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摘　要：为了保证视线角速率在弹目碰撞前收敛到零附近的较小邻域内，从而达到准平行接近的状态，
基于自抗扰控制的不确定性估计补偿思想，应用反演控制方法设计了一种考虑导弹自动驾驶仪二阶动态特

性和目标机动的三维有限时间收敛导引律。根据有限时间收敛控制理论，严格证明了系统的有限时间收敛

特性；为抑制量测噪声，将传统跟踪微分器进行改进并应用于扩张状态观测器与反演控制的设计中。仿真结

果表明，在自动驾驶仪响应延迟情况下，所设计的导引律能够导引导弹在有限时间内精确地拦截高速机动目

标；改进的跟踪微分器精度高、响应快；基于改进跟踪微分器的扩张观测器估计效果理想。
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　　在拦截高速目标时，导弹的末制导时间只限于
几秒，为了实现对目标的直接碰撞杀伤，就需要使

弹目视线（ＬｉｎｅＯｆＳｉｇｈｔ，ＬＯＳ）角速率在有限时间
内收敛到零附近的较小邻域内。实际应用中，寻的

导弹自动驾驶仪延迟特性通常会使制导精度变差，

特别是对于机动目标。因此，在拦截高速机动目标

时，研究考虑自动驾驶仪动态特性和目标机动的有

限时间收敛导引律具有很大的现实意义。

在控制系统的诸多性能指标中，系统状态的

收敛速度是很关键的一个因素。收敛性能差的系

统是难以满足实际应用需要的。闭环系统最快的

收敛速度为指数形式，但不能使系统在有限时间

内收敛到平衡点。有限时间控制方法可以使得闭

环系统在有限时间内收敛到平衡点［１］，与传统的

非有限时间收敛的控制方法相比较，它不仅可以

使系统状态有限时间收敛，而且还有更强的鲁棒

性［２］。近几年，有限时间收敛控制方法在拦截弹

制导控制方法中得到了一定的应用。孙胜等［３－４］

设计了一种有限时间收敛导引律（ＦｉｎｉｔｅＴｉｍｅ
ＣｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅＧｕｉｄａｎｃｅｌａｗ，ＦＴＣＧ），并对系统的有
限时间收敛特性进行了严格的证明和分析，但未

补偿目标机动等不确定性因素。曲萍萍等［５－６］根

据有限时间收敛控制理论，应用滑模控制方法设

计考虑自动驾驶仪二阶动态特性的有限时间收敛

导引律，但没有设计三维有限时间收敛导引律；文

献［７］将动态面控制应用于三维导引律的设计
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中，但未证明视线角速率有限时间收敛特性。文

献［８－１１］设计了考虑自动驾驶仪动态特性的有限
时间收敛导引律，同时对目标机动等外界干扰进行

估计补偿，但未考虑弹目三维拦截情形。文献［１２］
基于有限时间控制理论，采用积分反演控制方法设

计一种考虑自动驾驶仪动态特性的有限时间收敛

导引律，将自动驾驶仪简单地处理为一阶惯性环

节，且将三维弹目运动模型进行了线性化，忽略掉

了耦合项，势必会影响最终的制导精度。

高阶系统有限时间控制研究是近年来的难点

和热点问题，将反演控制递推设计的思想引入到

高阶系统有限时间收敛控制律设计中，研究针对

高速机动目标的有限时间收敛导引律，本文的创

新点主要有：①应用反演控制方法解决了高阶系
统的有限时间收敛控制问题；②将改进的跟踪微
分器应用到扩张状态观测器（ＥｘｔｅｎｄｅｄＳｔａｔｅ
Ｏｂｓｅｒｖｅｒ，ＥＳＯ）设计中，不仅提高了其估计精度，
而且加强了它对量测噪声的抑制能力；③将改进
的跟踪微分器应用于反演控制的设计中，既解决

了对反演控制中的“微分膨胀”问题，也保证了对

虚拟控制量求导的精度（后面将扩张状态观测器

简称为扩张观测器或者ＥＳＯ）。

１　系统描述

１．１　三维弹目相对运动方程

弹目三维相对运动学关系如图１所示。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来

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分别为弹目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。

图１　弹目三维相对运动学关系
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒｔａｒｇｅｔｇｅｏｍｅｔｒｙ

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，则三维弹目相对
运动方程如下：

ａＴｉ－ａＭｉ＝̈ｒ－ｒψ
·２
Ｌｃｏｓ

２θＬ－ｒθ
·２
Ｌ

ａＴｊ－ａＭｊ＝２ｒθ
·
Ｌ＋ｒθ̈Ｌ＋ｒψ

·２
ＬｓｉｎθＬｃｏｓθＬ

ａＴｋ－ａＭｋ＝２ｒψ
·

ＬｃｏｓθＬ＋ｒψ̈ｃｏｓθＬ－２ｒθ
·
Ｌψ
·

Ｌｓｉｎθ
{

Ｌ

（１）
在视线稳定的情况下，ａＭｉ要使相对速度满足

ｒ＜０。为了实现准平行接近，需要设计 ａＭｊ，ａＭｋ使

得视线角速率θ
·
Ｌ和ψ

·

Ｌ趋近于零。为便于后续的

推导，令 Ｖｒ＝ｒ，ＶθＬ ＝ｒθ
·
Ｌ，ＶψＬ ＝ｒψ

·

ＬｃｏｓθＬ则由
式（１）可得：

Ｖ
·

ｒ＝（Ｖ
２
θＬ＋Ｖ

２
ψＬ）／ｒ＋ａＴｉ－ａＭｉ

Ｖ
·

θＬ＝－ＶｒＶθＬ／ｒ－Ｖ
２
ψＬｔａｎθＬ／ｒ＋ａＴｊ－ａＭｊ

Ｖ
·

ψＬ＝－ＶｒＶψＬ／ｒ＋ＶθＬＶψＬｔａｎθＬ／ｒ－ａＴｋ＋ａ










Ｍｋ

（２）
导弹自动驾驶仪对制导指令的响应存在动态

延迟，如果在导引律设计中忽略自动驾驶仪的动

态延迟特性，则最终的制导精度将难以保证［１３］。

下面将自动驾驶仪用二阶振荡环节近似表示为：

ａ̈Ｍｊ＝－２ζωｎａＭｊ－ω
２
ｎａＭｊ＋ω

２
ｎｕ１＋ω

２
ｎΔ１

ａ̈Ｍｋ＝－２ζωｎａＭｋ－ω
２
ｎａＭｋ＋ω

２
ｎｕ２＋ω

２
ｎΔ{
２

（３）

式中，ζ和ωｎ分别为导弹自动驾驶仪的阻尼比和
自振频率；ｕ１和ｕ２分别为纵向和侧向平面提供给
导弹自动驾驶仪的制导指令加速度。ａＭｊ和 ａＭｋ可
由弹上的加速度计测量获取，ａＭｊ和 ａＭｋ的测量值
用滤波器估计获取。Δ１、Δ２为不确定性，代表过
载回路的建模误差和所受到的外部干扰。

定义状态变量 ｘ１＝θＬ，ｘ２＝θ
·
Ｌ，ｘ３＝ａＭｊ，ｘ４＝

ａＭｊ，ｘ５＝ψＬ，ｘ６＝ψ
·

Ｌ，ｘ７＝ａＭｋ，ｘ８＝ａＭｋ，联立式（１）
与式（３）得到考虑自动驾驶仪动态特性的三维弹
目相对运动方程如下：

ｘ１＝ｘ２

ｘ２＝－
２ｒ
ｒｘ２－ｘ

２
６ｓｉｎｘ１ｃｏｓｘ１－

ｘ３
ｒ＋
ａＴｊ
ｒ

ｘ３＝ｘ４
ｘ４＝－２ζωｎｘ４－ω

２
ｎｘ３＋ω

２
ｎｕ１＋ω

２
ｎΔ１

ｘ５＝ｘ６

ｘ６＝－
２ｒ
ｒｘ６＋２ｘ２ｘ６ｔａｎｘ１＋

ｘ７
ｒｃｏｓｘ１

－
ａＴｋ
ｒｃｏｓｘ１

ｘ７＝ｘ８
ｘ８＝－２ζωｎｘ８－ω

２
ｎｘ７＋ω

２
ｎｕ２＋ω

２
ｎΔ２

ｒ̈＝ｒｘ２６ｃｏｓ
２ｘ１＋ｒｘ

２
２＋ａＴｉ－ａ























Ｍｉ

（４）

·９８·
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导弹在拦截目标过程中满足如下假设。

假设１　导弹采用主动雷达导引头，系统（４）
中ｒ、θＬ、ψＬ可以通过导引头结合弹上捷联惯导装

置得到，ｒ、θ
·
Ｌ、ψ
·

Ｌ通过滤波器和扩张观测器估计

获得［１４］。

假设２　目标机动是有界的，则ａＴｊ和ａＴｋ及其
导数满足如下关系式［１５］：

ａＴｊ≤ａ
ｍａｘ
Ｔｊ

ａＴｊ≤ａ
ｍａｘ
Ｔｊ

ａＴｋ≤ａ
ｍａｘ
Ｔｋ

ａＴｋ≤ａ
ｍａｘ










Ｔｋ

（５）

式中，由于导引头无法测得目标机动，所以 ａｍａｘＴｊ、
ａｍａｘＴｊ、ａ

ｍａｘ
Ｔｋ、ａ

ｍａｘ
Ｔｋ为未知上界。

假设３　系统（４）中的不确定性 Δ１、Δ２是有
界的，即存在常数Ａ≥０，使得 Δ１ ≤Ａ、Δ２ ≤Ａ。

１．２　有限时间收敛控制理论

为证明系统的有限时间收敛特性，下面引入

两个重要的引理。

引理１　针对自治系统 ｘ＝ｆ（ｘ），ｆ（０）＝０。
假设存在连续可微函数 Ｖ：Ｄ→ＲＲｎ，满足如下
条件［１６］：

１）为正定函数；
２）存在正实数ｃ１＞０，ｃ２＞０和α∈（０，１）以及

一个包含原点的领域Ｄ０Ｄ，使得下列条件成立：

Ｖ
·
（ｘ）＋ｃ１Ｖα（ｘ）＋ｃ２Ｖ（ｘ）≤０，ｘ∈Ｄ０＼｛０｝（６）
那么原点是系统（４）的有限时间稳定的平衡

点，即Ｖ（ｘ）可在有限时间Ｔ（ｘ）内从Ｄ０ＲＲ
ｎ到达

Ｖ（ｘ）≡０。

Ｔ（ｘ）≤ １
ｃ２（１－α）

ｌｎ
ｃ２Ｖ

１－α（ｘ０）＋ｃ１
ｃ１

（７）

式中，Ｖ（ｘ０）是 Ｖ（ｘ）的初始值。此外，若 Ｄ＝ＲＲ
ｎ，

Ｖ（ｘ）是径向无界（Ｖ（ｘ）→∞，当‖ｘ‖→ ＋∞）

时，且Ｖ
·
的数值在ＲＲｎ＼｛０｝上为负，则原点ｘ＝０是

系统（４）的全局有限时间稳定的平衡点［２６］。

引理２　对于ｘｌ∈Ｒ（ｌ＝１，２，…，ｎ），其中ｎ＞
１；同时０＜ｐ≤１，则满足下列不等式：
（ｘ１ ＋ ｘ２ ＋…＋ ｘｎ ）

ｐ≤ ｘ１
ｐ＋ ｘ２

ｐ＋…＋ ｘｎ
ｐ

（８）

２　基于扩张观测器的三维有限时间收敛
导引律设计

２．１　基于扩张观测器的有限时间收敛控制器设计

由于外界干扰的存在，如果直接针对系

统（４）设计相应的有限时间收敛导引律，将很难

获得理想的制导精度［１７－１８］。因此，先设计扩张观

测器估计目标机动和视线角速率，然后将估计值

应用到导引律的设计中。在设计导引律之前，先

介绍基于扩张观测器的有限时间收敛控制器设计

原理。控制系统结构如图２所示，其中，ｘｒｅｆ为系
统期望的参考输入值；ｘ为系统的输出值；ｄ为实

际外部干扰值；ｄ＾为扩张观测器得到的干扰估计
值；ｕ为反演控制器输出；ｕｄ为经扩张观测器估算
得到的补偿控制律的值；图中的改进跟踪微分器

分别用于扩张观测器与反演控制的设计中。

图２　基于扩张观测器的有限时间收敛控制器结构图
Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｂａｓｅｄｏｎｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖｅｒ

下面介绍控制器的设计原理，一般情况下，非

线性系统为：

ｘ＝ｆ（ｘ）＋ｇ（ｘ）ｕ＋ｄ （９）
式中，ｘ为系统状态量；ｆ（ｘ）、ｇ（ｘ）均为系统已知
的非线性函数。

利用扩张观测器得到外部扰动的估计值 ｄ＾，
将其代入到控制环路中，从而得到经补偿后的系

统为：

ｘ＝ｆ＋ｇｕ－ｕ( )ｄ ＋ｄ （１０）

ｕｄ＝ｄ
＾／ｇ （１１）

定义外部扰动估计误差为 ｄ
～
＝ｄ－ｄ＾，则由

式（１０）和式（１１）得：

ｘ＝ｆ＋ｇｕ＋ｄ
～

（１２）
若能保证扩张观测器的估计精度，则整个系

统的总干扰将会减小，系统的控制精度和鲁棒性

将会提高。

２．２　跟踪微分器改进

非线性跟踪微分器（ＴｒａｃｋｉｎｇＤｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｏｒ，
ＴＤ）是韩京清研究员１９９４首次提出［１９］，它是自

抗扰控制器的重要组成部分，可以从不连续或含

有噪声的测量信号中提取连续滤波信号和微分信

号，而在扩张状态观测器及反演控制器设计中，能

够获得良好的滤波信号和微分信号至关重要。为

了进一步提高跟踪微分器的跟踪精度，下面对其

·０９·
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进行改进。

针对如下形式的微分方程：

ｄｙ
ｄｘ＝ｆ（ｘ，ｙ）

ｙ（ｘ０）＝ｙ
{

０

（１３）

若式（１３）有精确解，即 ｙ＝ｙ（ｘ）；如果 ｙ（ｘ）
在［ａ，ｂ］上存在ｐ＋１阶连续导数，则根据泰勒公
式可展开为如下形式：

ｙ（ｘｋ＋１）＝ｙ（ｘｋ）＋ｈｙ′（ｘｋ）＋…＋
ｈｐ
ｐ！ｙ

（ｐ）（ｘｋ）＋

ｈｐ＋１
（ｐ＋１）！ｙ

（ｐ＋１）（ξ）＋ｏ（ｈｐ＋１） （１４）

式中，ｘｋ＜ξ＜ｘｋ＋１，ｈ为仿真步长。
利用近似值 ｙ（ｊ）ｋ （ｊ＝０，１，２，…，ｐ）代替真值

ｙ（ｊ）（ｘｋ），且略去泰勒展开式的截断误差项，有：
ｙｋ＋１＝ｙｋ＋ｈｙ′ｋ＋ｈ

２ｙ″ｋ／２！ （１５）
为获得更好的跟踪信号，将二阶微分值引入

到跟踪微分器的设计中，得到改进跟踪微分器

（ＭｏｄｉｆｉｅｄＴｒａｃｋｉｎｇＤｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｏｒ，ＭＴＤ）表 达
式为：

ｖ１＝ｖ２
ｖ２＝－γｓｇｎ（ｖ１－ｖ ＋ｖ２· ｖ２ ／２γ）

ｖ^＝ｖ１＋ｈｖ１＋ｈ
２ｖ２／２

{
！

（１６）

式中，ｖ为带有噪声的输入信号，ｖ１为去除噪声
后的跟踪信号，ｖ２为去除噪声后的微分信号，^ｖ为
经改进的 ｖ的跟踪值，γ为跟踪微分器的调节参
数，其值越大，则信号跟踪速度越快，由文献［１９］
可知ＭＴＤ收敛性质，对于任意常数 Ｔ＞０，存在

ｌｉｍ
γ→∞∫

Ｔ

０
ｖ１（ｔ）－ｖ（ｔ）ｄｔ＝０，即 ｖ１（ｔ）收敛于

ｖ（ｔ），ｖ２（ｔ）收敛于ｖ（ｔ）的导数，由于 ｖ^（ｔ）更接
近于真值ｖ（ｔ），故 ｖ^（ｔ）也收敛于ｖ（ｔ）。

２．３　基于改进跟踪微分器的扩张观测器设计

为准确观测系统（４）中的外部扰动，文章引
入扩张观测器对其进行估计。然而，导引头获得

的视线角速率无法避免会受到量测噪声的影响，

而跟踪微分器可以抑制原信号中的噪声［１９］，因此

在设计扩张观测器时引入ＭＴＤ。
为了便于推导，令 珋ｘ１＝ＶθＬ，珋ｘ２＝ＶψＬ，珔ｕ１＝ａＭｊ，

珔ｕ２＝ａＭｋ，ｄ１＝ａＴｊ，ｄ２＝－ａＴｋ，则由式（２）可得系统
方程为：

珔ｘ
·
＝ｆ（珔ｘ）＋ｂ珔ｕ＋ｄ （１７）

式中，珔ｘ为系统（１７）的状态量，珔ｕ为系统的控制
量，ｄ为系统的外部扰动。而函数 ｆ（珔ｘ）＝
－Ｖｒ珋ｘ１／ｒ－珋ｘ

２
２ｔａｎθＬ／ｒ

－Ｖｒ珋ｘ２／ｒ＋珋ｘ１珋ｘ２ｔａｎθＬ[ ]／ｒ２×１，ｂ＝ －１，[ ]１Ｔ。

由于系统（１７）是一个耦合的多输入多输出
系统，可以将弹目运动模型分解为两个子模型即：

珋ｘ
·

ｉ＝ｆｉ１（珔ｘ）＋ｂｉ珔ｕｉ＋ｄｉ
ｙｉ＝珋ｘ{

ｉ

　（ｉ＝１，２） （１８）

式中，ｙｉ为系统的输出状态。ｄｉ为系统（１８）中的
未知量，将其扩张为系统的状态，即珋ｘｉｄ＝ｄｉ。为了
消除噪声对扩张观测器观测值的影响，在设计中

引入ＭＴＤ，则扩张后的系统为：

珋ｘ
·

ｉ１＝珋ｘｉ２

珋ｘ
·

ｉ２＝－γｓｇｎ（珋ｘｉ１－珋ｘｉ ＋珋ｘｉ２· 珋ｘｉ２ ／２γ）

珋ｘ
·

ｉ＝ｆｉ１（珔ｘ）＋ｂｉ珔ｕｉ＋珋ｘｉｄ

珋ｘ
·

ｉｄ＝ｄ
·

ｉ

ｙｉ＝珋ｘ















ｉ

（１９）

根据ＥＳＯ的设计原理，可以得到系统（１９）基
于改进跟踪微分器的扩张观测器（ＥＳＯｂａｓｅｄｏｎ
ＭＴＤ，ＭＥＳＯ）为：
Ｅｉ＝ｚｙｉ－ｙｉ
ｚｉ１＝ｚｉ２－βｉ１Ｅｉ
ｚｉ２＝－γｓｇｎ（ｚｉ１－ｚｉ＋ｚｉ２ ｚｉ２ ／２γ）－βｉ２ｆａｌ（Ｅｉ，αｉ，δｉ）

ｚｉ＝ｚｉｄ－βｉ３ｆａｌ（Ｅｉ，αｉ，δｉ）＋ｆｉ１（珔ｘ）＋ｂｉ珔ｕｉ
ｚｉｄ＝－βｉ４ｆａｌ（Ｅｉ，αｉ，δｉ）

ｚｙｉ＝ｚｉ１＋ｈｚｉ１（ｔ）＋ｈ
２ｚｉ２／















２

（２０）
式中，Ｅｉ为系统（１９）状态量的观测误差；ｚｉ和 ｚｉｄ
为ＭＥＳＯ对系统（１９）状态的观测值，可表示为
ｚｉ＝珋ｘ^ｉ、ｚｉｄ＝珋ｘ^ｉｄ；βｉ１、βｉ２、βｉ３、βｉ４为观测增益；非线性
函数 ｆａｌｅｉ，αｉ，δ( )ｉ是 ＭＥＳＯ的核心部分，它决定
了ＭＥＳＯ是连续非光滑的，并对模型不确定性及
外界干扰具有较强的适应性，其表达式为：

ｆａｌ（Ｅｉ，αｉ，δｉ）＝
Ｅｉ αｉｓｉｇｎ（Ｅｉ），Ｅｉ ＞δｉ
Ｅｉ／δｉ

１－αｉ，Ｅｉ≤δ{
ｉ

（２１）
式中，αｉ＝１／２

ｎ－１，δｉ＝ｈ，其中 ｎ为 ＥＳＯ的阶数，ｈ
为积分步长［２０－２１］。由于 ＭＥＳＯ所涉及的参数较
多，对其进行稳定性分析难度较大，为保证观测误

差趋近于零，可参考文献［２１］，其中扩张观测器参
数大致取值为 βｉ１＝４ω、βｉ２＝６ω

２、βｉ３＝４ω
３、βｉ４＝

ω４，具体取值还需要通过后续仿真手段来确定。
在数值仿真中，可以采用离散形式的快速跟踪

微分滤波器，其性能优于连续形式的跟踪微分滤波

器，这样式（１９）中的第二式可改进为如下形式：

珋ｘ·２２＝ｆｈａｎ（珋ｘ２１－珋ｘ２，珋ｘ２２，γ，ｈ０） （２２）

·１９·
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式中，ｆｈａｎ（珋ｘ２１－珋ｘ２，珋ｘ２２，γ，ｈ０）可表示为：
ｄ＝γｈ２０
ａ０＝ｈ０珋ｘ２２
ｙ＝（珋ｘ２１－珋ｘ２）＋ａ０

ａ１＝ ｄ（ｄ＋８ｙ槡 ）

ａ２＝ａ０＋ｓｇｎ（ｙ）（ａ１－ｄ）／２

ａ＝（ａ０＋ｙ）ｆｓｇ（ｙ，ｄ）＋ａ２［１－ｆｓｇ（ｙ，ｄ）］

ｆｈａｎ＝－γａｆｓｇ（ａ，ｄ）／ｄ－γｓｉｇｎ（ａ）［１－ｆｓｇ（ａ，ｄ

















）］

（２３）
其中，ｆｓｇ函数的形式为：
ｆｓｇ（ｐ，ｑ）＝［ｓｉｇｎ（ｐ＋ｑ）－ｓｉｇｎ（ｐ－ｑ）］／２
同理，式（２０）中的第三式可修改为如下

形式：

ｚｉ２＝ｆｈａｎ（ｚｉ１－ｚｉ，ｚｉ２，γ，ｈ０）－β０２ｆａｌ（ｅ，α１，δ）

（２４）

２．４　三维有限时间收敛导引律设计

考虑自动驾驶仪动态特性的制导模型（即系

统（４））具有高阶性、耦合性等特点，为了保证弹
目视线角速率在有限时间内收敛到零附近的较小

邻域内，实现弹目直接碰撞的目的，引入反演控制

法设计基于扩张观测器的有限时间导引律（Ｆｉｎｉｔｅ
ＴｉｍｅＣｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅＧｕｉｄａｎｃｅｂａｓｅｄｏｎＥＳＯ，ＦＴＣＧ＋
ＥＳＯ）［２２］。
２４１　纵向平面导引律设计

为了便于公式推导，在定义ｘ２的跟踪误差时

引入ｒ，则纵向平面导引律的设计过程如下。
定义纵向平面各状态量的跟踪误差为：

ｅ２＝ｒ（ｘ２－ｘ２ｒｅｆ）

ｅ３＝ｘ３－ｘ３ｄ
ｅ４＝ｘ４－ｘ４

{
ｄ

（２５）

式中，ｘ２ｒｅｆ为参考输入量，ｘ３ｄ、ｘ４ｄ定义见式（３４）。
对跟踪误差进行求导得：

ｅ２＝－ｒｘ２－ｘ３－ｒｘ
２
６ｓｉｎｘ１ｃｏｓｘ１－

　　ｒｘ２ｒｅｆ－ｒｘ２ｒｅｆ＋ａＴｊ
ｅ３＝ｘ４－ｘ３ｄ
ｅ４＝－２ζωｎｘ４－ω

２
ｎｘ３＋ω

２
ｎｕ１－ｘ４










ｄ

（２６）

采用反演控制法，设计虚拟控制律和实际控

制律如下：

珋ｘ３＝ｋ２１ｅ２＋ｋ２２ ｅ２ ρｓｇｎ（ｅ２）－ｒｘ２－

　　ｒｘ２６ｓｉｎｘ１ｃｏｓｘ１－ｒｘ２ｒｅｆ－ｒｘ２ｒｅｆ＋ａ^Ｔｊ
珋ｘ４＝ｅ２－ｋ３１ｅ３－ｋ３２ ｅ３ ρｓｇｎ（ｅ３）＋ｘ３ｄ
ｕ１＝［－ｅ３－ｋ４１ｅ４－ｋ４２ ｅ４ ρｓｇｎ（ｅ４）＋

　２ζωｎｘ４＋ω
２
ｎｘ３＋ｘ４ｄ］／ω

２













ｎ

（２７）

式中，ｋ２１，ｋ２２，ｋ３１，ｋ３２，ｋ４１，ｋ４２均大于０，０＜ρ＜１为
待设计的参数；^ａＴｊ为目标纵向机动的估计值。
２４２　侧向平面导引律设计

侧向平面导引律设计思路与纵向平面的基本

相似，在定义ｘ６的跟踪误差时，引入ｒｃｏｓｘ１。具体
设计过程如下。

定义跟踪误差为：

ｅ６＝ｒ（ｘ６－ｘ６ｒｅｆ）ｃｏｓｘ１
ｅ７＝ｘ７－ｘ７ｄ
ｅ８＝ｘ８－ｘ８

{
ｄ

（２８）

式中，ｘ６ｒｅｆ为参考输入量，ｘ７ｄ、ｘ８ｄ的定义见式（３４）。
求跟踪误差的导数为：

ｅ６＝－ｒｘ６ｃｏｓｘ１－ｒｘ６ｒｅｆｃｏｓｘ１－ｒｘ６ｒｅｆｃｏｓｘ１＋

　　ｒｘ２ｘ６ｓｉｎｘ１＋ｒｘ２ｘ６ｒｅｆｓｉｎｘ１＋ｘ７－ａＴｋ
ｅ７＝ｘ８－ｘ７ｄ
ｅ８＝－２ζωｎｘ８－ω

２
ｎｘ７＋ω

２
ｎｕ２－ｘ８










ｄ

（２９）

设计虚拟控制量与实际控制量为：

珋ｘ７＝－ｋ６１ｅ６－ｋ６２ ｅ６ ρｓｇｎ（ｅ６）＋ｒｘ６ｃｏｓｘ１＋

　　ｒｘ６ｒｅｆｃｏｓｘ１＋ｒｘ６ｒｅｆｃｏｓｘ１－ｒｘ２ｘ６ｓｉｎｘ１－

　　ｒｘ２ｘ６ｒｅｆｓｉｎｘ１＋ａ^Ｔｋ
珋ｘ８＝－ｅ６－ｋ７１ｅ７－ｋ７２ ｅ７ ρｓｇｎ（ｅ７）＋ｘ７ｄ

ｕ２＝
１
ω２ｎ
［－ｅ７－ｋ８１ｅ８－ｋ８２ ｅ８ ρｓｇｎ（ｅ８）＋

　　２ζωｎｘ８＋ω
２
ｎｘ７＋ｘ８ｄ

















］

（３０）
式中，ｋ６１，ｋ６２，ｋ７１，ｋ７２，ｋ８１，ｋ８２均大于０为待设计的
参数；^ａＴｋ为目标侧向机动的估计值。

注１：所设计纵向和侧向平面导引律并非完
全的解析式，而分别是式（２５）、式（２７）和式（３４）
的组合以及式（２８）、式（２９）和式（３４）的组合形
式。另外，式中 ａ^Ｔｊ和 ａ^Ｔｋ都由 ＭＥＳＯ估计得到，但
为了全文表述统一，所设计的导引律仍简称为

ＦＴＣＧ＋ＥＳＯ。
为消除由开关量所引起的抖振现象，采用饱

和函数ｓａｔ（ｘ）代替符号函数 ｓｇｎ（ｘ），ｓａｔ（ｘ）的表
达式如下［２３］：

ｓａｔ（ｘ）＝
１ ｘ＞δ
ｘ／δ ｘ≤δ
－１ ｘ＜－{

δ
其中，δ取值为０．００１。

定义边界层误差为：

ｙ３＝ｘ３ｄ－珋ｘ３
ｙ４＝ｘ４ｄ－珋ｘ４
ｙ７＝ｘ７ｄ－珋ｘ７
ｙ８＝ｘ８ｄ－珋ｘ










８

（３１）

·２９·
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由式（２６）与式（３１）可得纵向平面跟踪误差
导数为：

ｅ２＝－ｋ２１ｅ２－ｋ２２ ｅ２ ρｓｇｎ（ｅ２）－ｙ３－ｅ３
ｅ３＝ｅ２－ｋ３１ｅ３－ｋ３２ ｅ３ ρｓｇｎ（ｅ３）＋ｙ４＋ｅ４
ｅ４＝－ｅ３－ｋ４１ｅ４－ｋ４２ ｅ４ ρｓｇｎ（ｅ４）＋（^ａＴｊ－ａＴｊ）／τ３τ

{
４

（３２）
由式（２９）与式（３１）可得侧向平面跟踪误差

导数为：

ｅ６＝－ｋ６１ｅ６－ｋ６２ ｅ６ ρｓｇｎ（ｅ６）＋ｙ７＋ｅ７
ｅ７＝－ｅ６－ｋ７１ｅ７－ｋ７２ ｅ７ ρｓｇｎ（ｅ７）＋ｙ８＋ｅ８
ｅ８＝－ｅ７－ｋ８１ｅ８－ｋ８２ ｅ８ ρｓｇｎ（ｅ８）＋（^ａＴｋ－ａＴｋ）／τ７τ

{
８

（３３）
由于虚拟控制量珋ｘｋ求导复杂，借鉴动态面控制

思想，通过引入改进跟踪微分器估计出虚拟控制量

的导数，可有效解决反演控制中的“微分膨胀”问题。

ｖ１＝ｖ２
ｖ２＝ｆｈａｎ（ｖ１－珋ｘｋ，ｖ２，γ，ｈ０）

ｘｋｄ＝ｖ１＋ｈｖ１＋ｈ
２ｖ２／２！

ｘｋｄ＝ｖ










２

（３４）

式中，ｘｋｄ为虚拟控制量 珋ｘｋ的估计值（ｋ＝３，４，７，
８）。

３　有限时间收敛特性证明

选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为跟踪误差的二次型
函数

Ｖ＝（ｅ２２＋ｅ
２
３＋ｅ

２
４＋ｅ

２
６＋ｅ

２
７＋ｅ

２
８）／２ （３５）

对式（３５）求导后，结合式（３２）和式（３３）
可得：

Ｖ
·
＝－ｋ２１ｅ

２
２－ｋ３１ｅ

２
３－ｋ４１ｅ

２
４－ｋ６１ｅ

２
６－ｋ７１ｅ

２
７－ｋ８１ｅ

２
８－

　　ｋ２２ ｅ２ ρ＋１－ｋ３２ ｅ３ ρ＋１－ｋ４２ ｅ４ ρ＋１－
　　ｋ６２ ｅ６ ρ＋１－ｋ７２ ｅ７ ρ＋１－ｋ８２ ｅ８ ρ＋１＋

　　ｅ２（－ｅ３－ｙ３）＋ｅ３（ｅ２＋ｅ４＋ｙ４）＋ｅ４
ａ^Ｔｊ－ａＴｊ
τ３τ４

－ｅ( )３ ＋
　　ｅ６（ｅ７＋ｙ７）＋ｅ７（－ｅ６＋ｅ８＋ｙ８）＋ｅ８

ａ^Ｔｋ－ａＴｋ
τ７τ８

－ｅ( )７
（３６）

对式（３６）化简可得：

Ｖ
·
＝－ｋ２１ｅ

２
２－ｋ３１ｅ

２
３－ｋ４１ｅ

２
４－ｋ６１ｅ

２
６－ｋ７１ｅ

２
７－ｋ８１ｅ

２
８－

ｋ２２ ｅ２ ρ＋１－ｋ３２ ｅ３ ρ＋１－ｋ４２ ｅ４ ρ＋１－
ｋ６２ ｅ６ ρ＋１－ｋ７２ ｅ７ ρ＋１－ｋ８２ ｅ８ ρ＋１－ｅ２ｙ３＋

ｅ３ｙ４＋ｅ４
ａ^Ｔｊ－ａＴｊ
τ３τ４

＋ｅ６ｙ７＋ｅ７ｙ８＋ｅ８
ａ^Ｔｋ－ａＴｋ
τ７τ８

（３７）
引入新参数（^ａＴｊ－ａＴｊ）／τ３τ４＝Ｍ１；（^ａＴｋ－

ａＴｋ）／τ７τ８＝Ｍ２。将Ｍ１、Ｍ２代入到式（３７）可得：

Ｖ
·
≤－ｋ２１ｅ

２
２－ｋ３１ｅ

２
３－ｋ４１ｅ

２
４－ｋ６１ｅ

２
６－ｋ７１ｅ

２
７－ｋ８１ｅ

２
８－

ｋ２２ ｅ２ ρ＋１－ｋ３２ ｅ３ ρ＋１－ｋ４２ ｅ４ ρ＋１－
ｋ６２ ｅ６ ρ＋１－ｋ７２ ｅ７ ρ＋１－ｋ８２ ｅ８ ρ＋１＋ ｙ３ｅ２ ＋
ｙ４ｅ３ ＋ Ｍ１ｅ４ ＋ ｙ７ｅ６ ＋ ｙ８ｅ７ ＋ Ｍ２ｅ８

（３８）
通过上述分析，可保证 ＭＴＤ观测值和 ＭＥＳＯ

估计值都收敛，可通过选择合适的 ｋ２１、ｋ３１、ｋ４１、
ｋ６１、ｋ７１和ｋ８１

［９］，使得控制器中的跟踪误差满足：

ｅ２ ＞ ｙ３ ／ｋ２１
ｅ３ ＞ ｙ４ ／ｋ３１
ｅ４ ＞ Ｍ１ ／ｋ４１
ｅ６ ＞ ｙ７ ／ｋ６１
ｅ７ ＞ ｙ８ ／ｋ７１
ｅ８ ＞ Ｍ２ ／ｋ















８１

（３９）

引入新参数使得：

ｋ２１－ ｙ３ ／ｅ２ ＝珋ｋ２１
ｋ３１－ ｙ４ ／ｅ３ ＝珋ｋ３１
ｋ４１－ Ｍ１ ／ｅ４ ＝珋ｋ４１
ｋ６１－ ｙ７ ／ｅ６ ＝珋ｋ６１
ｋ７１－ ｙ８ ／ｅ７ ＝珋ｋ７１
ｋ８１－ Ｍ１ ／ｅ８ ＝珋ｋ















８１

（４０）

式中，若能够保证式（３９）成立，则参数 珋ｋ２１、珋ｋ３１、
珋ｋ４１、珋ｋ６１、珋ｋ７１和 珋ｋ８１与边界层误差、估计误差以及跟
踪误差相关，且为时变的参数，均大于零。

由式（３８）和式（４０）可得：

Ｖ
·
≤ －∑

４

ｉ＝２

珋ｋｉ１ｅ
２
ｉ－∑

８

ｉ＝６

珋ｋｉ１ｅ
２
ｉ－∑

４

ｉ＝２

珋ｋｉ２ ｅｉ ρ
＋１－

∑
８

ｉ＝６

珋ｋｉ２ ｅｉ ρ
＋１ （４１）

引入正数ａ和ｂ，使得：
ａ＜ｍｉｎ珋ｋ２１，珋ｋ３１，珋ｋ４１，珋ｋ６１，珋ｋ７１，珋ｋ( )８１ （４２）
ｂ＜ｍｉｎ珋ｋ２２，珋ｋ３２，珋ｋ４２，珋ｋ６２，珋ｋ７２，珋ｋ( )８２ （４３）

Ｖ
·
≤ －２ａ ∑

４

ｉ＝２
ｅ２ｉ＋∑

８

ｉ＝６
ｅ２( )ｉ ／[ ]２－

ｂ∑
４

ｉ＝２
ｅｉ ρ

＋１＋∑
８

ｉ＝６
ｅｉ ρ

＋( )１ （４４）

根据引理２可得：

Ｖ
·
≤－２ａＶ－２（ρ＋１）／２ｂＶ（ρ＋１）／２ （４５）

由式（４５）可知，所设计的导引律使得系统满
足引理１的要求，这样就能保证视线倾角速率和
偏角速率的跟踪误差能在有限时间内分别收敛到

区 间 Ω１ ＝｛ｅ２ ｅ２ ＞ ｙ３ ／ｋ２１ ｝和 Ω２ ＝
｛ｅ６ ｅ６ ＞ ｙ７ ／ｋ６１｝内。

·３９·
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注２：虽然在 Ω１和 Ω２的表达式中，ｋ２１和 ｋ６１
的取值越大，系统的跟踪误差就会越小，但是 ｋ２１
和ｋ６１取值过大就会导致系统不稳定

［２４］，下面也

将通过仿真对ｋ２１和ｋ６１的取值进行寻优。

４　仿真验证

为了证明所设计的导引律的优越性，下面进

行三自由度的仿真实验。在相同的条件下，将

ＦＴＣＧ＋ＥＳＯ导引律与比例导引律（Ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ
ＮａｖｉｇａｔｉｏｎＧｕｉｄａｎｃｅｌａｗ，ＰＮＧ）、增广比例导引律
（ＡｕｇｍｅｎｔｅｄＰｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＧｕｉｄａｎｃｅｌａｗ，
ＡＰＮＧ）和ＦＴＣＧ［３］导引律进行对比。为了更符合
真实的战场环境，假设导弹的最大可用过载为

１５ｇ，导引盲区为３００ｍ，视线角速率测量环节加
入均值为 ０，方差为 ２×１０－４ｒａｄ／ｓ的高斯白噪
声［２５］。表１给出了弹目初始状态信息；表２给出
了系统与控制器参数。为验证 ＭＴＤ与 ＭＥＳＯ的
性能，将 ＭＴＤ与低通滤波器（ＬｏｗＰａｓｓＦｉｌｔｅｒ，
ＬＰＦ）进行比较，ＬＰＦ的表达式为１／（Ｔｓ＋１），其中
Ｔ为时间常数。将 ＭＥＳＯ与 ＥＳＯ进行比较，表３
给出了ＬＰＦ、ＭＴＤ与 ＭＥＳＯ的仿真参数。根据仿
真目的的不同，设置不同的仿真情景。其中，目标

分别可作 ａＴｊ＝５ｇ，ａＴｋ＝５ｇ的圆弧机动；ａＴｊ＝５ｇ，
ａＴｋ＝５ｇ，ｔ＝３的方波机动；ａＴｊ＝３ｇｓｉｎ（５ｔ），ａＴｋ＝
３ｇｓｉｎ（５ｔ），Ｔ＝２π／５的正弦机动，仿真步长为
１ｍｓ。为节约篇幅，仅以纵向平面为例进行仿真。

表１　弹目视线初始状态值
Ｔａｂ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｓ

符　号 状态值

［θＬ，ψＬ］／ｒａｄ ［０．３４９，０．１７４５］

［θ
·
Ｌ，ψ
·

Ｌ］／（ｒａｄ·ｓ
－１） ［０．００５，－０．００３１］

ｒ／ｋｍ ２０
ｒ／（ｍ·ｓ－１） －４０００

表２　系统与控制器参数
Ｔａｂ．２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｐｌａｎｔ

符号 参数值

ζ ０．８
ωｎ １０
Δ１，Δ２ ０，０

表３　ＬＰＦ、ＭＴＤ和ＭＥＳＯ的参数
Ｔａｂ．３　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＬＰＦ，ＭＴＤａｎｄＭＥＳＯ

符号 参数值

ＬＰＦ Ｔ ０．２
ＭＴＤ γ，ｈ０ １０００，０．０１
ＭＥＳＯ βｉ１，βｉ２，βｉ３，βｉ４ ２０，３５０，７５０，１５００

４１　控制器参数对制导性能影响分析

由于文中所涉及的控制器参数较多，故在分

析参数ｋｊ１（其中 ｊ＝２，３，４，６，７，８）对制导性能影
响时，假设参数ｋｊ１取值一致，令ｋｊ１＝ｋ１；在分析参
数ｋｊ２对制导性能影响时，假设参数 ｋｊ２取值一致，
令ｋｊ２＝ｋ２。

情形１：为了分析参数ｋ１对制导性能的影响，
令ρ＝０．３，ｋｊ２取值为２，ｋ１分别取１、５、１０、２０，则
仿真结果如图３和图４所示。

图３　ｋ１值对视线角速率收敛速度的影响

Ｆｉｇ．３　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｋ１ｏｎｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｒａｔｅｏｆｔｈｅ

ＬＯＳａｎｇｕｌａｒｒａｔｅ

图４　ｋ１值对拦截弹加速度指令的影响

Ｆｉｇ．４　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｋ１ｏｎｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ′ｓａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄ

由图３和图４可知，随着 ｋ１的不断变大，视
线角速率的收敛速度会变快，需用过载也会更快

地跟踪目标机动值，这样可以保证视线角速率能

够比较平稳光滑地收敛到零附近的较小邻域内；

但当ｋ１大于５时，视线角速率曲线会出现一定的
波动，需用过载也会变大；当ｋ１特别大时，视线角
速率将会发散，从而导致脱靶。

情形２：为了分析参数ｋ２对制导性能的影响，
选取ρ＝０．３；ｋ２１＝ｋ６１＝３、ｋ３１＝ｋ７１＝１０、ｋ４１＝ｋ８１＝
５０；ｋ２分别取值为１、５、７、９，则仿真结果如图５和
图６所示。

由图５和图６可知，随着 ｋ２的不断变大，视
线角速率将会以更快的速度收敛到零附近的较小

邻域内，需用过载也会更快地跟踪目标机动；但所

需用的过载也会逐渐变大、消耗的能量将会变多，

这主要是因为随着 ｋ２的变大将会导致视线角速
率曲线出现较小的波动。故必须综合考虑视线角

·４９·
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图５　ｋ２值对视线角速率收敛速度的影响

Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｋ２ｏｎｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｒａｔｅｏｆｔｈｅ

ＬＯＳａｎｇｕｌａｒｒａｔｅ

图６　ｋ２值对拦截弹加速度指令的影响

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｋ２ｏｎｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ′ｓａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄ

速率收敛速度和所消耗的能量来选择ｋ２的大小。
情形３：为了分析参数 ρ对制导性能的影响，

选取ｋ２１＝ｋ６１＝３、ｋ３１＝ｋ７１＝１０、ｋ４１＝ｋ８１＝５０；选取
ｋ２为２；ρ分别取值为０１、０５、０７、０９，仿真结
果如图７和图８所示。

图７　ρ值对视线角速率收敛速度的影响
Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆρｏｎｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｒａｔｅｏｆｔｈｅ

ＬＯＳａｎｇｕｌａｒｒａｔｅ

图８　ρ值对拦截弹纵向平面加速度指令的影响
Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｏｆρｏｎｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ′ｓａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

ｃｏｍｍａｎｄｉｎｅｌｅｖａｔｉｏｎｌｏｏｐ

由图７和图８可知，随着ρ的不断变大，视线
角速率将会以更快的速度收敛到零附近的较小邻

域内，需用过载也会更快地跟踪目标机动值。上

面通过仿真分析了控制器参数对导引律性能的影

响，根据仿真所得的规律可以获得较优制导性能

下的控制器参数，为下一步仿真验证做了铺垫。

４２　验证ＦＴＣＧ＋ＥＳＯ的性能

情景１：为了验证ＦＴＣＧ＋ＥＳＯ、ＭＴＤ与ＭＥＳＯ
的性能，假设目标作方波机动，令控制其参数 ρ＝
０３；ｋ２１＝ｋ６１＝３、ｋ３１＝ｋ７１＝１０、ｋ４１＝ｋ８１＝５０；ｋｊ２均
取值为２，仿真结果如图９～１１所示。

图９　纵向平面相对速度曲线
Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｅｌｅｖａｔｉｏｎｌｏｏｐ

图１０　视线倾角速率曲线
Ｆｉｇ．１０　ＬＯＳａｎｇｕｌａｒｒａｔｅｉｎｅｌｅｖａｔｉｏｎｌｏｏｐ

图１１　目标纵向机动曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｔａｒｇｅｔｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｅｌｅｖａｔｉｏｎｌｏｏｐ

由图９可知，在噪声干扰下，ＭＴＤ与 ＬＰＦ都
选择合理的参数，所设计的ＭＴＤ能够非常有效地
抑制噪声；与 ＬＰＦ相比，ＭＴＤ不仅可以更高精度
地跟踪原信号，而且其响应速度也更快。由图１０
和图１１可知，ＭＥＳＯ能够获得更加精确的目标状
态估计值。

情景２：为了合理地验证所设计导引律的拦
截效果，将ＦＴＣＧ＋ＥＳＯ导引律与ＰＮＧ、ＡＰＮＧ和
ＦＴＣＧ导引律进行对比，其中仿真结果如图１２～
１４所示。为了克服量测噪声等随机因素的影
响，进行１００次蒙特卡洛仿真，仿真结果如表 ４
所示。

·５９·
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图１２　目标圆弧机动下视线角速率收敛速度对比
Ｆｉｇ．１２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅＬＯＳａｎｇｕｌａｒｒａｔｅｉｎ

ｔａｒｇｅｔ′ｓｃｉｒｃｕｌａｒｍａｎｅｕｖｅｒ

图１３　目标方波机动下视线倾角速率收敛速度对比
Ｆｉｇ．１３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅＬＯＳａｎｇｕｌａｒｒａｔｅｉｎ

ｔａｒｇｅｔ′ｓｓｑｕａｒｅｍａｎｅｕｖｅｒ

图１４　目标正弦机动下视线倾角速率收敛速度对比
Ｆｉｇ．１４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅＬＯＳａｎｇｕｌａｒｒａｔｅｉｎ

ｔａｒｇｅｔ′ｓｓｉｎｅｍａｎｅｕｖｅｒ

表４　蒙特卡洛仿真分析

Ｔａｂ．４　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ

导引律 目标机动方式 平均脱靶量／ｍ

ＰＮＧ

圆弧 ５．１０２

方波 ６．２３７

正弦 ５．００３

ＦＴＣＧ

圆弧 ０．８１７

方波 ０．９１２

正弦 １．２６８

ＦＴＣＧ＋ＥＳＯ

圆弧 ０．０８０

方波 ０．１２５

正弦 ０．１１３

由图１２～１４可知，无论目标作圆弧机动、方
波机动还是正弦机动，所设计的 ＦＴＣＧ＋ＥＳＯ的
视线角速率都能够在有限时间内收敛到零附近的

邻域内，与 ＰＮＧ、ＡＰＮＧ以及 ＦＴＣＧ相比较，
ＦＴＣＧ＋ＥＳＯ视线角速率收敛速度最快，在拦截高

速机动目标时更有优势。由表４可知，与 ＰＮＧ和
ＦＴＣＧ相比较，所设计的导引律不仅具有更高制
导精度，而且对噪声干扰具有较强的鲁棒性。

５　结论

应用有限时间收敛理论与反演控制技术设计

了基于扩张观测器的三维有限时间收敛导引律，

该导引律能够保证视线角速率在有限时间内收敛

到零附近较小的邻域内。

１）应用反演控制方法解决了考虑自动驾驶
仪二阶动态特性的有限时间导引律设计问题，严

格的理论证明与大量仿真验证说明了采用该导引

律能够获得非常理想的拦截效果；

２）将改进的跟踪微分器应用到扩张观测器
设计中，不仅提高了其估计精度，而且加强了它对

量测噪声的抑制能力；将改进的跟踪微分器应用

于反演控制的设计中，既解决了对反演控制中的

“微分膨胀”问题，也保证了对虚拟控制量求导的

精度。
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