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变论域模糊自适应滑模有限时间收敛制导律
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摘　要：针对拦截高速机动目标的需求，研究了一种变论域模糊自适应滑模有限时间收敛制导律。推导
了导弹－目标空间拦截模型，设计了三维滑模制导律；根据有限时间收敛制导律专家的经验，采用模糊自适
应控制方法对滑模制导律的非切换项进行逼近，并设计了有限时间收敛模糊控制规则；提出了一种新型变论

域伸缩因子，设计了基于新型伸缩因子的变论域模糊自适应滑模有限时间收敛制导律。仿真结果表明，所设

计的制导律能够使导弹准确命中目标，并能够达到视线角速率有限时间收敛，且与比例制导律相比，具有更

高的制导精度和更短的飞行时间。
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　　近年来，弹道导弹和临近空间高超声速飞行
器等高速机动目标威胁的不断涌现，使导弹不再

具有速度、机动性和敏捷性的优势，传统的比例制

导律、最优制导律等已经难以适应新情况的需

求［１－６］。在新的拦截情形下，为使导弹能够对目

标进行直接碰撞杀伤，需研究使导弹 －目标的视
线角速率具有有限时间收敛特性的制导律［７－１０］，

该特性可使视线角速率在有限时间内收敛到以零

为中心的邻域内，从而使导弹对目标的拦截达到

准平行接近状态，提高制导精度。文献［１０］设计
了一种三维视线角速率有限时间收敛制导律，可

保证导弹在末制导结束之前收敛到零或以零为中

心的较小邻域内，并能够保证其有限时间稳定，然

而，该制导律应用弹目相对信息较多，如果导弹采

用仅能获得弹目视线角速率的红外导引头，则难

以得到有效应用。文献［１１］利用非线性预测控
制理论设计了一种基于零化视线角速率的预测制

导律，并提出了一种基于时间延迟控制理论的滤

波算法，但是该制导律仅能保证视线角速率在拦

截末端趋向于零，而不能保证视线角速率有限时

间内收敛到零。文献［１２］将目标的机动加速度
视为外界干扰，将制导系统的模糊控制规则多个

输入变量转化为滑动曲面一个变量，设计了拦截

机动目标的自适应模糊制导律，但是它不能保证

视线角速率有限时间收敛。
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１　导弹－目标空间拦截模型

图１中，ＯＩＸＩＹＩＺＩ为惯性坐标系，ＯＬＸＬＹＬＺＬ
为视线坐标系，其三个方向的单位向量用

［ｉＬ，ｊＬ，ｋＬ］
Ｔ表示；ＶＭ 和ＶＴ分别为导弹和目标

的速度矢量；ａＭ和ａＴ分别为导弹和目标的加速度
矢量；θＬ和 ψＬ分别为导弹的视线倾角和视线偏
角；ｒＭ和ｒＴ分别为导弹和目标的位置矢量，ｒ为导
弹与目标的相对位置矢量。

图１　弹目三维相对运动学关系
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎｇｅｏｍｅｔｒｙ

ｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒａｎｄｔａｒｇｅｔ
设Ω为视线坐标系相对于惯性坐标系的旋

转角速度矢量，则Ω可表示为

Ω＝ψ
·

ＬｓｉｎθＬｉＬ－θ
·

ＬｊＬ＋ψ
·

ＬｃｏｓθＬｋＬ （１）
根据弹目相对运动学关系，可得

ｒ＝ｒＴ－ｒＭ＝ｒｅｒ （２）
ｄｒ
ｄｔ＝ＶＴ－ＶＭ＝ｒｉＬ＋ｒΩＬ×ｉＬ （３）

ｄ２ｒ
ｄｔ２
＝ａＴ－ａＭ

＝ｒ̈ｉＬ＋ｒΩＬ×ｉＬ＋ｒΩＬ×ｉＬ＋ｒΩ
·

Ｌ×ｉＬ＋ΩＬ×ｉ
·

( )Ｌ

＝ ｒ̈－ｒψ
·

Ｌ
２ｃｏｓ２θＬ－ｒθ

·

Ｌ( )２ ｉＬ＋

　 ２ｒθ
·

Ｌ＋ｒθ̈Ｌ＋ｒψ
·２
ＬｓｉｎθＬｃｏｓθ( )Ｌ ｊＬ＋

　 ２ｒψ
·

ＬｃｏｓθＬ＋ｒψ̈ＬｃｏｓθＬ－２ｒθ
·

Ｌψ
·

Ｌｓｉｎθ( )Ｌ ｋＬ
（４）

设ａＴ，ａＭ在视线坐标系三个坐标轴上的分量
分别为ａＴｉ，ａＴｊ，ａＴｋ和ａＭｉ，ａＭｊ，ａＭｋ，则有：

ａＴｉ－ａＭｉ＝ｒ̈－ｒψ
·

Ｌ
２ｃｏｓ２θＬ－ｒθ

·

Ｌ
２

ａＴｊ－ａＭｊ＝２ｒθ
·

Ｌ＋ｒθ̈Ｌ＋ｒψ
·２
ＬｓｉｎθＬｃｏｓθＬ

ａＴｋ－ａＭｋ＝２ｒψ
·

ＬｃｏｓθＬ＋ｒψ̈ＬｃｏｓθＬ－２ｒθ
·

Ｌψ
·

Ｌｓｉｎθ
{

Ｌ

（５）
定义如下状态变量：ｘ１＝ｒ，ｘ２＝ｒ，ｘ３＝θＬ，ｘ４

＝θ
·

Ｌ，ｘ５＝ψＬ，ｘ６＝ψ
·

Ｌ，则式（５）可以写成如下形式

ｘ１＝ｘ２
ｘ２＝ｒｘ

２
６ｃｏｓ

２ｘ３＋ｘ１ｘ
２
４＋ａＴｉ－ａＭｉ

ｘ３＝ｘ４

ｘ４＝－２
ｘ２ｘ４
ｘ１
＋
ａＴｋ－ａＭｋ
ｘ１

－
ｘ２６ｓｉｎ２ｘ３
２

ｘ５＝ｘ６

ｘ６＝－２
ｘ２ｘ６
ｘ１
＋２ｘ４ｘ６ｔａｎｘ３＋

ａＴｊ－ａＭｊ
ｘ１ｃｏｓｘ

















３

（６）

式（６）即为所导弹与目标的三维相对运动学
模型。

２　变论域模糊自适应滑模有限时间收敛
制导律设计

２．１　三维滑模制导律设计

令滑模切换函数为 ｓ１＝ｘ４，ｓ２＝ｘ６，若达到比

较理想的滑动模态控制，则 ｓ１＝０，ｓ２＝０，即导弹
拦截目标达到准平行接近状态，并能够保证导弹

准确命中目标。

为设计三维滑模制导律，构造如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ
函数：

Ｖ１＝
１
２ｓ

２
１＝
１
２θ
·２
Ｌ

Ｖ２＝
１
２ｓ

２
２＝
１
２ψ
·２{
Ｌ

（７）

为保证Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数是渐近稳定的，需要满
足以下条件：

Ｖ·１＝ｓ１ｓ１＜０

Ｖ·２＝ｓ２ｓ２
{ ＜０

（８）

将式（６）代入式（８），可得

Ｖ·１＝ｘ４ －２
ｘ２ｘ４
ｘ１
＋
ａＴｋ－ａＭｋ
ｘ１

－
ｘ２６ｓｉｎ２ｘ３( )２

＜０

Ｖ·２＝ｘ６ －２
ｘ２ｘ６
ｘ１
＋２ｘ４ｘ６ｔａｎｘ３＋

ａＴｊ－ａＭｊ
ｘ１ｃｏｓｘ( )

３









 ＜０

（９）
由于滑模变结构控制具有对系统不确定性和

干扰的鲁棒性，因此可将目标机动视为干扰项。

根据式（９），三维滑模制导律可选择为

ａＭｋ＝－２ｘ２ｘ４－
１
２ｘ１ｘ

２
６ｓｉｎ２ｘ３＋ｋｋｓｇｎ（ｘ４）

ａＭｊ＝－２ｘ２ｘ６ｃｏｓｘ３＋２ｘ１ｘ４ｘ６ｓｉｎｘ３＋ｋｊｓｇｎ（ｘ６
{

）

（１０）
式中，ｋｋ，ｋｊ为常数，且ｋｋ＞ｍａｘａＴｋ，ｋｊ＞ｍａｘａＴｊ。

将式（１０）代入式（９），可得

·０５１·
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Ｖ·１＝
ａＴｋｘ４－ｋｋｘ４ｓｇｎ（ｘ４）

ｘ１
＜
ａＴｋ－ｋｋ
ｘ１

＜０

Ｖ·２＝
ａＴｊｘ６－ｋｊｘ６ｓｇｎ（ｘ６）
ｘ１ｃｏｓｘ( )３

＜
ａＴｊ－ｋｊ
ｘ１ｃｏｓｘ( )３









 ＜０
（１１）

由式（１１）可知，所选择的三维滑模制导律式
（１０）可以保证式（８）所示的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数渐近
稳定。

２．２　模糊自适应滑模制导律设计

令

ｆｘ４，( )ｔ＝－２ｘ２ｘ４－
１
２ｘ１ｘ

２
６ｓｉｎ２ｘ３ （１２）

ｇｘ６，( )ｔ＝－２ｘ２ｘ６ｃｏｓｘ３＋２ｘ１ｘ４ｘ６ｓｉｎｘ３ （１３）
则式（１０）可表示为

ａＭｋ＝ｆｘ４，( )ｔ＋ｋｋｓｇｎ（ｘ４） （１４）
ａＭｊ＝ｇｘ６，( )ｔ＋ｋｊｓｇｎ（ｘ６） （１５）

由式（１４）和式（１５）可知，制导律的第一项主
要是抑制视线角速率的转动，而第二项是滑模切

换项，通过不连续切换使系统状态达到并保持在

滑模面上。由于在实际作战过程中，尤其是在高

速目标拦截的情况下，导弹往往仅安装红外导引

头，致使状态量ｆ（ｘ４，ｔ）和ｇ（ｘ６，ｔ）无法准确测出。
因此，可以考虑使用高斯型自适应模糊逻辑系统

所具有的万能逼近特性，并利用有限时间收敛制

导律所具有的有限时间收敛特性等专家知识，构

造万能变论域模糊自适应逼近系统，对 ｆｘ４，( )ｔ和
ｇ（ｘ６，ｔ）进行逼近。

假设 ｘ位于某个紧集 Ｍｘ，设ｆ
　＾ｘ４ θ^( )１ 和 ｇ^

ｘ６ θ^( )２ 是对状态量 ｆｘ４，( )ｔ和 ｇｘ６，( )ｔ的模糊逼
近，则状态量 ｆｘ４，( )ｔ和 ｇｘ６，( )ｔ的最优参数向量
可定义如式（６）所示［１３］。

θ１ ＝ａｒｇｍｉｎ
θ^１∈Ｍθ１

ｓｕｐ
ｘ４∈Ｍｘ４

ｆｘ４，( )ｔ－ｆ
　＾ｘ４ θ^( )[ ]１ （１６）

θ２ ＝ａｒｇｍｉｎ
θ^２∈Ｍθ２

ｓｕｐ
ｘ６∈Ｍｘ６

ｇｘ６，( )ｔ－^ｇｘ６ θ^( )[ ]２ （１７）

　　式（１６）和式（１７）中，最优参数向量θ１ 和θ２
位于某个凸集内，且满足

Ｍθ１＝ θ１ ‖θ１‖≤ｍθ{ }
１

（１８）
Ｍθ２＝ θ２ ‖θ２‖≤ｍθ{ }

２
（１９）

式（１８）～（１９）中，ｍθ１和ｍθ２为设计参数。同
时，亦可得到新的滑模制导律表达形式为

ａＭｋ＝ｆ
　＾ｘ４ θ^( )１ ＋ｋｋｓｇｎ（ｘ４） （２０）

ａＭｊ＝^ｇｘ６ θ^( )２ ＋ｋｊｓｇｎ（ｘ６） （２１）
下面，考虑采用模糊逻辑系统所具有的万能

逼近特性对状态量ｆｘ４，( )ｔ和ｇｘ６，( )ｔ进行逼近。

首先，设计ｘ４和ｘ６与最优模糊逼近器ｆ
　＾ｘ４ θ^( )１

和ｆ
　＾ｘ６ θ^( )２ 所一一对应的 ＩＦ－ＴＨＥＮ形式的模糊

规则为

Ｒ１：ＩＦｘ４ｉｓＡ１，ＴＨＥＮｆ
　＾ｘ４ θ^( )１ ｉｓＢ１；

Ｒ２：ＩＦｘ６ｉｓＡ２，ＴＨＥＮｆ
　＾ｘ６ θ^( )２ ｉｓＢ２。

上述规则可实现由输入 ｘ４和 ｘ６到ｆ
　＾ｘ４ θ^( )１

和ｆ
　＾ｘ６ θ^( )２ 的映射。其中，Ａ１和 Ａ２是模糊变量，

Ｂ１和Ｂ２为输出变量。然后，采用乘积推理机、单
值模糊器和中心平均解模糊器，则其输出可以表

示为

ｆ
　＾ｘ４ θ^( )

１
＝∑

ｎ

ｉ＝１
ｆｉ
μＡｉ１

∑
ｎ

ｊ＝１
μＡｊ１

＝θ^Ｔ１ζ１（ｘ４）（２２）

ｇ^ｘ６ θ^( )
２
＝∑

ｎ

ｉ＝１
ｇｉ
μＡｉ２

∑
ｎ

ｊ＝１
μＡｊ２

＝θ^Ｔ２ζ２（ｘ６）（２３）

式（２２）～（２３）中，θ^１和θ^２根据自适应律的变

化而变化，ζ１（ｘ４）和ζ２（ｘ６）为模糊向量；θ^１ ＝

［ｆ１（ｘ４），ｆ２（ｘ４），…，ｆｎ（ｘ４）］
Ｔ，θ^２＝［ｇ１（ｘ６），ｇ２

（ｘ６），…，ｇｎ（ｘ６）］
Ｔ，ζ１（ｘ４）＝［ζ

１
１（ｘ４），ζ

２
１（ｘ４），

…，ζｎ１（ｘ４）］
Ｔ，ζ２（ｘ６）＝［ζ

１
２（ｘ６），ζ

２
２（ｘ６），…，

ζｎ２（ｘ６）］
Ｔ，ζｉ１（ｘ４）＝

μＡｉ１

∑
ｎ

ｊ＝１
μＡｊ１

，ζｉ２（ｘ６）＝
μＡｉ２

∑
ｎ

ｊ＝１
μＡｊ２

。

设计自适应律为：

θ^
·

１＝－ｒ１ｓ１ζ１（ｘ４） （２４）

θ^
·

２＝－ｒ２ｓ２ζ２（ｘ６） （２５）
下面，对式（２４）和式（２５）所描述的自适应律

的稳定性进行证明。

证明：

令珓θ１＝θ１ －θ^１，珓θ２＝θ２ －θ^２，且定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ
函数为

Ｖ′１＝
１
２ ｘ１ｓ

２
１＋
１
ｒ１
珓θＴ１珓θ( )１ （２６）

Ｖ′２＝
１
２ ｘ′１ｓ

２
２＋
１
ｒ２
珓θＴ２珓θ( )２ （２７）

式（２６）～（２７）中，ｒ１和 ｒ２为自适应控制律参数，
ｘ′＝ｘ１ｃｏｓｘ３。

对式（２６）和式（２７）两端求导，可得

Ｖ·′１＝
ｘ２ｓ

２
１

２ ＋ｘ１ｓ１
ｓ１＋
珓θ１θ^
·

１

ｒ１
（２８）

·１５１·
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Ｖ·′２＝
ｘ′１ｓ

２
２

２ ＋ｘ′１ｓ２
ｓ２＋
珓θ２θ^
·

２

ｒ２
（２９）

　　定义最小逼近误差

ω１＝ｆ（ｘ４，ｔ）－ｆ
　＾ｘ４ θ( )１ （３０）

ω２＝ｇ（ｘ６，ｔ）－^ｇｘ６ θ( )２ （３１）
根据式（６）、式（１４）～（１５）、式（２８）～（３１），

可得

Ｖ·′１＝
ｘ２ｓ
２
１

２＋ｘ１ｓ１ －２
ｘ２ｘ４
ｘ１
＋
ａＴｋ－ａＭｋ
ｘ１

－
ｘ２６ｓｉｎ２ｘ３( )２

＋
珓θ１θ^
·

１

ｒ１

＝
ｘ２ｘ

２
４

２ ＋（ｘ４ａＴｋ－ｋｋ ｘ４ ）＋ｘ４ω１＋

　珓θ１
θ^
·

１

ｒ１
＋ｘ４ζ１（ｘ４( )） （３２）

Ｖ·′２＝
ｘ′１ｓ
２
２

２ ＋ｘ′１ｓ２ －２
ｘ２ｘ６
ｘ１
＋２ｘ４ｘ６ｔａｎｘ３＋

ａＴｊａＭｊ
ｘ１ｃｏｓｘ( )

３
＋

　
珓θ２θ^
·

２

ｒ２

＝
ｘ′１ｘ

２
６

２ ＋（ｘ６ａＴｊ－ｋｊｘ６ ）＋ｘ６ω２＋

　珓θ２
θ^
·

２

ｒ２
＋ｘ６ζ２（ｘ６( )） （３３）

由于ｋｋ＞ｍａｘａＴｋ，ｋｊ＞ｍａｘａＴｊ ， ｘ４ ＜
１，ｘ６ ＜１，故ｘ４ａＴｋ－ｋｋ ｘ４ ＜０，ｘ６ａＴｊ－ｋｊｘ６ ＜

０；此外，由于 ｘ２＜０，ｘ′１＜０，故
ｘ２ｘ

２
４

２ ＜０，
ｘ′１ｘ

２
６

２ ；因

此，可以选择 θ^
·

１＝ｒ１ｘ４ζ１（ｘ４）和 θ^
·

２＝ｒ２ｘ６ζ２（ｘ６），
令式（３２）和式（３３）右端的最后一项为零，进而选

择较小的最小逼近误差 ω１和 ω２，从而保证 Ｖ
·′１＜

０，Ｖ·′２＜０。 □
因此，根据式（２０）～（２５），所设计的模糊自

适应滑模制导律可表示为

ａＭｋθ^
Ｔ
１ζ１（ｘ４）＋ｋｋｓｇｎ（ｘ４） （３４）

ａＭｊθ^
Ｔ
２ζ２（ｘ６）＋ｋｋｓｇｎ（ｘ６） （３５）

式（３４）～（３５）中，θ^
·

１＝－ｒ１ｓ１ζ１（ｘ４），θ^
·

２＝－ｒ２ｓ２ζ２（ｘ６）。

２．３　有限时间收敛模糊控制规则描述

根据目前关于有限时间收敛制导律的研究成

果，可以得到有限时间收敛制导律的制导特性和

规律：在末制导初期导弹的需用过载较大，甚至达

到饱和状态；而在视线角速率达到有限时间收敛

后，导弹需用过载降低到很小的数值。这种规律

可以使导弹在末制导的开始阶段充分利用其过载

能力，完成视线角速率的有限时间收敛并达到准

平行接近的飞行状态，而在末制导后期导弹需用

过载很小，可以保证导弹在较短的拦截时间内以

较小的能量消耗完成对目标的高精度杀伤。

参考真比例导引律的表达式 ｕ＝－ｋＴθ^Ｌｒ，可

得：θ^Ｌ＝－ｕ／ｋＴ／ｒ。由于导弹的速度大小一般小
于目标，或与目标速度大小相当，故不能采用尾追

的攻击方式，这样 ｒ就具有较小的取值范围；此
外，指令加速度ｕ也有一定的限制，结合临近空间
飞行器及弹道导弹末端高层拦截的运动学特性，

可知在一般拦截情况下，θ^Ｌ ≤０．０３。因此，可将
模糊控制规则定为以下１４条，并制定如下有限时
间收敛模糊规则：

Ｒ１：ＩＦｘ４≥０．０３，ＴＨＥＮｌｅｔｆ
　＾ｘ４ θ^( )１ ＝９００；

Ｒ２：ＩＦｘ４＝０．０２，ＴＨＥＮｌｅｔｆ
　＾ｘ４ θ^( )１ ＝６００；

Ｒ３：ＩＦｘ４＝０．０１，ＴＨＥＮｌｅｔｆ
　＾ｘ４ θ^( )１ ＝３００；

Ｒ４：ＩＦｘ４＝０．００，ＴＨＥＮｌｅｔｆ
　＾ｘ４ θ^( )１ ＝０；

Ｒ５：ＩＦｘ４＝－０．０１，ＴＨＥＮｌｅｔｆ
　＾ｘ４ θ^( )１ ＝－３００；

Ｒ６：ＩＦｘ４＝－０．０２，ＴＨＥＮｌｅｔｆ
　＾ｘ４ θ^( )１ ＝－６００；

Ｒ７：ＩＦｘ４≤－０．０３，ＴＨＥＮｌｅｔｆ
　＾ｘ４ θ^( )１ ＝－９００；

Ｒ８：ＩＦｘ６≥０．０３，ＴＨＥＮｌｅｔｆ
　＾ｘ６ θ^( )２ ＝９００；

Ｒ９：ＩＦｘ６＝０．０２，ＴＨＥＮｌｅｔｆ
　＾ｘ６ θ^( )２ ＝６００；

Ｒ１０：ＩＦｘ６＝０．０１，ＴＨＥＮｌｅｔｆ
　＾ｘ６ θ^( )２ ＝３００；

Ｒ１１：ＩＦｘ６＝０．００，ＴＨＥＮｌｅｔｆ
　＾ｘ６ θ^( )２ ＝０；

Ｒ１２：ＩＦｘ６＝－０．０１，ＴＨＥＮｌｅｔｆ
　＾ｘ６ θ^( )２ ＝－３００；

Ｒ１３：ＩＦｘ６＝－０．０２，ＴＨＥＮｌｅｔｆ
　＾ｘ６ θ^( )２ ＝－６００；

Ｒ１４：ＩＦｘ６≤－０．０３，ＴＨＥＮｌｅｔｆ
　＾ｘ６ θ^( )２ ＝－９００。

此外，对状态ｘ４和ｘ６分别选择７个状态变量，它
们的隶属度函数分别为

μＡ１１＝
１　　　　　　　　　　　ｘ４≥０．０３

ｅｘｐ －０．６
ｘ４－０．０３
０．( )０１[ ]

２

０．０２＜ｘ４＜０．{ ０３

（３６）

μＡ２１＝ｅｘｐ －０．６
ｘ４－０．０２
０．( )０１{ ]

２

（３７）

μＡ３１＝ｅｘｐ －０．６
ｘ４－０．０１
０．( )０１{ }

２

（３８）

μＡ４１＝ｅｘｐ －０．６
ｘ４
０．( )０１{ }

２

（３９）

μＡ５１＝ｅｘｐ －０．６
ｘ４＋０．０１
０．( )０１{ }

２

（４０）

·２５１·
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μＡ６１＝ｅｘｐ －０．６
ｘ４＋０．０２
０．( )０１{ }

２

（４１）

μＡ７１＝
１　　　　　　　　　　 ｘ４≤－０．０３

ｅｘｐ －０．６
ｘ４＋０．０３
０．( )０１{ }

２

－０．０３＜ｘ４＜－０．{ ０２

（４２）

μＡ１２＝
１　　　　　　　　 　 　ｘ６≥０．０３

ｅｘｐ －０．６
ｘ６－０．０３
０．( )０１{ }

２

０．０２＜ｘ６＜０．{ ０３

（４３）

μＡ２２＝ｅｘｐ －０．６
ｘ６－０．０２
０．( )０１{ }

２

（４４）

μＡ３２＝ｅｘｐ －０．６
ｘ６－０．０１
０．( )０１{ }

２

（４５）

μＡ４２＝ｅｘｐ －０．６
ｘ６
０．( )０１{ }

２

（４６）

μＡ５２＝ｅｘｐ －０．６
ｘ６＋０．０１
０．( )０１{ }

２

（４７）

μＡ６２＝ｅｘｐ －０．６
ｘ６＋０．０２
０．( )０１{ }

２

（４８）

μＡ７２＝
１　　　　　　　　 　　ｘ６≤－０．０３

ｅｘｐ －０．６
ｘ６＋０．０３
０．( )０１{ }

２

－０．０３＜ｘ６＜－０．{ ０２

（４９）

２．４　基于新型伸缩因子的变论域模糊自适应滑
模制导律设计

　　常用的变论域模糊控制伸缩因子有比例指数
型伸缩因子和自然指数型伸缩因子，其通用形式

如式（５０）、式（５１）所示［１４－１５］。

α（ｘ）＝( )ｘ／Ｅτ （５０）
α（ｘ）＝１－ｃｅ－ｋｘ２ （５１）

式（５０）～（５１）中，－Ｅ≤ｘ≤Ｅ，０＜τ＜１，ｋ＞０。
然而，比例指数型伸缩因子的非线性有限，尤

其是在输入误差很小的情况下，伸缩因子α（ｘ）的
变化不够明显，此时导弹所采用的制导律便难以

给出合适的制导指令来实现高精度控制；此外，自

然指数型伸缩因子在误差很大时变化比较剧烈，

也会对精确制导构成不利影响。因此可以将比例

指数型伸缩因子与自然指数型伸缩因子结合起

来，构造下列类型的输入伸缩因子

α（ｘ）＝ｍ（ｘ）ｎ（ｘ）＝
( )ｘ／Ｅτ１＋ε１
ｅｘｐ －ｋ１( )ｘ ＋ε２

（５２）

式（５２）中，ε１为充分小的正常数，０＜ε２ ＜１，
ｋ１＞０。　

根据伸缩因子的定义，分别对上述伸缩因子

所应具有的对偶性、近零性、单调性、协调性和正

规性进行证明。

证明：

（１）对偶性。对于ｘ∈Ｘ，可知 α（ｘ）＝
α（－ｘ）；　　

（２）近零性。当 ｘ＝０时，α( )０ ＝
ε１
１＋ε２

＜ε１

→０，满足近零性要求；
（３）单调性。对α（ｘ）求导，可得

α（ｘ）＝
ｍ（ｘ）ｎ（ｘ）－ｍ（ｘ）ｎ（ｘ）

ｎ２（ｘ）
由于ｍ（ｘ）＞０、ｎ（ｘ）＞０、ｍ（ｘ）＞０、ｎ（ｘ）＜

０，故 α（ｘ）＞０，因此α（ｘ）是单调递增的。
（４）正规性。当 ｘ＝±Ｅ时，α（±Ｅ）＝
１＋ε１

ｅｘｐ（－ｋ１Ｅ）＋ε２
，令 ｋ＝－Ｉｎ１－ε( )２ ／Ｅ，故 ｅｘｐ

（－ｋ１Ｅ）＋ε２＝１，此外，由于ε１是充分小的正数，
因此可知α（±Ｅ）＝１。

（５）协调性。由于α（ｘ）是单调递增的，且由
于ε１是充分小的正数，故当ｘ∈ ０，[ ]Ｅ时，可知

Ｌ１（ｘ）＝
α（ｘ）Ｅ
ｘ ＝ （Ｅ／ｘ）１－τ１

ｅｘｐ －ｋ１( )ｘ ＋ε２
由于Ｅ／ｘ≥１，故（Ｅ／ｘ）１－τ１≥１；同时，Ｌ２（ｘ）

＝ｅｘｐ －ｋ１( )ｘ ＋ε２单调递减，故Ｌ２（ｘ）≤Ｌ２（Ｅ）
＝１。因此，Ｌ１（ｘ）≥１，由此可得ｘ≤α（ｘ）Ｅ。
由于α（ｘ）具有对偶性，因此，当ｘ∈［－Ｅ，０］

时，同样满足ｘ≤α（ｘ）Ｅ。
综上，可知对于ｘ∈Ｘ，可知ｘ≤α（ｘ）Ｅ。 □
同理，选择输出伸缩因子为

β（ｙ）＝
( )ｙ／Ｕ τ２＋ε３
ｅｘｐ －ｋ２( )ｙ ＋ε４

（５３）

式（５３）中，－Ｕ≤ｙ≤Ｕ，ε３为充分小的正常数，０
＜ε４＜１，ｋ２＞０。
因此，基于新型伸缩因子的变论域模糊自适

应滑模有限时间制导律为

ａＭｋ＝βθ^
Ｔ
１ζ１（ｘ４／α（ｘ４））＋βｋｋｓｇｎ（ｘ４／α（ｘ４））

（５４）

ａＭｊ＝βθ^
Ｔ
２ζ２（ｘ６／α（ｘ６））＋βｋｊｓｇｎ（ｘ６／α（ｘ６））

（５５）
式（５４）～（５５）中，

θ^１＝［ｆ１（ｘ４／α（ｘ４）），ｆ２（ｘ４／α（ｘ４）），…，
ｆｎ（ｘ４／α（ｘ４））］

Ｔ

θ^２＝［ｇ１（ｘ６／α（ｘ６）），ｇ２（ｘ６／α（ｘ６）），…，
ｇｎ（ｘ６／α（ｘ６））］

Ｔ

ζ１（ｘ４／α（ｘ４））＝［ζ
１
１（ｘ４／α（ｘ４）），ζ

２
１（ｘ４／α（ｘ４）），

…，ζｎ１（ｘ４／α（ｘ４））］
Ｔ

·３５１·
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ζ２（ｘ６／α（ｘ６））＝［ζ
１
２（ｘ６／α（ｘ６）），ζ

２
２（ｘ６／α（ｘ６）），

…，ζｎ２（ｘ６／α（ｘ６））］
Ｔ

ζｉ１ ｘ４／α（ｘ４( )） ＝
μＡｉ１ ｘ４／α（ｘ４( )）

∑
ｎ

ｊ＝１
μＡｊ１ ｘ４／α（ｘ４( )）

ζｉ２ ｘ６／α（ｘ６( )） ＝
μＡｉ２ ｘ６／α（ｘ６( )）

∑
ｎ

ｊ＝１
μＡｊ２ ｘ６／α（ｘ６( )）

式（５４）和式（５５）所示的制导律中含有符号函数，
由于导弹控制系统的控制量切换不可能瞬时完

成，因此容易造成抖振，为消除抖振，可以对上述

制导律的符号函数进行光滑处理，这里用饱和函

数ｓａｔ（ｓ）代替符号函数 ｓｇｎ（ｓ）。ｓａｔΔ（ｓ）的表达
式如式（５６）所示。

ｓａｔΔ（ｓ）＝
１ ｓ＞Δ
γｓ ｓ＜Δ γ＝１／Δ
－１ ｓ＜－{

Δ
（５６）

３　仿真研究

导弹拦截目标初始状态参数设置为：ｖｍ ＝

１８００ｍ／ｓ，ｖｔ＝２０００ｍ／ｓ，ｘｔ０＝５０ｋｍ，ｙｔ０＝１ｋｍ，ｚｔ０＝
２２ｋｍ，ｘｍ０＝０ｋｍ，ｙｍ０＝０ｋｍ，ｚｍ０＝１８ｋｍ，θｔ０＝１０°，
ψｔ０＝１８０°，θｍ０＝４．５７°，ψｍ０＝１．１５°。基于新型
伸缩因子的变论域模糊自适应滑模制导律参数取

值为：Ｅ＝０．０３，Ｕ＝９００，τ１＝０．９，τ２＝０．９，ε１＝１Ｅ
－６，ε２＝０．１，ε３＝１Ｅ－５，ε４＝０．０５，ｋ１＝３．５１２０，
ｋ２＝１．７０９８。在仿真过程中，导弹的可用过载为
２０ｇ，目标的机动过载为１～４ｇ。考虑导弹的自动
驾驶仪用二阶动态特性描述：

ｕ
ａ＝

ω２ｎ
ｓ２＋２ζωｎｓ＋ω

２
ｎ

其中，ｕ为导弹的加速度；根据导弹的设计要求和
工程实际经验，选取导弹自动驾驶仪动态参数为

ξ＝０．８２，ωｎ＝８．０。
仿真结果如图２～图４，表１～表３所示，其中

图２～图４是目标机动过载为１ｇ时的导弹和目
标的制导信息。

由图２可知，在导弹飞行的前半段，变论域模
糊自适应滑模有限时间收敛制导律的弹道比比例

制导律稍微弯曲一些，而后半段则较为平直一些，

其主要原因是变论域模糊自适应滑模有限时间收

敛制导律在末制导初始段用更大的机动过载以使

导弹－目标视线角速率在有限时间内收敛到零附
近的较小邻域内，因此其弹道在此时显得更加弯

曲一些；一旦视线角速率达到有限时间收敛，其指

令过载便几乎保持在较小的水平（如图４所示）。

图２　拦截弹攻击目标曲线
Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒａｔｔａｃｋｉｎｇｔａｒｇｅｔ

图３　视线角速率随时间的变化曲线
Ｆｉｇ．３　Ｃｈａｒｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔｒａｔｅ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅ

图４　导弹过载随时间的变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅｏｖｅｒｌｏａｄ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅ

由图３可知，变论域模糊自适应滑模有限时间收
敛制导律的视线角速率能够在有限时间内收敛到

零附近的邻域内，而比例制导律则没有此种特性。

由图４可知，变论域模糊自适应滑模有限时间收
敛制导律的这种特性可以使其在末制导初始阶段

以最大的机动能力飞向目标，而在导弹 －目标视
线角速率有限时间收敛后，则可以很小的过载飞

·４５１·
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行，并保证对目标的命中精度。

表１　θｍ０＝４．５７°，ψｍ０＝１．１５°时的制导精度
Ｔａｂ．１　Ｇｕｉｄａｎｃｅｐｒｅｃｉｓｉｏｎｗｈｅｎθｍ０＝４．５７°

ａｎｄψｍ０＝１．１５°

机动过载ａｔ ａｔ＝１ｇ ａｔ＝２ｇ ａｔ＝３ｇ ａｔ＝４ｇ

比例
ｔ／ｓ １３．９４０ １４．１７０ １４．４６０ １４．８２０

Ｍｉｓｓ／ｍ ０．０７９８０．２３１６０．５１８７４．１２２６

变论域
ｔ／ｓ １３．８８０ １４．０７０ １４．３１０ １４．６００

Ｍｉｓｓ／ｍ ０．０３０２０．０９８００．１７８１０．３７４７

表２　θｍ０＝１４．５７°，ψｍ０＝１．１５°时的制导精度
Ｔａｂ．２　Ｇｕｉｄａｎｃｅｐｒｅｃｉｓｉｏｎｗｈｅｎθｍ０＝１４．５７°

ａｎｄψｍ０＝１．１５°

机动过载ａｔ ａｔ＝１ｇ ａｔ＝２ｇ ａｔ＝３ｇ ａｔ＝４ｇ

比例
ｔ／ｓ １３．８７０ １４．０７０ １４．３３０ １４．６５０

Ｍｉｓｓ／ｍ ０．０７３５０．１８６２０．３９０１１．６０３３

变论域
ｔ／ｓ １３．８５０ １４．０３０ １４．２６０ １４．５３０

Ｍｉｓｓ／ｍ ０．０３２００．０７８８０．１１８１０．１７７６

表３　θｍ０＝４．５７°，ψｍ０＝１１．９１°时的制导精度
Ｔａｂ．３Ｇｕｉｄａｎｃｅｐｒｅｃｉｓｉｏｎｗｈｅｎθｍ０＝４．５７°

ａｎｄψｍ０＝１１．１５°

机动过载ａｔ ａｔ＝１ｇ ａｔ＝２ｇ ａｔ＝３ｇ ａｔ＝４ｇ

比例
ｔ／ｓ １３．９５０ １４．１８０ １４．４７０ １４．８４０

Ｍｉｓｓ／ｍ ０．０９１２０．２１１８０．４８９６４．２１３９

变论域
ｔ／ｓ １３．８８０ １４．０８０ １４．３２０ １４．６１０

Ｍｉｓｓ／ｍ ０．０３５００．１４０９０．４８４４０．７４４７

　　由表１～表３可知，在不同的导弹初始弹道倾
角和弹道偏角及不同的目标机动过载情况下，比例

制导律在目标机动过载为４ｇ时出现了脱靶，但是
变论域模糊自适应滑模有限时间收敛制导律始终

能够精确命中目标，且比比例制导律具有更小的脱

靶量和更短的拦截时间。同时，由表１和表２可
知，在导弹初始弹道偏角不变的情况下，当初始弹

道倾角变大时，导弹拦截目标的时间整体上变短，

脱靶量变小；由表２和表３可知，在导弹初始弹道
倾角不变的情况下，当初始弹道偏角变大时，导弹

拦截目标的时间整体上变长，脱靶量变大。

４　结论

本文利用有限时间收敛制导律设计的专家经

验，构造了模糊控制规则，并运用模糊控制的万能

逼近特性，对所设计的三维滑模制导律的非切换

项进行逼近，设计了模糊自适应滑模有限时间收

敛制导律；同时，为增加小论域情况下的控制规

则、提高制导精度，设计了新型变论域伸缩因子，

并将变论域模糊控制引入制导律设计当中，最终

设计了变论域模糊自适应滑模有限时间收敛制导

律。仿真结果表明，所设计的制导律能够准确命

中目标，并能够达到视线角速率有限时间收敛，且

与比例制导律相比，具有更高的制导精度和更少

的拦截时间。
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