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考虑落角约束与驾驶仪特性的自适应径向基空间末制导律

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（海军工程大学 兵器工程学院，湖北 武汉　４３００３３）

摘　要：为使舰炮制导炮弹在打击近岸机动目标的末制导段满足落角约束，考虑驾驶仪动态特性，基于
自适应径向基逼近网络与动态面提出一种空间末制导律。构建弹目相对运动模型，通过带改进微分跟踪器

的扩张状态观测器估计目标加速度。为零化视线角跟踪误差与角速率，采用自适应指数趋近律设计非奇异

终端滑模，运用自适应径向基逼近网络削弱控制指令抖振。通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ第二法证明了系统的视线角跟踪
误差与视线角速率均最终一致有界。仿真实验表明：该末制导律使制导炮弹在空间中打击不同机动形式的

近岸目标时，具备良好的末制导性能。
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　　高新技术条件下的局部战争实践表明：“前
沿作战，从海到陆，由海制陆”的海军战略亟须强

有力的海上火力支援［１］。作为实现对近岸机动

目标进行精确打击的尖兵利刃，大口径舰炮制导

炮弹提供了坚实可靠的海上火力支援，然而制导

炮弹空间运动的非线性［２］、驾驶仪动态特性、传

感器量测误差、目标机动等直接降低了末制导精

度［３］。因此，研究综合考虑上述因素的空间末制

导律具有重要意义。

比例制导律（ＰｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＧｕｉｄａｎｃｅ，
ＰＮＧ）及改进制导律在打击固定或慢速目标时，脱
靶量小且易于工程实现［４］。高峰等［５］基于 ＰＮＧ
提出含落角约束的二维偏置 ＰＮＧ，增大了反坦克

导弹的落角。闫梁等［６］采用时变偏置角速率设

计了三维偏置 ＰＮＧ，脱靶量较小，但针对机动目
标时，视线角速率会随弹目接近而发散［７］。

为使毁伤效果更好，常需以期望的落角击中

目标［８－９］。Ｋｉｍ等［１０］首次考虑落角约束，众多学

者则结合滑模控制［１１－１４］、自适应控制［１４］、反演控

制［１５］、动态面控制［１６－１７］等现代控制理论，取得丰

硕成果。

Ｓｈｔｅｓｓｅｌ等［１１］在二维平面提出了一种平滑二

阶滑模控制，并证明了系统稳定性；赵曜等［１２］提

出了一种三维有限时间滑模制导律，利用

Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法证明了导弹能以期望的落角精确
打击目标；Ｋｕｍａｒ等［１３］构建了非奇异滑模，设计
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了含攻击角约束的非奇异终端滑模末制导律

（ＮｏｎｓｉｎｇｕｌａｒＴｅｒｍｉｎａｌＳｌｉｄｉｎｇＭｏｄｅＧｕｉｄａｎｃｅ，
ＮＴＳＭＧ）；邹昕光等［１４］结合自适应滑模，利用

Ｌｙａｐｕｎｏｖ理论设计了主动防御滑模自适应制导
律，并且文中指出驾驶仪动态特性会对末制导造

成较大影响，且变结构项易使控制指令抖振，采用

二阶动态环节描述较为合理；Ｈｅ等［１５］考虑自动

驾驶仪动态特性，采用 Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ方法设计的
末制导律中含有视线角速率的高阶导数，形式复

杂烦琐。

上述文献未给出处理目标机动的具体方法。

扩张状态观测器（ＥｘｔｅｎｄｅｄＳｔａｔｅＯｂｓｅｒｖｅｒ，ＥＳＯ）
可在无精确模型时估计系统内部状态和外部干

扰，由韩京清［１８］提出。文献［１６］设计了考虑驾
驶仪动态特性和目标机动的三维动态面导引律，

设计ＥＳＯ估计视线角速率、目标机动，运用动态
面控制有效解决了“微分膨胀”，但弹载传感器获

得的视线角速率难免含有量测噪声。文献［１７］
将改进微分跟踪器（ＭｏｄｉｆｉｅｄＴｒａｃｋｉｎｇＤｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｏｒ，
ＭＴＤ）应用于 ＥＳＯ，能在有限时间内精确拦截机
动目标，但未分析 ＥＳＯ的稳定性，且没有有效处
理变结构项抖振。

综合上述因素，本文设计了自适应径向基空

间末制导律（ＡｄａｐｔｉｖｅＲａｄｉａｌｂａｓｉｓｆｕｎｃｔｉｏｎＳｐａｃｅ
ＴｅｒｍｉｎａｌＧｕｉｄａｎｃｅ，ＡＲＳＴＧ），通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ证明
了视线角误差与角速率能收敛至零点充分小邻域

内，主要创新点为：①设计改进扩张状态观测器
（ＭｏｄｉｆｉｅｄＥＳＯ，ＭＥＳＯ）精确观测目标机动，抑制
了量测噪声，分析了含观测误差的系统稳定性；

②结合动态面避免求解高阶导数时的“微分膨
胀”；③设计了新型ＲＢＦ逼近网络权值自适应律，
有效削弱了控制指令抖振。

１　模型建立

１．１　弹目空间相对运动模型

弹目空间相对运动如图１所示，Ｐ、Ｔ分别表
示弹、目，ＯＸＹＺ为惯性坐标系，ＯＸＳＹＳＺＳ为视线
坐标系，其单位矢量为（ｉＳ，ｊＳ，ｋＳ），ＯＸＰＹＰＺＰ为炮
弹弹道坐标系，ＯＸＴＹＴＺＴ为目标坐标系，Ｒ为相对
距离，Ｓ、φＳ为视线倾、偏角，ＶＰ、ＶＴ为弹、目速
度，Ｐ、φＰ为弹速前置倾、偏角，θＴ、ψＴ为目标弹
道倾、偏角，弹、目加速度在 ＯＸＳＹＳＺＳ上分量为
ａＰＳ＝［ａＰＲ，ａＰ，ａＰφ］

Ｔ、ａＴＳ＝［ａＴＲ，ａＴ，ａＴφ］
Ｔ，视制

导炮弹、目标为质点。

假设１　弹、目加速度垂直于速度方向，在

图１　弹目空间相对运动
Ｆｉｇ．１　Ｓｐａｃｅｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎｏｆｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

ＯＸＰＹＰＺＰ、ＯＸＴＹＴＺＴ分量为 ａＰＰ ＝［０，ａＰＹ，ａＰＺ］
Ｔ、

ａＴＴ＝［０，ａＴＹ，ａＴＺ］
Ｔ，速度恒定，且ＶＰ＞ＶＴ

［８］。

空间弹目相对运动标量方程为

ａＴＲ－ａＰＲ＝Ｒ̈－Ｒ
·２
Ｓ－Ｒφ

２
Ｓｃｏｓ

２Ｓ （１）

　ａＴ－ａＰ＝Ｒ
¨
Ｓ＋２Ｒ

··Ｓ＋Ｒφ
２
ＳｓｉｎＳｃｏｓＳ （２）

ａＴφ－ａＰφ＝２Ｒ
·
Ｓ
φＳｓｉｎＳ－Ｒφ̈ＳｃｏｓＳ－２Ｒ

· φＳｃｏｓＳ
（３）

为便于分析，令 ＶＲ ＝Ｒ
·
，Ｖ ＝Ｒ

·
Ｓ，Ｖφ ＝

－ＲφＳｃｏｓＳ，式（２）～（３）可化简为

Ｖ·＝－
ＶＲＶ
Ｒ －

Ｖ２φｔａｎＳ
Ｒ ＋ａＴ－ａＰ （４）

Ｖ·φ＝－
ＶＲＶφ
Ｒ ＋

ＶＶφｔａｎＳ
Ｒ ＋ａＴφ－ａＰφ （５）

１．２　驾驶仪模型

驾驶仪存在动态延迟特性，为保证末制导性

能，且不使其形式过于复杂，宜将驾驶仪视为含有

界干扰项的二阶惯性环节［１６］，即

ａ̈Ｐ＝－２ζωａＰ－ω
２
ａＰ＋ω

２
ａ
ｃ
Ｐ
＋ｄ１ （６）

ａ̈Ｐφ＝－２ζφωφａＰφ－ω
２
φａＰφ＋ω

２
φａ
ｃ
Ｐφ＋ｄ３ （７）

其中，ζ、ω、ａ
ｃ
Ｐ、ｄ１与 ζφ、ωφ、ａ

ｃ
Ｐφ、ｄ３分别为驾驶

仪在俯仰与偏航通道的阻尼比、固有角频率、加速

度控制指令、有界干扰项。

假设２　ｄ１、ｄ３均有界，即存在未知的正常数
Ｄ１和Ｄ３满足 ｄ１ ≤Ｄ１、ｄ３ ≤Ｄ３。

１．３　近岸机动目标模型

近岸机动目标由一阶惯性环节描述

τＴＹａＴＹ＝ａ
ｃ
ＴＹ－ａＴＹ （８）

τＴＺａＴＺ＝ａ
ｃ
ＴＺ－ａＴＺ （９）

其中，τＴＹ、τＴＺ为时间常数，ａ
ｃ
ＴＹ、ａ

ｃ
ＴＺ为纵、横向加速

度指令。

·１０１·
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　　假设３　ａＴ、ａＴφ、ａＴ、ａＴφ的界已知，并且满足
ａＴ ≤ ａＴｍａｘ、 ａＴφ ≤ ａＴφｍａｘ、 ａＴ ≤ ａＴｍａｘ、
ａＴφ ≤ａＴφｍａｘ。

２　ＭＥＳＯ设计

由式（４）～（５）可知，目标机动是影响末制导
性能的一种外界扰动，其作用反映在输出信息

Ｖ、Ｖφ中
［１８］，现令 珔ｘ＝［珋ｘ１，珋ｘ２］

Ｔ ＝［Ｖ，Ｖφ］
Ｔ，

ｆ（珔ｘ）＝
－ＶＲ珋ｘ１／Ｒ－珋ｘ２

２ｔａｎＳ／Ｒ

－ＶＲ珋ｘ２／Ｒ＋珋ｘ１珋ｘ２ｔａｎＳ[ ]／Ｒ，珔ｂ＝
－１ ０[ ]０ －１

，

珔ｕ＝［珔ｕ１，珔ｕ２］
Ｔ ＝［ａＰ，ａＰφ］

Ｔ，珔ｄ＝［珔ｄ１，珔ｄ２］
Ｔ ＝

［ａＴ，ａＴφ］
Ｔ，由式（４）、式（５）可得

珔ｘ
·＝ｆ（珔ｘ）＋珔ｂ珔ｕ＋珔ｄ （１０）

结合ＭＴＤ设计 ＥＳＯ：为获得更好的观测效
果，结合二阶微分值设计ＭＴＤ

ｖ１＝ｖ２
ｖ２＝ｆｈａｎ（ｖ１－ｖ，ｖ２，ｒ，ｈ０）

ｖ^＝ｖ１＋ｈｖ１＋ｈ
２ｖ２／

{ ２

（１１）

式中：^ｖ为改进后跟踪值；ｖ为含噪输入信号；
ｖ１为去噪后跟踪值；ｖ２为去噪后微分信号；ｒ为调
节参数，跟踪速度与其正相关；ｈ０为滤波因子；ｈ
为步长；ｆｈａｎ为非线性函数，可参阅文献［１８］。

因ＥＳＯ只适用于单输入单输出系统，将多输
入多输出系统（１０）分解为两个子系统

珋ｘ
·
ｉ＝ｆｉ（珔ｘ）＋珋ｂｉ珔ｕｉ＋珔ｄｉ
ｙｉ＝珋ｘ{

ｉ

，ｉ＝１，２ （１２）

式中，ｙｉ为系统输出，扩展珔ｄｉ为新状态变量，观测

变量ｚｉ＝珋ｘ
＾
ｉ，ｚｄｉ＝珔ｄ

＾
ｉ，设计ＭＥＳＯ为

ｚｉ１＝ｚｉ２
ｚｉ２＝ｆｈａｎ（ｚｉ１－珋ｘｉ，ｚｉ２，ｒ，ｈ０）

ｙｉ＝ｚｉ１＋ｈｚｉ１＋ｈ
２ｚｉ２／２

ｌｉ＝ｚｉ－ｙｉ
ｚｉ＝ｚｄｉ＋ｆｉ（ｚ）＋珋ｂｉ珔ｕｉ－βｉ１ｌｉ
ｚｄｉ＝－βｉ２ｆａｌ（ｌｉ，αｉ，σｉ）

ｌｉ＋２＝ｚｄｉ－珔ｄ

















ｉ

，ｉ＝１，２ （１３）

式中，０＜βｉ１、０＜βｉ２为观测器增益，ｌｉ、ｌｉ＋２为观测
误差，非线性增益函数ｆａｌ为

ｆａｌ（ｌｉ，αｉ，σｉ）＝
ｌｉ αｉｓｉｇｎ（ｌｉ），ｌｉ ＞σｉ
ｌｉ
σｉ
１－αｉ
，ｌｉ≤σ{ ｉ

（１４）
令ｄ２＝－ｌ３／Ｒ、ｄ４＝－ｌ４／［Ｒｃｏｓ（ｘ１＋）］，

满足 ｄ２ ≤Ｄ２、ｄ４ ≤Ｄ４。当 ＭＥＳＯ（式（１３））稳

态，观测误差导数应趋于零，可得其稳态误差为

ｌ１ ≤
σ１－α１１

β１２
ａＴｍａｘ

ｌ２ ≤
σ１－α２２

β２２
ａＴφｍａｘ

ｌ３ ≤ β１１＋
ＶＲ( )Ｒ ｌ１ ＋

（Ｖφ＋ｚ２）
Ｒ ｌ２ ｔａｎＳ

ｌ４ ≤ β２１＋
ＶＲ( )Ｒ ｌ２ ＋

（Ｖ＋ｚ１）（Ｖφ＋ｚ２）
Ｒ ｌ１ ｌ２ ｔａｎ

















Ｓ

（１５）
由此可知，通过选择合适的参数，令 βｉ２足够

大于βｉ１，则观测误差将足够小。

３　末制导律设计

末制导律的设计目的为：考虑目标机动与驾

驶仪动态特性，使视线角跟踪误差与视线角速率

最终能收敛至零点的任意小邻域内。受文

献［１９］启发，若命中前视线角速率收敛到零，则
弹目命中的落角约束可转化为视线角约束，设俯

仰、偏航平面上的期望视线角为 Ｓ、φＳ，则可定
义系统的状态变量ｘ＝［ｘ１，…，ｘ８］

Ｔ∈Ｒ８为

ｘ１＝Ｓ－Ｓ，ｘ２＝
·
Ｓ，ｘ３＝ａＰ，ｘ４＝ａＰ

ｘ５＝φＳ－φＳ，ｘ６＝φＳ，ｘ７＝ａＰφ，ｘ８＝ａＰ{
φ

（１６）
系统的状态空间为

ｘ１＝ｘ２

ｘ２＝－
２Ｒ·

Ｒｘ２－ｘ
２
６ｓｉｎ（ｘ１＋


Ｓ）ｃｏｓ（ｘ１＋


Ｓ）－

ｘ３
Ｒ＋
ａＴ
Ｒ

ｘ３＝ｘ４
ｘ４＝－２ζωｘ４－ω

２
ｘ３＋ω

２
ａ
ｃ
Ｐ＋ｄ１

ｘ５＝ｘ６

ｘ６＝－
２Ｒ·

Ｒｘ６＋２ｘ２ｘ６ｔａｎ（ｘ１＋

Ｓ）＋

－ｘ７＋ａＴφ
Ｒｃｏｓ（ｘ１＋


Ｓ）

ｘ７＝ｘ８
ｘ８＝－２ζφωφｘ８－ω

２
φｘ７＋ω

２
φａ
ｃ
Ｐφ＋ｄ





















３

（１７）
考虑系统（１７）具有非线性、高阶性及耦合性

等特点，结合动态面滑模与自适应 ＲＢＦ逼近网
络，分别在俯仰、偏航平面设计末制导律。

３．１　俯仰与偏航平面末制导律设计

共分为６项步骤，其中前三项步骤为俯仰平
面末制导律设计，后三项步骤为偏航平面末制导

律设计。

步骤１：定义第１个动态面。为避免终端滑
模奇异，选用非奇异滑模

·２０１·
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ｓ１＝ｘ１＋Ｓ ｘ２
γｓｉｇｎ（ｘ２） （１８）

式中，０＜Ｓ，１＜γ＜２，求导得

ｓ１＝ｘ２＋Ｓγ ｘ２
γ－１［－２Ｒ·ｘ２／Ｒ－ｘ３／Ｒ－

ｘ２６ｓｉｎ（ｘ１＋Ｓ）ｃｏｓ（ｘ１＋Ｓ）＋ａＴ／Ｒ］

（１９）
为保证滑模趋近的动态品质良好，采用滑模

自适应指数趋近律为

ｓ１＝－［ｋ１ｓｉｇｎ（ｓ１）＋ Ｒ
· ｃ１ｓ１／Ｒ］ （２０）

式中，０＜ｋ１，０＜ｃ１。舍弃 ｘ２
１－γ

／（Ｓγ），珋ｘ３为

珋ｘ３＝Ｒ｛
ｘ２

２－γｓｉｇｎ（ｘ２）
Ｓγ

－２Ｒ
·

Ｒｘ２－

ｘ２６ｓｉｎ（ｘ１＋Ｓ）ｃｏｓ（ｘ１＋Ｓ）＋
ｚｄ１
Ｒ＋

［ｋ１ｓｉｇｎ（ｓ１）＋
Ｒ·

Ｒ ｃ１ｓ１］｝ （２１）

为避免对 珋ｘ３直接微分时出现“微分膨胀”，通
过时间常数为τ３的一阶滤波器得到ｘ３ｄ

τ３ｘ３ｄ＋ｘ３ｄ＝珋ｘ３，０＜τ３
ｘ３ｄ（０）＝珋ｘ３（０{ ）

（２２）

步骤２：定义第２个动态面
ｓ２＝ｘ３－ｘ３ｄ （２３）

对式（２３）求导，得
ｓ２＝ｘ３－ｘ３ｄ （２４）

设计虚拟控制量 珋ｘ４，使ｓ２→０。
珋ｘ４＝－ｃ２ｓ２＋ｘ３ｄ，０＜ｃ２ （２５）

同理可得ｘ４ｄ
τ４ｘ４ｄ＋ｘ４ｄ＝珋ｘ４，０＜τ４
ｘ４ｄ（０）＝珋ｘ４（０{ ）

（２６）

步骤３：定义第３个动态面
ｓ３＝ｘ４－ｘ４ｄ （２７）

对式（２７）求导，得
　ｓ３＝－２ζωｘ４－ω

２
ｘ３＋ω

２
ａ
ｃ
Ｐ＋ｄ１－ｘ４ｄ （２８）

选取滑模自适应指数趋近律为

ｓ３＝－ｃ３ｓ３－ｋ３ｓｉｇｎ（ｓ３），０＜ｃ３ （２９）
式中，取Ｄ２≤ｋ３。设计俯仰加速度控制指令 ａ

ｃ
Ｐ，

使ｓ３→０。

ａｃＰ＝
１
ω２
［ω２ｘ３＋２ζωｘ４＋ｘ４ｄ－ｃ３ｓ３－ｋ３ｓｉｇｎ（ｓ３）］

（３０）
偏航平面内末制导律设计参照俯仰平面。

步骤４：定义第４个动态面
ｓ４＝ｘ５＋Ｓφ ｘ６

γφｓｉｇｎ（ｘ６） （３１）
式中，０＜Ｓφ，１＜γφ＜２。采用指数趋近律，则

ｓ４＝ Ｒ
·
［－ｋ４ｓｉｇｎ（ｓ４）－ｃ４ｓ４］／Ｒ （３２）

舍弃奇异因子 ｘ６
１－γφ／Ｓφγφ，可得 珋ｘ７为

珋ｘ７＝Ｒｃｏｓ（ｘ１＋Ｓ）｛－
ｘ６

２－γφｓｉｇｎ（ｘ６）
Ｓφγφ

－

ｘ２ｘ６ｔａｎ（ｘ１＋Ｓ）＋
ｚｄ２

Ｒｃｏｓ（ｘ１＋Ｓ）
－

［ｋ４ｓｉｇｎ（ｓ４）＋
Ｒ·

Ｒ ｃ４ｓ４］＋
２Ｒ·

Ｒｘ６｝ （３３）

步骤５：定义第５个动态面
ｓ５＝ｘ７－ｘ７ｄ （３４）

设计虚拟控制量 珋ｘ８，使ｓ５→０。
珋ｘ８＝－ｃ５ｓ５＋ｘ７ｄ，０＜ｃ５ （３５）

步骤６：定义第６个动态面
ｓ６＝ｘ８－ｘ８ｄ （３６）

选取滑模自适应指数趋近律为

ｓ６＝－ｃ６ｓ６－ｋ６ｓｉｇｎ（ｓ６），０＜ｃ６ （３７）
取Ｄ４≤ｋ６，设计偏航加速度控制指令ａ

ｃ
Ｐφ

ａｃＰφ＝
１
ω２φ
［ω２φｘ７＋２ζφωφｘ８＋ｘ８ｄ－ｃ６ｓ６－ｋ６ｓｉｇｎ（ｓ６）］

（３８）
称含变结构切换项的式（３０）、式（３８）为自适

应滑模末制导律（ＡｄａｐｔｉｖｅＳｌｉｄｉｎｇＭｏｄｅＴｅｒｍｉｎａｌ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ，ＡＳＭＴＧ）。目标机动与外部干扰的不
确定性导致切换增益 ｋ１、ｋ３、ｋ４、ｋ６难以确定，为
此，设计自适应ＲＢＦ逼近网络。

３．２　自适应ＲＢＦ逼近网络

ＲＢＦ逼近网络 Θｉ（ｓξｉ）（ｉ＝１，３，４，６）结构

如图２所示，它能够有效地逼近任意连续非线性
函数，在本质上它是从集合 ΩＲｎ到集合 ＹＲ
的映射，可表示为Θｉ（ｓξｉ）＝ξ

Ｔ
ｉｈｉ（ｓ）。

图２　ＲＢＦ逼近网络
Ｆｉｇ．２　ＲＢＦａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋ

其中，ｓ＝［ｓ１，…，ｓＮ］
Ｔ∈Ω为网络的输入向

量，Θｉ∈Ｙ为输出量，ξｉ＝［ξｉ１，…，ξｉＭ］为可调权向
量，ｈｉ（ｓ）＝［ｈｉ１（ｓ），…，ｈｉＭ（ｓ）］

Ｔ为径向基向量，

ｈｉｍ（ｓ）是高斯基函数
ｈｉｍ（ｓ）＝ｅｘｐ（－ ｓ－ｄｍ ／２ｂ

２
ｍ） （３９）

式中，ｄｍ、ｂｍ为第ｍ个高斯基函数中心点坐标、宽
度，其取值通过仿真确定。

引理１［２０］　函数Γ为定义在紧集 ΩＲｎ上
的实连续函数，ε＞０，则一定存在上述的自适

·３０１·
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应ＲＢＦ逼近网络，使不等式ｓｕｐ
ｘ∈Ω
Γ－ξＴｈ（ｘ）≤ε

恒成立。

定义最优逼近向量为

ξｉ ＝ａｒｇｍｉｎ
ξｉ∈Ω
［ｓｕｐｋｉｓａｔ（ｓｉ）－ξ

Ｔ
ｉｈｉ（ｓｉ）］

（４０）
根据引理１可知，对给定任意小的常数εｉ＞０（ｉ＝
１，３，４，６），有式（４１）所示不等式成立。

ｓｕｐ
ｓｉ∈Ω
ｋｉｓａｔ（ｓｉ）－ξ

Ｔ
ｉ ｈｉ（ｓｉ）≤εｉ （４１）

取 槇ξｉ＝ξｉ －ξｉ，设计权值自适应律为

ξ
·
１＝Ｓγ ｘ２

γ－１λ１ｓ１ｈ１（ｓ１）－ξ１

ξ
·
３＝λ３ｓ３ｈ３（ｓ３）－ξ３

ξ
·
４＝Ｓφγφ ｘ６

γφ－１λ４ｓ４ｈ４（ｓ４）－ξ４

ξ
·
６＝λ６ｓ６ｈ６（ｓ６）－ξ













６

（４２）

式中，λｉ＞０（ｉ＝１，３，４，６）为可调参数。结合

式（３０）、式（３８），此时ａｃＰ、ａ
ｃ
Ｐφ分别为

ａｃＰ＝［ω
２
ｘ３＋２ζωｘ４＋ｘ４ｄ－ｃ３ｓ３－ξ

Ｔ
３ｈ３（ｓ３）］／ω

２


（４３）
ａｃＰφ＝［ω

２
φｘ７＋２ζφωφｘ８＋ｘ８ｄ－ｃ６ｓ６－ξ

Ｔ
６ｈ６（ｓ６）］／ω

２
φ

（４４）
式（４３）、式（４４）为最终俯仰、偏航加速度指令。

４　稳定性分析

定理　对系统（１７），采用如式（１３）的 ＭＥＳＯ、
式（４２）的ＲＢＦ权值、式（４３）和式（４４）的末制导
律，再选择合适参数，系统 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数、动态面
滑模最终一致有界任意小，ｘ１、ｘ２、ｘ５、ｘ６有限时间
内能收敛至零点充分小邻域内。

证明：为便于分析讨论，给出引理如下。

引理２［１７］　如果有常数１＜ｐ、１＜ｑ使得（ｐ－
１）（ｑ－１）＝１，那么ε＞０，对任意两个维度相同
的向量ａ、ｂ，总有如下不等式成立

ａＴｂ≤ε
ｐ

ｐ ａ
ｐ＋１
ｑεｑ
ｂｑ （４５）

定义虚拟控制量误差为

ｙｉ＝ｘｉｄ－珋ｘｉ，ｉ＝３，４，７，８ （４６）
联立式（２２）、式（２６）、式（４６），得

ｘｉｄ＝－
ｙｉ
τｉ

（４７）

对式（４６）求导，得

ｙｉ＝ｘｉｄ－珋ｘ
·
ｉ＝－

ｙｉ
τｉ
－珋ｘ
·
ｉ （４８）

由文献［２１］可知，存在正实数 Ｍｉ使得

珋ｘ
·
ｉ≤Ｍｉ（ｉ＝３，４，７，８）成立。
联立式（２７）、式（４６），得

ｘ４＝ｓ３＋ｘ４ｄ＝ｓ３＋ｙ４＋珋ｘ４ （４９）
并联立式（１３）、式（２１）、式（４２），得

ｓ１ ＝Ｓγ ｘ２
γ－１ －１Ｒ（ｓ２＋ｙ３）ｃｏｓＰ－

Ｒ·

Ｒｃ１ｓ１{ ＋

　　
　
［ｄ１－ξ

Ｔ
１ｈ１（ｓ１）＋ξ

Ｔ
１ ｈ１（ｓ１）－ξ

Ｔ
１ ｈ１（ｓ１ }）］

＝Ｓγ ｘ２
γ－１ －１Ｒ（ｓ２＋ｙ３）ｃｏｓＰ－

Ｒ·

Ｒｃ１ｓ１{ ＋

　
　
［ｄ１－ξ

Ｔ
１ ｈ１（ｓ１）＋槇ξ

Ｔ
１ｈ１（ｓ１ }）］ （５０）

性质 １　δ＞０，对于任意 Ｘ∈Ｒ，有不等
式（５１）恒成立。

－Ｘｓａｔ（Ｘ）≤－ Ｘ ＋δ （５１）
联立式（４１）、式（５１），可得

－ｓ１ξ
Ｔ

１ ｈ１（ｓ１）≤Ｄ１ ｓ１ ＋ｋ１δ１ （５２）
联立式（５０）～（５２），可进一步得

ｓ１ｓ１≤Ｓγ ｘ２
γ－１ １

Ｒ ｓ
２
１＋
ｓ２２
２＋
ｙ２３( )２{ －

Ｒ·

Ｒ ｃ１ｓ
２
１＋［ｓ１槇ξ

Ｔ
１ｈ１（ｓ１）＋ｋ１δ１ }］ （５３）

联立式（２３）、式（２５）、式（４９），得
ｓ２＝ｘ３－ｘ３ｄ＝ｓ３＋ｙ４－ｃ２ｓ２ （５４）

联立式（２８）、式（４３），可得
ｓ３＝－ｃ３ｓ３＋ｄ２－ξ

Ｔ
３ｈ３（ｓ３） （５５）

同理，可进一步得

ｓ３ｓ３≤－ｃ３ｓ
２
３＋ｋ３δ３＋ｓ３槇ξ

Ｔ
３ｈ３（ｓ３） （５６）

在偏航平面中求解对应的等式与不等式关系

同理俯仰平面，不再赘述，选取全系统 Ｌｙａｐｕｎｏｖ
函数为

Ｖ＝∑
６

ｉ＝１

ｓ２ｉ
２＋∑

４

ｉ＝３

ｙ２ｉ
２＋∑

８

ｉ＝７

ｙ２ｉ
２＋

１
２λ１

槇ξＴ１槇ξ１＋

１
２λ３

槇ξＴ３槇ξ３＋
１
２λ４

槇ξＴ４槇ξ４＋
１
２λ６

槇ξＴ６槇ξ６ （５７）

对式（５７）求导，可得式（５８）。

Ｖ· ＝∑
６

ｉ＝１
ｓｉｓｉ＋∑

４

ｉ＝３
ｙｉｙｉ＋∑

８

ｉ＝７
ｙｉｙｉ＋

１
λ１

槇ξＴ１ 槇ξ
·

１＋
１
λ３

槇ξＴ３ 槇ξ３＋
１
λ４

槇ξＴ４ 槇ξ
·

４＋
１
λ６

槇ξＴ６ 槇ξ
·

６

≤Ｓγ ｘ２ γ－１
１
Ｒ ｓ

２
１＋
ｓ２２
２＋

ｙ２３( )２ － Ｒ·

Ｒｃ１ｓ
２
１＋［ｋ１δ１＋ｓ１槇ξ

Ｔ
１ｈ１（ｓ１{ }）］＋ｓ２（ｓ３＋ｙ４－ｃ２ｓ２）＋

　ｓ３［－ｃ３ｓ３＋槇ξＴ３ｈ３（ｓ３）］＋ｋ３δ３－
１
λ１

槇ξＴ１［Ｓγ ｘ２ γ－１λ１ｓ１ｈ１（ｓ１）－ξ１］－
１
λ３

槇ξＴ３［λ３ｓ３ｈ３（ｓ３）－ξ３］＋
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　∑
４

ｉ＝３
－
ｙ２ｉ
τｉ
＋Ｍｉ ｙ( )ｉ

＋Ｓφγφ ｘ６ γφ－１
１
Ｒ ｓ

２
４＋
ｓ２５
２＋

ｙ２６( )２ － Ｒ·

Ｒｃ４ｓ
２
４＋［ｋ４δ４＋ｓ４槇ξ

Ｔ
４ｈ４（ｓ４{ }）］＋

　ｓ５（ｓ６＋ｙ８－ｃ５ｓ５）＋ｓ６［－ｃ６ｓ６＋槇ξＴ６ｈ６（ｓ６）］＋ｋ６δ６－
１
λ４

槇ξＴ４［Ｓφγφ ｘ６ γφ－１λ４ｓ４ｈ４（ｓ４）－ξ４］－

　 １
λ６

槇ξＴ６［λ６ｓ６ｈ６（ｓ６）－ξ６］＋∑
８

ｉ＝７
－
ｙ２ｉ
τｉ
＋Ｍｉ ｙ( )ｉ

≤－
Ｓγ ｘ２ γ－１

Ｒ （ｃ１ Ｒ
· －１）ｓ２１－ ｃ２－１－

Ｓγ ｘ２ γ－１

２( )Ｒ
ｓ２２－ ｃ３－( )１２ｓ２３－ １

τ３
－
Ｍ２３
ρ２
－
Ｓγ ｘ２ γ－１

２( )Ｒ
ｙ２３－

　 １
τ４
－１２－

Ｍ２４
ρ( )２ ｙ２４＋１λ１槇ξＴ１（ξ１ －槇ξ１）＋

１
λ３

槇ξＴ３（ξ３ －槇ξ３）＋Ｓγ ｘ２ γ－１ｋ１δ１＋ｋ３δ３－

　
Ｓφγφ ｘ６ γφ－１

Ｒ （ｃ４ Ｒ
· －１）ｓ２４－ ｃ５－１－

Ｓφγφ ｘ６ γφ－１

２( )Ｒ
ｓ２５－ ｃ６－( )１２ ｓ２６－ １

τ７
－
Ｍ２７
ρ２
－
Ｓφγφ ｘ６ γφ－１

２( )Ｒ
ｙ２７－

　 １
τ８
－１２－

Ｍ２８
ρ( )２ ｙ２８＋１λ４槇ξＴ４（ξ４ －槇ξ４）＋

１
λ６

槇ξＴ６（ξ６ －槇ξ６）＋Ｓφγφ ｘ６ γφ－１ｋ４δ４＋ｋ６δ６＋ρ
２

≤－
Ｓγ ｘ２ γ－１

Ｒ （ｃ１ Ｒ
· －１）ｓ２１－ ｃ２－１－

Ｓγ ｘ２ γ－１

２( )Ｒ
ｓ２２－ ｃ３－( )１２ ｓ２３－ １

τ３
－
Ｍ２３
ρ２
－
Ｓγ ｘ２ γ－１

２( )Ｒ
ｙ２３－

　 １
τ４
－１２－

Ｍ２４
ρ( )２ ｙ２４－槇ξＴ１槇ξ１

２λ１
－

槇ξＴ３槇ξ３
２λ３

＋
ξＴ１ ξ１
２λ１

＋
ξＴ３ ξ３
２λ３

＋Ｓγ ｘ２ γ－１ｋ１δ１＋ｋ３δ３－

　
Ｓφγφ ｘ６ γφ－１

Ｒ （ｃ４ Ｒ
· －１）ｓ２４－ ｃ５－１－

Ｓφγφ ｘ６ γφ－１

２( )Ｒ
ｓ２５－ ｃ６－( )１２ ｓ２６－ １

τ７
－
Ｍ２７
ρ２
－
Ｓφγφ ｘ６ γφ－１

２( )Ｒ
ｙ２７－

　 １
τ８
－１２－

Ｍ２８
ρ( )２ ｙ２８－槇ξＴ４槇ξ４

２λ４
－
ξＴ６ξ６
２λ６

＋
ξＴ４ ξ４
２λ４

＋
ξＴ６ ξ６
２λ６

＋Ｓφγφ ｘ６ γφ－１ｋ４δ４＋ｋ６δ６＋ρ
２ （５８）

式中，ρ＞０。选择合适参数，使其满足式（５９）。

１
Ｒ·
＋υ≤ｃ１，

１
２＋
Ｓγ ｘ２

γ－１

２Ｒ ＋υ≤ｃ２，
１
２＋υ≤ｃ３，

１
Ｒ·
＋υ≤ｃ４，

１
２＋
Ｓφγφ ｘ２

γφ－１

２Ｒ ＋υ≤ｃ５，
１
２＋υ≤ｃ６

Ｍ２３
ρ２
＋
Ｓγ ｘ２

γ－１

２Ｒ ＋υ≤１τ３
，
１
２＋
Ｍ２４
ρ２
＋υ≤１τ４

，
Ｍ２７
ρ２
＋
Ｓφγφ ｘ６

γφ－１

２Ｒ ＋υ≤１τ７
，
１
２＋
Ｍ２８
ρ２
＋υ≤１τ










８

（５９）

　　选取＝ｍｉｎ
Ｓγ ｘ２

γ－１{ Ｒ
（ｃ１ Ｒ

· －１），ｃ２－１－

Ｓγ ｘ２
γ－１

２Ｒ ，ｃ３－
１
２，
１
τ３
－
Ｍ２３
ρ２
－
Ｓγ ｘ２

γ－１

２Ｒ ，
１
τ４
－

１
２－

Ｍ２４
ρ２
，
Ｓφγφ ｘ６

γφ－１

Ｒ （ｃ４ Ｒ
· －１），ｃ５ －１－

Ｓφγφ ｘ６
γφ－１

２Ｒ ，ｃ６ －
１
２，
１
τ７
－
Ｍ２７
ρ２
－
Ｓφγφ ｘ６

γφ－１

２Ｒ ，

１
τ８
－１２－

Ｍ２８
ρ２
， }１２ ，取正常数μ＝ξ

Ｔ
１ ξ１
２λ１

＋
ξＴ３ ξ３
２λ３

＋

ξＴ４ ξ４
２λ４

＋
ξＴ６ ξ６
２λ６

＋ρ２＋Ｓγ ｘ２
γ－１ｋ１δ１＋ｋ３δ３＋

Ｓφγφ ｘ６
γφ－１ｋ４δ４＋ｋ６δ６，由前述可知，选取λ足够

大与ρ、δ足够小可使 μ任意小，则式（５９）可化为
如下形式

Ｖ·≤－２Ｖ＋μ （６０）

性质２　对任意给定的一阶线性非齐次微分

方程
ｄｙ
ｄｔ＋Ｐ（ｘ）ｙ＝Ｑ（ｘ），其通解形式如式（６１）所

示，其中Ｃ为任意常数。

ｙ＝Ｃｅ－∫Ｐ（ｘ）ｄｘ＋ｅ－∫Ｐ（ｘ）ｄｘ∫Ｑ（ｘ）ｅ∫Ｐ（ｘ）ｄｘｄｘ
（６１）

可得式（６１）的解为

Ｖ（ｔ）≤Ｖ（０）ｅ－２ｔ＋μ２
（１－ｅ－２ｔ） （６２）

联立式（５７），可进一步得
ｌｉｍ
ｔ→∞
Ｖ（ｔ）≤μ／（２）

ｌｉｍ
ｔ→∞
ｓｉ（ｔ）≤ μ／槡 ，ｉ＝１，…，６

ｌｉｍ
ｔ→∞
ｙｉ（ｔ）≤ μ／槡 ，ｉ＝３，４，７，










８

（６３）

则Ｖ、ｓｉ、ｙｉ最终一致有界任意小，且取较大的合
适值时，Ｖ能够很快地收敛至 ΩＶ ＝｛Ｖ≤μ／

·５０１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４１卷

（２）｝。 □

５　仿真实验

为验证ＡＲＳＴＧ的有效性，针对机动形式不同
的目标进行仿真，并与 ＮＴＳＭＧ［１３］、ＡＳＭＴＧ进行
对比。表１给出弹目参数初值，表２给出系统参
数，表３给出末制导律参数。

表１　弹目参数初值
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅｏｆｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 初值

［Ｐ，φＰ］／ｒａｄ ［０，０］

［θＴ，ψＴ］／ｒａｄ ［π／３，－π／２］

［Ｓ，φＳ］／ｒａｄ ［－π／４，－ａｒｃｔａｎ（ 槡１／２）］

［ｘＰ，ｙＰ，ｚＰ］／ｍ ［０，３０００，０］

［ｘＴ，ｙＴ，ｚＴ］／ｍ ［３０００，０，３０００］

［ＶＰ，ＶＴ］／（ｍ／ｓ） ［５００，５０］

表２　系统参数
Ｔａｂ．２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｙｓｔｅｍ

参数 数值

［Ｓ，φＳ］／ｒａｄ ［－π／２，０］

［ｄ１，ｄ３］／ｒａｄ ［２ｓｉｎ（ｔ／２），２ｓｉｎ（ｔ／２）］

τＴＹ，τＴＺ ０．１，０．１

τ３，τ４，τ７，τ８ ０．０１，０．０１，０．０１，０．０１

ζ，ω，ζφ，ωφ １，０．５，１，０．５

表３　末制导律参数
Ｔａｂ．３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｅｒｍｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ

末制导律 参数 数值

ＮＴＳＭＧ

ｃ１，ｃ４ ３，３

Ｍ１，Ｍ４ １０，１０

ｐ，ｑ，ｐφ，ｑφ １．６，１５，１．６，８

ＡＳＭＴＧ

ｃ１，ｃ２，ｃ３ ５，５，５

ｃ４，ｃ５，ｃ６ ５，５，５

ｋ１，ｋ３，ｋ４，ｋ６ ６，２，６，２

γ，β，γφ，βφ １．５，１２，１．５，９

ＡＲＳＴＧ

ξ ０

ｂｍ，ｄｍ １．５，（ｍ－５）／２　ｍ＝１，…，９

ｃ１，ｃ２，ｃ３ １，５，５

ｃ４，ｃ５，ｃ６ １，５，５

γ，β，γφ，βφ １．５，１０，１．５，１０

λ１，λ３，λ４，λ６ ５０，８０，４５，７５

　　为贴近实战，设制导炮弹最大纵向、横向加速
度为１００ｍ／ｓ２，视线角速率的量测噪声是均值为
０、方差为真值 ５％的白噪声，与 ＥＳＯ比较验证
ＭＴＤ性能，表４给出ＭＥＳＯ参数。

表４　ＭＥＳＯ参数
Ｔａｂ．４　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＭＥＳＯ

参数 数值

ｒ，ｈ，ｈ０ ２０００，０．００１，０．０５

α１，σ１，α２，σ２ ０．０５，０．０１，０．０５，０．０１

β１１，β１２，β２１，β２１， ５０，２２５，５０，２２５

受篇幅所限，仅列出部分仿真实验结果。

５．１　情景１：目标正弦机动

此时，令ａｃＴＹ＝５ｓｉｎ（ｔ／２）（单位：ｍ／ｓ
２），ａｃＴＺ＝

５ｓｉｎ（ｔ／２）（单位：ｍ／ｓ２），三种末制导方法的仿真
结果如表５及图３～８所示。

表５　脱靶量与命中时间
Ｔａｂ．５　Ｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅａｎｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｔｉｍｅ

指　标 ＮＴＳＭＧ ＡＳＭＴＧ ＡＲＳＴＧ

脱靶量／ｍ １．７８ １．０３ ０．５３

命中时间／ｓ １４．４７ １３．５８ １２．４０

图３　弹目运动轨迹
Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｉｌｏｆｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

图３为弹目运动轨迹，ＮＴＳＭＧ、ＡＳＭＴＧ弹道
曲率变化较大，脱靶量和命中时间较大，ＡＲＳＴＧ
弹道平直，优化了脱靶量与命中时间。图４描述
了纵向加速度的变化，由于 ＮＴＳＭＧ、ＡＳＭＴＧ增益
系数固定，加速度初值较大并在末段出现抖振与

发散趋势，ＡＲＳＴＧ加速度在整个过程中较平滑，
幅值较小，且在末段收敛速率较快。图５展示了
非奇异终端滑模的变化，ＮＴＳＭＧ视目标机动为外
界干扰且切换增益系数取值固定，导致视线角与
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视线角速率无法较快地收敛在滑模面附近，

ＡＳＭＴＧ考虑了目标机动，使滑模能够在有限时间
内较快收敛至零态，ＡＲＳＴＧ通过自适应律调整系
数取值，进一步提高了滑模收敛速率。图６表明
所设计的 ＭＥＳＯ具有良好的收敛性与鲁棒性，较
好地抑制了量测噪声，快速准确地观测出目标加

速度的真实值，为有效命中机动目标提供了较好

的条件，同时也验证了理论稳定性分析的正确性。

切换（ＡＳＭＴＧ）、ＲＢＦ补偿项（ＡＲＳＴＧ）与干扰项
（ｄｉ）的曲线如图７、图８所示，ＮＴＳＭＧ、ＡＳＭＴＧ因
变结构项系数固定，不能削弱抖振、补偿干扰，而

ＡＲＳＴＧ通过ＲＢＦ逼近网络获得了较好的削弱与
补偿效果，有利于保证系统稳定性。

图４　纵向加速度ａＰＹ
Ｆｉｇ．４　ＬｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａＰＹ

图５　非奇异终端滑模ｓ１
Ｆｉｇ．５　Ｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｓ１

图６　ａＴ观测

Ｆｉｇ．６　ＯｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｏｆａＴ

５．２　情景２：目标方波机动

此时，令 ａｃＴＹ＝５ｓｉｇｎ［ｓｉｎ（ｔ／４）］（单位：ｍ／ｓ
２），

ａｃＴＺ＝５ｓｉｇｎ［ｓｉｎ（ｔ／４）］（单位：ｍ／ｓ
２），三种末制导方

图７　切换、ＲＢＦ补偿与ｄ１
Ｆｉｇ．７　Ｓｗｉｔｃｈ，ＲＢＦｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎａｎｄｄ１

图８　切换、ＲＢＦ补偿与ｄ３
Ｆｉｇ．８　Ｓｗｉｔｃｈ，ＲＢＦｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎａｎｄｄ３

法的仿真结果如表６及图９～１４所示。

表６　脱靶量与命中时间
Ｔａｂ．６　Ｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅａｎｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｔｉｍｅ

指　标 ＮＴＳＭＧ ＡＳＭＴＧ ＡＲＳＴＧ

脱靶量／ｍ １．８２ １．１７ ０．６５

命中时间／ｓ １４．８３ １３．８９ １２．６４

图９为弹目运动轨迹，三者均可用于打击方
波机动目标的末制导段，结合表６可知ＡＲＳＴＧ的
脱靶量最小、命中时间最短，在打击机动目标的末

制导段更具有优势。图１０描述了炮弹纵向加速
度的变化，ＮＴＳＭＧ、ＡＳＭＴＧ的加速度初值较大，切
换增益系数固定导致抖振与跳变，从而容易导致

系统失稳，而 ＡＲＳＴＧ通过自适应调节权重参数，
加速度变化较平滑，幅值也较小，这更加贴合实战

需求。图１１展示了非奇异终端滑模的变化情况，
由于未有效补偿目标机动与外界干扰，ＮＴＳＭＧ的
滑模面难以稳定地收敛至零态，且收敛速度较慢，

增大切换增益可改善发散程度，但较大的取值会

使得初始段出现加速度饱和，这一点可从图１０中
看出，而ＡＲＳＴＧ的权重参数可自适应调整，在５ｓ
后能够稳定地保持收敛状态，表明视线角跟踪误

差、视线角速率能在有限时间内收敛至零，表明能

够以较小的脱靶量和期望攻击角度命中目标。

图１２表明所设计的 ＭＥＳＯ对量测噪声具有一定
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的鲁棒性，并且观测性能良好，能快速准确地观测

出目标加速度的真实值，使得炮弹可以提供足够

的可用加速度补偿外界干扰，有助于改善制导炮

弹在末制导过程中的飞行控制性能。切换、ＲＢＦ
补偿项与干扰项的输出曲线如图１３、图１４所示，
目标加速度方向的换向跳变给逼近、补偿造成了

较大困难，由于难以确定切换增益，变结构项在末

制导过程中产生了较严重的抖振，难以实时削弱

抖振、补偿干扰，而ＡＲＳＴＧ的自适应 ＲＢＦ逼近网
络可以较好地逼近干扰 ｄ１、ｄ３，有效地削弱抖振，
并补偿不确定干扰对末制导性能的负面影响。

图９　弹目运动轨迹
Ｆｉｇ．９　Ｔｒａｉｌｏｆｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

图１０　纵向加速度ａＰＹ
Ｆｉｇ．１０　ＬｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａＰＹ

图１１　非奇异终端滑模ｓ１
Ｆｉｇ．１１　Ｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｓ１

５．３　情景３：弹速前置角变化，目标正弦机动

在初始弹速前置角不同的工况下，验证采用

ＡＲＳＴＧ打击正弦机动目标的末制导性能。弹速
前置角由表７给出，其余参数同情景１。

图１２　ａＴ观测

Ｆｉｇ．１２　ＯｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｏｆａＴ

图１３　切换、ＲＢＦ补偿与ｄ１
Ｆｉｇ．１３　Ｓｗｉｔｃｈ，ＲＢＦｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎａｎｄｄ１

图１４　切换、ＲＢＦ补偿与ｄ３
Ｆｉｇ．１４　Ｓｗｉｔｃｈ，ＲＢＦｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎａｎｄｄ３

表７　脱靶量与命中时间
Ｔａｂ．７　Ｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅａｎｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｔｉｍｅ

序号 ［Ｐ，φＰ］／ｒａｄ 脱靶量／ｍ 命中时间／ｓ

① ［－２π／５，０］ ０．７５ １２．８４

② ［－π／５，０］ ０．６４ １２．４９

③ ［０，０］ ０．５３ １２．４０

④ ［π／５，０］ ０．６９ １２．６０

⑤ ［２π／５，０］ ０．７８ １２．９３

图１５为弹目运动轨迹（图例中①～⑤与表７
中的序号一一对应），随着初始纵向弹速前置角

由－２π／５至 ２π／５变化，俯仰弹道轨迹逐渐抬
升、曲率减小，偏航弹道轨迹逐渐向俯仰面靠拢、

曲率减小，说明了炮弹运动的强耦合性。图１６描
述了纵向加速度的变化，整个弹道轨迹曲率变化
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越小，纵向加速度幅值与变化越小，但最终均趋于

零，通过设定适当的初始弹速前置角可以降低加

速度控制指令。图１７展示了非奇异终端滑模的
变化情况，尽管纵向弹速前置角的不同会影响到

滑模的收敛速率，但视线角均能较快地收敛至期

望落角，视线角速率也能在有限时间内收敛至零

点的充分小邻域内。经分析可知，在不同初始弹

速前置角的工况下，所设计的ＡＲＳＴＧ具有一定的
普适性，均可实现对机动目标的准确打击。

图１５　弹目运动轨迹
Ｆｉｇ．１５　Ｔｒａｉｌｏｆｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

图１６　纵向加速度ａＰＹ
Ｆｉｇ．１６　ＬｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａＰＹ

图１７　非奇异终端滑模ｓ１
Ｆｉｇ．１７　Ｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｓ１

经上述仿真实验与分析可知，在打击各类机

动形式的近岸目标时，ＭＥＳＯ对量测噪声具有较
强的鲁棒性，可精确地观测出真实值；目标机动给

削弱控制指令抖振、逼近补偿干扰带来了较大的

困难，切换函数的削弱、补偿效果并不理想，而通

过自适应 ＲＢＦ逼近网络，ＡＲＳＴＧ所取得的末制
导效果较好。

６　结论

针对大口径舰炮制导炮弹打击近岸机动目标

的末制导段，综合考虑驾驶仪动态特性与终端落

角约束，设计ＭＥＳＯ与非奇异终端滑模，结合自适
应ＲＢＦ逼近网络与动态面滑模，提出了 ＡＲＳＴＧ，
经模型建立、理论证明与仿真实验，现总结全文并

给出结论如下：

１）所设计的自适应ＲＢＦ逼近网络，较好地逼
近并补偿了作用于系统的不确定干扰，有效削弱

了驾驶仪的控制指令抖振；

２）通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ第二法证明闭环系统中视
线角与视线角速率的跟踪误差均最终一致有界且

能收敛至零点充分小的邻域内，且在不同弹速前

置角的工况下，均实现了以期望落角命中近岸机

动目标；

３）ＡＲＳＴＧ通过 ＭＥＳＯ能较好地克服量测噪
声，精确观测出相对速度、目标加速度等信息，末

制导律中所需的其他信息均易测得，具有一定的

工程实践价值。
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