

图１０　速度方位角跟踪误差
Ｆｉｇ．１０　ｖｅｌｏｃｉｔｙａｚｉｍｕｔｈｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒｓ

机误差，其他仿真设置不变。分别对式（３２）及式
（３３）给出的制导方法进行模拟打靶验证，２００次
模拟打靶终端落点误差分布及命中误差统计特性

如图１２、图１３及表 １所示。由仿真结果可知，由

·８２·
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图１１　不同机动幅值下的机动弹道
Ｆｉｇ．１１　Ｍａｎｅｕｖｅｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｍｐｌｉｔｕｄｅｓ

于俯冲段运动主要是在纵向，且此类飞行器具有

面对称性，因此落点主要分布在纵向。另外滑模

跟踪制导的制导精度远远高于传统的制导方法，

验证了该方法对外界随机偏差的鲁棒性。

图１２　滑模跟踪制导落点散布
Ｆｉｇ．１２　Ｈｉｔｐｏｉｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｆｏｒｓｌｉｄｅｍｏｄｅ

ｔｒａｃｋｉｎｇｇｕｉｄａｎｃｅ

图１３　传统制导落点散布
Ｆｉｇ．１３　Ｈｉｔｐｏｉｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｆｏｒｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅ

表１　命中误差统计特性
Ｔａｂ．１　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｓｏｆｈｉｔｅｒｒｏｒｓ

统计项 传统方法 滑模跟踪方法

均值（ｍ） １２５．０４２ １．３２２

均方差 １３．８５８ ０．５３８

６　结论

本文提出的基于反馈线性化及滑模控制的俯

冲机动制导方法可同时实现俯冲精确制导及机动

飞行。该制导方法的主要优点在于：１）该方法虽
然需要设计俯冲弹道，但在制导过程中并不完全

拘泥于此，在初始及过程偏差较大时仍能实现制

导目标；２）该方法需要的仅仅是飞行器当前的运
动信息，而不是与目标的相对信息，因此可大大减

轻导引头的压力；３）整个制导过程均采用解析形
式，计算量小，易于工程实现。
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