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摘　要：针对高速机动目标的拦截问题，研究了一种考虑导弹自动驾驶仪动态特性的零控脱靶量有限时
间收敛制导律。对导弹－目标三维相对运动几何关系进行解耦，并考虑导弹的自动驾驶仪动态特性，推导了
一种新型三维零控脱靶量模型；在此基础上，基于自适应滑模控制理论和有限时间稳定性理论，选取俯仰平

面和偏航平面的零控脱靶量为滑模面，设计了零控脱靶量有限时间收敛三维自适应滑模制导律；对该制导律

的稳定性和有限时间收敛特性进行了分析和证明。仿真结果表明，与比例制导律相比，所设计的制导律可使

导弹的零控脱靶量在有限时间内收敛到零，且具有更高的制导精度。
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　　近年来，随着全球空间竞争的日趋激烈，高速
机动飞行器的研究受到各国的普遍重视并得到了

相当程度的发展，目前，一些高超声速飞行器已经

投入军事应用，给各国导弹防御系统带来了严峻

的挑战。

在新的拦截情形下，由于弹目相对速度很大，

末制导拦截时间又很短，这就对拦截导弹的精确

制导技术研究提出了特别的要求［１－３］。文献［１］
研究了使视线角速率有限时间收敛的多种高精度

制导方法，以满足新一代导弹实现“趋零脱靶量”

精确制导能力的要求，取得了良好的制导效果；文

献［２］基于Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论分别设计了导弹
俯仰平面和偏航平面的视线角速率有限时间收敛

制导律，该制导律既能保证系统有限时间稳定，又

能够保证其有限时间收敛；文献［３］基于新型自

适应非奇异Ｔｅｒｍｉｎａｌ滑模控制方法，设计了一种
部分制导与控制一体化有限时间收敛控制算法，

可保证滑模面在有限时间内收敛到零。同时，为

了使导弹能够更好地适应新型拦截的实际需要，

考虑导弹自动驾驶仪动态特性的制导律也得到了

广泛的研究［１，４－１０］。文献［４－５］分别考虑导弹自
动驾驶仪一阶和二阶动态特性，设计了变结构制

导律，但不能使导弹的视线角速率在有限时间内

收敛到零；文献［６］运用非线性反步设计法，设计
了考虑自动驾驶仪动态特性的终端角度约束滑模

导引律，并能够保证导弹的有限时间收敛特性；文

献［７］基于有限时间稳定性理论，设计了考虑导
弹自动驾驶仪动态特性的有限时间收敛制导律，

具有较强的鲁棒性；文献［８－９］通过引入低通滤
波器，运用动态面控制方法，设计了考虑导弹自动
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驾驶仪二阶动态特性的制导律；文献［１０］为改善
ＢＴＴ导弹的捕获区性能，设计了考虑导弹自动驾
驶仪动态特性的最优制导律，仿真实验证明了其

有效性和实用性。文献［１１］根据平行接近法原
理推导了一种动能拦截器零控脱靶量制导律，具

有较高的制导精度；文献［１２］设计了基于零控脱
靶量的大气层外超远程拦截制导律；但是这两种

制导律只能使零控脱靶量在拦截结束时刻收敛到

零，不能使零控脱靶量在有限时间内收敛到零。

１　零控脱靶量三维制导模型推导

零控脱靶量的具体表达式有多种形式，对零

控脱靶量的定义如下：从当前时刻开始，导弹的制

导指令为零，目标按照当前的机动状态继续飞行，

最终获得的弹目之间的最小距离。导弹－目标三
维相对运动学关系如图１所示。

图１　导弹－目标三维相对运动学关系
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎ
　　 ｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

图１中：Ｍ为导弹，Ｔ为目标，ｒ为弹目相对距
离；ｏｘｉｙｉｚｉ为惯性坐标系，ｏｘＬｙＬｚＬ为视线坐标系；
θＴ和ψＴ为目标的弹道倾角和弹道偏角；θＭ和ψＭ
为导弹的弹道倾角和弹道偏角；θＬ和 ψＬ为视线
倾角和视线偏角。由图１所示的弹目三维相对运
动学关系，可得如下弹目运动方程：

ｒ̈＝ｒθ２Ｌ＋ｒψ
２
Ｌｃｏｓ

２θＬ＋ａＴｘ Ｌ－ａＭｘ Ｌ （１）

θ̈Ｌ＝－２
ｒ
ｒ
θＬ－ψ

２
ＬｓｉｎθＬｃｏｓθＬ＋

１
ｒａＴｙ Ｌ－

１
ｒａＭｙ Ｌ

（２）

ψ̈Ｌ＝－２
ｒ
ｒ
ψＬ＋２θＬψＬｔａｎθＬ－

１
ｒｃｏｓθＬ

ａＴｚ Ｌ＋
１
ｒｃｏｓθＬ

ａＭｚ Ｌ

（３）
式中，ａＴｉ Ｌ与ａＭｉ Ｌ（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）表示目标和导弹沿
视线坐标系各个轴的加速度分量。

由于重点对导弹拦截目标的末制导段进行研

究，可假定导弹中制导结束后，导弹－目标初始对
准良好，且整个飞行过程中弹目视线角变化不

大［１３］。因此，选择以导弹－目标初始视线坐标系
ｏｘＬ０ｙＬ０ｚＬ０为基准，将三维非线性弹目拦截几何关
系解耦为俯仰平面和偏航平面进行单独研究。首

先对俯仰平面内的弹 －目拦截问题进行研究，如
图２所示。

图２　俯仰平面内的弹目相对几何关系
Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆｍｉｓｓｉｌｅ

ａｎｄｔａｒｇｅｔｉｎｐｉｔｃｈｐｌａｎｅ　

令ψＬ＝１８０°，ψＬ＝０，则式（１）和（２）可转
化为：

ｒ＝Ｖｒ （４）
θＬ＝Ｖｙ⊥／ｒ （５）

式中，Ｖｒ和Ｖｙ⊥分别为弹目相对速度沿视线方向
和垂直视线方向分量。根据几何关系，其表达式

如下所示：

Ｖｒ＝ＶＴｃｏｓ（π－θＶＴ－θＬ）－ＶＭｃｏｓ（θＶＭ－θＬ）

　＝－ＶＴｃｏｓ（θＶＴ＋θＬ）－ＶＭｃｏｓ（θＶＭ－θＬ）

（６）
Ｖｙ⊥ ＝ＶＴｓｉｎ（θＶＴ＋θＬ）－ＶＭｓｉｎ（θＶＭ－θＬ）（７）
假定在制导末端，导弹和目标的速度大小变

化不大，近似认为是常值，则剩余飞行时间 ｔｇｏ可
近似由式（８）确定：

ｔｇｏ＝－ｒ／Ｖｒ （８）
令ｙｄ，ａＴＮｙ和ａＭＮｙ表示ｒ，ａＴ和ａＭ沿初始视线

坐标系ｙ方向的分量，则有：
ｙ̈ｄ＝ａＴＮｙ－ａＭＮｙ （９）

由于在导弹拦截目标的过程中，弹目视线角

变化不大［１３］，故有：

ａＴＮｙ≈ａＴｃｏｓ（θＴ＋θＬ０） （１０）
ａＭＮｙ≈ａＭｃｏｓ（θＭ－θＬ０） （１１）

式中，θＬ０为弹目初始视线倾角。
为了更加符合实际作战情形，将目标和导弹

的动态特性分别视为时间常数为τＴ和τＭ的一阶
惯性环节，即：

　 ａＴｙ＝
１
τＴ
（ａｃＴｙ－ａＴｙ），ａＴＮｙ＝

１
τＴ
（ａｃＴＮｙ－ａＴＮｙ）（１２）

　ａＭｙ＝
１
τＭ
（ａｃＭｙ－ａＭｙ），ａＭＮｙ＝

１
τＭ
（ａｃＭＮｙ－ａＭＮｙ）（１３）

式中，ａｃＴｙ和ａ
ｃ
Ｍｙ分别表示目标和导弹垂直于各自

·７３１·
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速度方向的机动加速度指令。

选择状态变量 ｘＧ＝［ｙｄ ｙｄ ａＴＮｙ ａＭＮｙ］Τ，
根据式（９）、（１２）和（１３）可得：

ｘＧ＝ＡＧｘＧ＋ＢＧａ
ｃ
ＭＮｙ＋ＧＧａ

ｃ
ＴＮｙ （１４）

式 中，ＡＧ ＝

０ １ ０ ０
０ ０ １ －１
０ ０ －１／τＴ ０

０ ０ ０ －１／τ













Ｍ

，ＢＧ ＝

０
０
０
１／τ











Ｍ

，ＧＧ＝

０
０
１／τＴ











０

。

根据零控脱靶量的定义，得俯仰平面内导弹

的零控脱靶量ｙＺＥＭ为：

ｙＺＥＭ [ ]＝ １ ０ ０ ０ｅＡＧｔｇｏｘＧ

　 ＝ｙｄ＋ｙｄｔｇｏ＋ａＴＮｙτ
２
Ｔψ
ｔｇｏ
τ( )
Ｔ
－ａＭＮｙτ

２
Ｍψ
ｔｇｏ
τ( )
Ｍ

（１５）
式中，ψ（ξ）＝ｅ－ξ＋ξ－１，ｅＡＧｔｇｏ为式（１４）关于剩余
飞行时间ｔｇｏ的状态转移矩阵，其表达式为：

ｅＡＧｔｇｏ＝

１ ｔｇｏ τＴ
２ｅ－ｔｇｏ／τＴ－τＴ

２＋ｔｇｏτＴ τＭ
２－τＭ

２ｅ－ｔｇｏ／τＭ－ｔｇｏτＭ
０ １ －τＴｅ

－ｔｇｏ／τＴ＋τＴ －τＭ＋τＭｅ
－ｔｇｏ／τＭ

０ ０ ｅ－ｔｇｏ／τＴ ０

０ ０ ０ ｅ－ｔｇｏ／τ













Ｍ

。

考虑信息的可获取性，对式（１５）进行重新整
理和化简。根据图２描述的几何关系有：

ｙｄ＝ｒｓｉｎ（θＬ－θＬ０）≈ｒ（θＬ－θＬ０） （１６）
对式（１６）两端求导，可得：
ｙｄ≈ｒ（θＬ－θＬ０）＋ｒθＬ＝Ｖｒ（θＬ－θＬ０）－ＶｒｔｇｏθＬ

（１７）
对式（１７）两端同时乘以 ｔｇｏ并结合式（１６），

可得：

ｙｄｔｇｏ＝－ｙｄ－Ｖｒｔ
２
ｇｏ
θＬ （１８）

将式（１８）代入式（１５），可得：

ｙＺＥＭ＝－Ｖｒｔ
２
ｇｏ
θＬ＋ａＴＮｙτ

２
Ｔψ
ｔｇｏ
τ( )
Ｔ
－ａＭＮｙτ

２
Ｍψ
ｔｇｏ
τ( )
Ｍ

（１９）
同理，可得偏航平面的零控脱靶量ｚＺＥＭ为：

ｚＺＥＭ＝Ｖｒｔ
２
ｇｏ
ψＬｃｏｓθＬ＋ａＴＮｚτ

２
Ｔψ（
ｔｇｏ
τＴ
）－ａＭＮｚτ

２
Ｍψ（
ｔｇｏ
τＭ
）

（２０）
式中，ａＴＮｚ和ａＭＮｚ分别表示ａＴ和ａＭ沿初始视线坐
标系ｚ方向的分量。

２　零控脱靶量有限时间收敛制导律设计

２１　制导律设计

根据零控脱靶量的定义，零控脱靶量是当导弹

的制导指令为零，目标按照当前的机动状态继续飞

行时，所获得的弹目之间的最小距离。因此，若

ｙＺＥＭ和ｚＺＥＭ到达并保持到零附近的邻域内，就能够
保证导弹－目标的最终脱靶量为零，从而确保导弹
准确命中目标。又ｙＺＥＭ（ｚＺＥＭ）对ａ

ｃ
ＭＮｙ（ａ

ｃ
ＭＮｚ）的相对

阶为１，因此可直接选择ｙＺＥＭ为滑模变量：
ｓｙ＝ｙＺＥＭ （２１）

为了便于后续推导，对式（６）～（８）求导并结
合式（２），可得：

Ｖ
·

ｒ＝Ｖ
２
ｙ⊥／ｒ＋ａＴｘ Ｌ－ａＭｘ Ｌ （２２）

Ｖ
·

ｙ⊥ ＝－
ＶｒＶｙ⊥
ｒ ＋ａＴｙ Ｌ－ａＭｙ Ｌ （２３）

ｔ
·

ｇｏ＝－１＋ｒＶ
·

ｒ／Ｖ
２
ｒ （２４）

θ̈Ｌ＝
Ｖ
·

ｙ⊥

ｒ－
Ｖｙ⊥Ｖｒ
ｒ２

（２５）

结合式（１９）、式（２４）和式（２５），可得

ｙＺＥＭ＝
Ｖ
·

ｒｒ
Ｖ２ｒ
Ｖｙ⊥＋τＴａＴＮｙ１－ｅ

－
ｔｇｏ
τ( )Ｔ －τＭａＭＮｙ１－ｅ

－
ｔｇｏ
τ( )[ ]Ｍ ＋

τＴａ
ｃ
ＴＮｙψ

ｔｇｏ
τ( )
Ｔ
－τＭａ

ｃ
ＭＮｙψ

ｔｇｏ
τ( )
Ｍ
。

由上式可知，τＴａ
ｃ
ＴＮｙψ

ｔｇｏ
τ( )
Ｔ
为未知变量，故将

其视为系统的等效未知干扰。根据滑模控制的基

本原理，若τＴａ
ｃ
ＴＮｙψ

ｔｇｏ
τ( )
Ｔ
有界，则容易设计滑模控

制算法使得ｓｙｓｙ＜０。

下面，对τＴａ
ｃ
ＴＮｙψ

ｔｇｏ
τ( )
Ｔ
的有界性进行证明。

证明：由于导弹在拦截目标的过程中，弹目距

离不断减小，因此剩余飞行时间也逐渐趋向于零，

即ｔｇｏ→０
＋。

又因为目标时间常数 τＴ为正，故 ｔ′ｇｏ＝
ｔｇｏ
τＴ
→

０＋，ｅ－ｔ′ｇｏ∈（０，１）。对ψ（ｔ′ｇｏ）＝ｅ
－ｔ′ｇｏ＋ｔ′ｇｏ－１两

边对 ｔ′ｇｏ求导，可得
ｄψ（ｔ′ｇｏ）
ｄｔ′ｇｏ

＝１－ｅ－ｔ′ｇｏ＞０，故

ψ（ｔ′ｇｏ）为增函数。因此，０＜ψ（ｔ′ｇｏ）≤ｅ
－
ｔｇｏ０
τＴ ＋
ｔｇｏ０
τＴ
－

１，继而可知，τＴａ
ｃ
ＴＮｙψ

ｔｇｏ
τ( )
Ｔ
有上界。

□

·８３１·
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假定 τＴａ
ｃ
ＴＮｙψ≤κｙ，κｙ为未知待估计的正常

数，令 κ^ｙ为κｙ的估计值，珘κｙ为其估计误差，则有：
珘κｙ＝κｙ－^κｙ （２６）

由此，俯仰平面和偏航平面的制导律可设计

如下：

ａｃＭＮｙ＝
Ｖ
·

ｒｒ

Ｖ２ｒτＭψ（
ｔｇｏ
τＭ
）

Ｖｙ⊥ ＋τＴａＴＮｙ（１－ｅ
－
ｔｇｏ
τＴ[ ）－

　　τＭａＭＮｙ（１－ｅ
－
ｔｇｏ
τＭ ]） ＋

　　
（μｙ＋^κｙ）ｓｇｎｙＺＥＭ

τＭψ（
ｔｇｏ
τＭ
）

（２７）

κ^
·

ｙ＝ａκｙ ｙＺＥＭ （２８）

ａｃＭＮｚ＝
Ｖ
·

ｒｒ

Ｖ２ｒτＭψ（
ｔｇｏ
τＭ
）

Ｖｚ⊥ ＋τＴａＴＮｚ（１－ｅ
－
ｔｇｏ
τＴ[ ）－

　　　τＭａＭＮｚ（１－ｅ
－
ｔｇｏ
τＭ ]） ＋

　　　
（μｚ＋^κｚ）ｓｇｎｚＺＥＭ

τＭψ（
ｔｇｏ
τＭ
）

（２９）

κ^
·

ｚ＝ａκｚ ｚＺＥＭ （３０）
式中，μｙ，μｚ为大于零的常数，ａκｙ，ａκｚ为自适应
因子。

同时，为了克服普通滑模带来的抖振现象，采

用如下饱和函数ｓａｔ（·）代替符号函数ｓｇｎ（·）：

ｓａｔ（ｓ）＝
１ ｓ＞Δ
ｋｓ ｓ≤Δ
－１ ｓ＜－Δ

，ｋ＝１／{ Δ （３１）

式中，Δ为边界层厚度。

２２　稳定性分析

选择如下Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ１＝
１
２ｓ

２
ｙ＋
１
２ａκｙ
珘κ２ｙ （３２）

对式（３２）两端求导，并结合式（２６），可得：

Ｖ
·

１＝ｓｙｓｙ＋
１
ａκｙ
珘κｙ珘κ
·

ｙ

　＝ｙＺＥＭ
Ｖ
·

ｒｒ
Ｖ２ｒ
［Ｖｙ⊥ ＋τＴａＴＮｙ（１－ｅ

－
ｔｇｏ
τＴ）－τＭａＭＮｙ（１－ｅ

－
ｔｇｏ
τＭ{ ）］＋

　　τＴａ
ｃ
ＴＮｙψ（

ｔｇｏ
τＴ
）－τＭａ

ｃ
ＭＮｙψ（

ｔｇｏ
τＭ }） －１ａκｙ（κｙ－^κｙ）^κ

·

ｙ

　＝ｙＺＥＭτＴａ
ｃ
ＴＮｙψ（

ｔｇｏ
τＴ
）－（μｙ＋^κｙ） ｙＺＥＭ －１ａκ

（κｙ－^κｙ）^κ
·

ｙ

　＜ ｙＺＥＭ κｙ－^κｙ ｙＺＥＭ －１ａκｙ
（κｙ－^κｙ）^κ

·

ｙ－μｙ ｙＺＥＭ

　＝－μｙ ｙＺＥＭ ＜０ （３３）
因此，稳定性得证。同理，可证明式（２９）～

（３０）所示的偏航平面的零控脱靶量有限时间收
敛制导律亦能保证系统Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定。

２３　有限时间收敛特性分析

该制导律设计的目的，就是在考虑导弹自动

驾驶仪动态特性的前提下，设计导弹视线角速率

有限时间收敛制导律。因此需要对其有限时间收

敛特性进行分析，首先给出如下引理［１４］。

引理　针对自治系统 ｘ＝ｆ（ｘ），ｆ（０）＝０，假
设存在连续光滑可微函数 Ｖ２（ｘ）：Ｕ→Ｒ，使其满
足如下条件：

１）Ｖ２（ｘ）为正定函数。
２）存在实数 ｃ＞０和 κ∈（０，１），以及一个定

义在原点的邻域Ｕ０∈Ｕ，使得下列条件成立：

Ｖ
·

２（ｘ）＋ｃＶ２κ（ｘ）≤０，ｘ∈Ｕ０＼｛０｝，
则上述自治系统是有限时间稳定的；若 Ｕ＝

Ｕ０＝Ｒ
ｎ，则该自治系统为全局有限时间稳定。

令Ｖ２＝
１
２ｓ

２
ｙ，则

Ｖ
·

２＝ｓｙｓｙ

　＝ｙＺＥＭ
Ｖ
·

ｒｒ
Ｖｒ
２［Ｖｙ⊥ ＋τＴａＴＮｙ １－ｅ

－
ｔｇｏ
τ( )Ｔ －τＭａＭＮｙ（１－ｅ

－
ｔｇｏ
τＭ{ ）］＋

　　τＴａ
ｃ
ＴＮｙψ

ｔｇｏ
τ( )
Ｔ
－τＭａ

ｃ
ＭＮｙψ

ｔｇｏ
τ( )}
Ｍ

　＝ｙＺＥＭτＴａ
ｃ
ＴＮｙψ（

ｔｇｏ
τＴ
）－（μｙ＋^κｙ） ｙＺＥＭ （３４）

由于 τＴａ
ｃ
ＴＮｙψ≤κｙ，故式（３４）可化简为：

　
Ｖ
·

２＝ｙＺＥＭτＴａ
ｃ
ＴＮｙψ

ｔｇｏ
τ( )
Ｔ
－（μｙ＋^κｙ）ｙＺＥＭ

　≤－μｙ ｙＺＥＭ 槡＝－２μｙＶ２
１／２

　
　

（３５）

令ｃ 槡＝２μｙ，则Ｖ
·

２（ｘ）≤－ｃＶ２κ（ｘ），满足引理
所示的系统有限时间收敛稳定性条件，因此式

（２７）～（２８）所示的制导律可保证俯仰平面的零
控脱靶量有限时间收敛。同理，可证得式（２９）～
（３０）所示的偏航平面的制导律亦可保证偏航平
面的零控脱靶量有限时间收敛。

由于采用饱和函数法对制导律的继电特性进

行了连续化，因此会对系统的有限时间收敛特性

产生一定的影响。如式（３６）所示：

ｓａｔΔ（ｓ）＝
ｓｉｇｎ（ｓ） ｓ＞Δ
ｋｓ ｓ≤{ Δ

（３６）

但是，当 ｓ＞Δ时，ｓａｔΔ（ｓ）＝ｓｉｇｎ（ｓ），对系
统的有限时间收敛特性并无影响。因此，可以选

·９３１·
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择适当小的Δ，一方面可以保证降低或去除制导
律中的抖振现象，另一方面可保证系统的状态在

有限时间内收敛到［－Δ，Δ］的邻域内，从而保证
系统的有限时间收敛特性及制导精度。

３　仿真结果分析

为验证所设计的零控脱靶量有限时间收敛的

自适应滑模制导律的有效性，在 ＭＡＴＬＡＢ下进行
数字仿真，仿真步长为０．０１ｓ；但当弹目距离小于
３００ｍ时，步长为００１ｍｓ。导弹和目标初始参数
设置如下：目标初始位置为（２６０００ｍ，２１０００ｍ，
２０００ｍ），速度为１８００ｍ／ｓ，初始弹道倾角为１７０°，
初始弹道偏角为０°，目标在俯仰和偏航平面内做
正弦型机动，ａｔｙ＝ａｔｙ０ｓｉｎ（πｔ／３），ａｔｚ＝ａｔｚ０ｓｉｎ（πｔ／
３）；由于目标机动加速度延迟时间常数无法测
得，故令其机动时间常数为００１ｓ；导弹初始位置
为（０ｍ，１９０００ｍ，０ｍ），速度为１６００ｍ／ｓ，初始弹道
倾角为４３９°，初始弹道偏角为－４４０°。

此外，仿真中，将所设计的制导律与比例制导

律进行对比分析，有效导航比为３．０，为突出考虑
自动驾驶仪动态特性的制导律的优势，自动驾驶

仪时间常数取较大的０．４５ｓ，导弹的最大可用过
载为２０ｇ；ａκｙ＝ａκｚ＝０．５，^κｙ＝κ^ｚ＝５０，μｙ＝μｚ＝
０５。为了便于描述，比例导引律用ＰＮＧ表示，基
于零控脱靶量有限时间收敛制导律用 ＦＺＥＭ表
示，仿真结果如图３～５和表１所示。

图３　三维弹道轨迹
Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｂａｌｌｉｓｔｉｃｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

由图３～４可知，ＦＺＥＭ可保证导弹俯仰平面
偏航平面内的零控脱靶量在有限时间内收敛到

零，而ＰＮ只能保证零控脱靶量在导弹拦截目标
结束时刻收敛到零。由图５可知，在拦截初始阶
段，ＦＺＥＭ的过载大于 ＰＮ的过载，此后 ＦＺＥＭ的
过载均小于ＰＮ，这主要是由于ＦＺＥＭ在拦截初始

阶段需要较大的过载，使零控脱靶量在有限时间

内收敛到零；一旦零控脱靶量达到有限时间收敛，

则其过载便会小于 ＰＮ过载。由表１可知，在目
标做不同形式和大小的机动时，ＦＺＥＭ均能够以
较小的脱靶量准确命中目标，而 ＰＮ在 ａｔｙ０较大
时，总是出现脱靶。因此，与比例制导律相比，零

控脱靶量有限时间收敛制导律具有更高的制导精

度，且可使零控脱靶量在有限时间内收敛到零。

图４　零控脱靶量随时间变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆｚｅｒｏｅｆｆｏｒｔｍｉｓｓ

图５　导弹过载随时间的变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆｍｉｓｓｉｌｅｏｖｅｒｌｏａｄ

表１　不同制导律拦截性能比较
Ｔａｂ．１　Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｂｅｔｗｅｅｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓ

目标机动过载／ｇ
脱靶量／ｍ

ＰＮＧ ＦＺＥＭ

ａｔｙ０＝３，ａｔｚ０＝０ ７．２３９９ ０．４６５７
ａｔｙ０＝２，ａｔｚ０＝０ ３．７８８２ ０．２２１５
ａｔｙ０＝１，ａｔｚ０＝０ １．５２６９ ０．０９６５
ａｔｙ０＝０，ａｔｚ０＝０ ０．３４６７ ０．００２１
ａｔｙ０＝３，ａｔｚ０＝１ ７．３９８４ ０．４９３１
ａｔｙ０＝２，ａｔｚ０＝１ ３．９１４４ ０．２７５６
ａｔｙ０＝１，ａｔｚ０＝１ １．６１３９ ０．２２５８
ａｔｙ０＝０，ａｔｚ０＝１ ０．４５２４ ０．１９２９

·０４１·
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４　结论

本文针对新型高速机动目标的拦截问题，将

弹目三维拦截几何关系解耦到俯仰平面和偏航平

面，推导了考虑导弹自动驾驶仪动态特性的新型

零控脱靶量制导模型；根据自适应滑模控制理论

和有限时间稳定性理论，选取两个平面的零控脱

靶量为滑模面，设计了三维零控脱靶量有限时间

收敛制导律；选取两种不同的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数，对
所设计制导律的稳定性和有限时间收敛进行了详

细地分析；通过与比例制导律进行仿真对比分析，

表明该制导律具有良好的零控脱靶量有限时间收

敛特性，且在目标做不同形式和大小的机动时，均

能够有效命中目标，并具有更高的制导精度。
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