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摘　要：针对目标随机机动、惯性延迟、参数变化等因素降低导弹末制导精度的问题，提出新型随机快速
光滑二阶滑模控制方法。将目标机动简化为零均值高斯白噪声过程，制导系统成为带加性噪声随机不确定

非线性系统。考虑到该系统不存在平衡点，提出有限时间二阶均方实用收敛概念，并基于此证明了所设计控

制律的收敛特性。根据直接命中条件设计滑模面，得到随机快速光滑二阶滑模制导律。在尾追和迎头两种

态势下，将该新型制导律与扩展比例导引、一般滑模制导律及确定性光滑二阶滑模制导律进行仿真比较，验

证了该方法的正确性和有效性。
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　　考虑导弹拦截目标过程中探测误差、外界干
扰及目标随机机动等影响的制导系统是一个典型

随机不确定系统［１－２］。高超声速等目标的不断发

展以及更高精度的动能杀伤（ｈｉｔｔｏｋｉｌｌ）攻击方
式，即利用高速度高质量导弹的巨大动能摧毁目

标，都使得末制导过程弹目相对运动关系很快。

为了实现高精度拦截高速目标，迫切需要针对随

机不确定制导系统设计快速收敛制导律，从有限

时间收敛角度设计导引规律十分必要［３－５］。

利用滑模变结构控制方法处理参数摄动和外

界干扰来设计制导律已出现许多研究成果［６－９］。

但这些制导律状态收敛普遍较慢，于是考虑系统

状态有限时间收敛的制导律陆续被提出［５，１０－１１］。

周荻等［５，１１］提出制导系统视线角速率有限时间稳

定的充分条件并设计了有限时间变结构制导律。

王洪强［１０］基于非奇异 Ｔｅｒｍｉｎａｌ滑模设计了有限
时间稳定制导律，取得了很好的效果。然而以上

研究主要基于一阶滑模方法，虽然实现了有限时

间收敛，但容易引起系统剧烈抖振，且需要对高频

切换的控制量进行光滑，丢失了变结构控制系统

的良好鲁棒性［１２］。因此，Ｓｈｔｅｓｓｅｌ［１２－１３］设计了有
限时间稳定二阶滑模制导律，使控制量具有光滑
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特性。然而该方法对目标机动做了大量限制，将

其视为可微有界干扰而忽略了其随机特性。

针对以上不足，基于文献［１２］提出的光滑二
阶滑模方法（ｓｍｏｏｔｈｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｓ），
设计随机快速光滑二阶滑模制导律。引入二阶均

方实用可达性概念描述随机系统有限时间收敛特

性，并基于该概念证明了所提控制律的有限时间

收敛特性。所设计制导律可以在有限时间内实现

对目标的直接碰撞。

１　随机不确定制导模型建立

以平面情况为例，导弹 －目标相对运动关系
如图１所示。

图１　导弹－目标运动简化模型
Ｆｉｇ．１　Ｔｙｐｉｃａｌｐｌａｎａｒｅｎｇａｇｅｍｅｎｔｇｅｏｍｅｔｒｙ

ＭＴ表示目标瞄准线（ＬｉｎｅＯｆＳｉｇｈｔ，ＬＯＳ）；
ＶＭ、ＶＴ分别为导弹与目标速率；ｑ为视线角；ｒ为
弹目相对距离；θＭ、θＴ分别为导弹和目标速度方
向角；ＶＲ为弹目相对速率；Ｖｒ、Ｖｑ分别为 ＶＲ在视
线及视线法向上的分量。

记ｕｑ、ｗｑ分别为导弹和目标加速度在视线法
向上的分量，根据文献［１４］可得制导模型为：

ｑ̈＝－２ｒｒｑ－
１
ｒｕｑ＋

１
ｒｗｑ （１）

式中，ｕｑ为控制量。从式（１）可以看出，制导模型
中参数 ｒ、ｒ、ｑ、ｗｑ等对于求解制导律是必需的。
假设导弹采用雷达导引头，可提供视线角、相对距

离、相对距离变化率等信息。视线角速率需要根

据视线角信息进行估计，目标的机动信息ｗｑ无法
直接提供。而且在现实空战中，传感器测量的不

精确性会导致参数有界误差。考虑系统参数测量

和估计有界干扰误差，将参数信息表示为：

ｒ＝珋ｒ＋Δｒ
ｒ＝ｒ＋Δｒ
ｑ＝ｑ＋Δ

{
ｑ

（２）

式中，“－”表示参数真值，“Δ”表示有界干扰。
将式（２）代入制导系统方程（１）可得：

ｑ̈＝－２（ｒ＋Δｒ）
珋ｒ＋Δｒ

（ｑ＋Δｑ）－

１
珋ｒ＋Δｒ

ｕｑ＋
１
珋ｒ＋Δｒ

ｗｑ （３）

由于

１
珋ｒ＋Δｒ

＝１
珋ｒ
－ Δｒ
珋ｒ（珋ｒ＋Δｒ）

＝１
珋ｒ
＋ΔＲ

式中，ΔＲ＝－Δｒ／［珋ｒ（珋ｒ＋Δｒ）］，式（３）可以展
开为：

ｑ̈＝－２ｒ
珋ｒ
ｑ－ ２ｒΔＲ＋ １

珋ｒ
＋Δ( )ＲΔ[ ]ｒｑ－

２（ｒ＋Δｒ） １珋ｒ
＋Δ( )ＲΔｑ－

１
珋ｒ
＋Δ( )Ｒｕｑ＋ １

珋ｒ
＋Δ( )Ｒｗｑ （４）

取状态变量ｘ＝ｑ，令：

Ａ＝－２ｒ
珋ｒ

ΔＡ＝－ ２ｒΔＲ＋ １
珋ｒ
＋Δ( )ＲΔ[ ]ｒ

Ｂ＝－１
珋ｒ

ΔＢ＝－ΔＲ

ｆ＝－２（ｒ＋Δｒ） １珋ｒ
＋Δ( )ＲΔｑ

ξ＝ｗ



















ｑ

（５）

制导系统模型可以表达为：

ｘ＝（Ａ＋ΔＡ）ｘ＋（Ｂ＋ΔＢ）ｕｑ＋ｆ＋
１
珋ｒ
＋Δ( )Ｒξ

（６）
式中：ΔＡ、ΔＢ、ｆ为由测量误差引起的系统不确定
性，在工程实践中是有界的；ξ为目标机动信息，
无法通过传感器获得。对于目标机动信息，一般

方法是将其视为外部扰动，设计相应观测器进行

观测。Ｓｈｔｅｓｓｅｌ［１２－１３］基于高阶滑模微分器设计了
一种干扰观测器，但该观测器要求精确获得弹目

距离ｒ和视线接近速度 ｒ，同时要求目标机动 ｗｑ
可微，这在实际中都不可能实现。为更加贴近实

际，引入目标机动模型［１５］，目标机动未知且具有

随机性，假定目标机动项 ξ为零均值高斯白噪声
过程，其方差为Ｑ（ｔ）。因此系统（６）成为随机不
确定非线性系统。

２　随机快速光滑二阶滑模控制律设计

考虑如下的动态系统：

σ＝ｇ（ｔ）＋ｕ＋ξ （７）

·２３１·
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式中：σ可以看作是滑模变量；ｕ为系统的输入；
ｇ（ｔ）为充分光滑的不确定函数，且其导数项 ｇ是
有界的，即 ｇ≤ｇｄ，ｇｄ为已知的正常数。

令μ１＝σ，随机快速光滑二阶滑模动态如下：

μ１＝－ｋ１ μ１
ｍ－１
ｍ ｓｇｎ（μ１）－ｋ２μ１－

　　ｋ３ μ２ ｓｇｎ（μ１）＋ξ

μ２＝－ｋ４ μ１
ｍ－２
ｍ ｓｇｎ（μ２）－ｋ５μ

{
２

（８）

式中：ｍ＞２，ｋｉ＞０（ｉ＝１，２，…，５）。其中参数ｋｉ调
整系统收敛速度；参数ｍ调整系统函数的光滑程度。

令μ＝［μ１，μ２］
Ｔ，则式（８）是关于状态 μ的

随机系统。令：

ｆ（μ）＝
－ｋ１ μ１

ｍ－１
ｍｓｇｎ（μ１）－ｋ２μ１－ｋ３ μ２ ｓｇｎ（μ１）

－ｋ４ μ１
ｍ－２
ｍ ｓｇｎ（μ２）－ｋ５μ







２

ｇ＝［槡Ｑ ０］Ｔ

式（８）可改写为：
ｄμ＝ｆ（μ）ｄｔ＋ｇｄＷ（ｔ） （９）

式中，Ｗ（ｔ）是定义在完全概率空间上的标准１维
Ｗｉｅｎｅｒ过程。容易看出，系统（９）是带加性噪声
的随机非线性系统。

３　有限时间收敛特性分析

由于加性噪声影响，系统（９）不存在平衡点。
在分析系统有限时间收敛特性时，不能采用传统

稳定性定义，即让（σ，σ）在有限时间内趋于原
点。闭环系统到达滑动模态的程度必须使用概

率、数学期望等数字特征描述［１６］。在工程实际

中，不需要系统状态与滑动曲面的距离在有限时

间内达到理论上的原点，只要系统状态能在有限

时间内到达原点附近充分小的范围内即可［１７］。

基于这一应用背景，引入均方实用稳定性概念，即

只需要使得（σ，σ）在有限时间内到达原点附近
充分小的范围内。

３．１　随机系统滑模运动的均方二阶实用可达性
定义

　　定义　考虑如下随机非线性系统：
ｘ＝ｆ（ｘ）＋ξ （１０）

在初始条件ｘ（ｔ０）＝ｘ０下的解为ｘ＝ｘ（ｔ），滑模切换
函数为σ（ｔ）＝σ（ｘ（ｔ））。如果对于满足一定条件的
实数对δ，ε＞０，Ｔ＞０，当Ｅσ（ｔ０）

２≤δ时，有：
Ｅσ（ｔ）２≤ε，ｔ－ｔ０＞Ｔ （１１）

则称系统有限时间均方实用可达。

若进一步存在 Ｔ＞０，当 Ｅ（σ（ｔ０）
２ ＋

σ（ｔ０）
２）≤δ时，有：

Ｅ（σ（ｔ）２＋ σ（ｔ）２）≤ε，ｔ－ｔ０＞Ｔ

（１２）
则称系统实现了二阶滑模有限时间控制，系统二

阶有限时间均方实用可达。

二阶有限时间均方实用可达意味着当ｔ－ｔ０＞Ｔ
时，（σ（ｔ），σ（ｔ））在实际中已经充分接近原点。

３．２　控制律有限时间收敛性分析

首先给出如下定理：

定理　考虑系统（９），构造矩阵如下：

Λ＝ ｍ
２ｍ＋１

ｋ５ ０

０ ｋ[ ]
２

（１３）

当参数选取ｍ＞２，ｋｉ＞０（ｉ＝１，２，３，４，５），并
且精度指标ε满足：

ε≥
λｍａｘ（Λ）
λｍｉｎ（Λ）

Ｑ
２ｋ２

（１４）

其中，Ｑ为状态噪声的方差。则当实数δ满足：

δ＞Ｑ２ｋ２
（１５）

时，系统（９）可以在有限时间内关于实数对（δ，
ε）均方实用收敛到原点，系统二阶有限时间均方
实用可达。

证明：

针对系统（９），根据参考文献［１８］，定义
Ｌｙａｐｕｎｏｖ候选函数为：

Ｖ＝１２（ｋ５ μ１
２＋ｋ２ μ２

２） （１６）

构造向量η＝［μ１ ， μ２ ］
Ｔ，则 Ｖ（μ）可以

表示为如下形式：

Ｖ＝ηＴΛη （１７）
式中

Λ＝１２
ｋ５ ０

０ ｋ[ ]
２

（１８）

显然，当ｍ＞２，ｋｉ＞０（ｉ＝１，２，３，４，５）时，Λ正定。
函数Ｖ是径向无界正定函数。由式（１７）有：
λｍｉｎ（Λ）Ｅ（η

２）≤ＥＶ≤λｍａｘ（Λ）Ｅ（η
２）

（１９）
式中，· 表示欧式范数，λｍｉｎ（Λ）和 λｍａｘ（Λ）分
别表示矩阵Λ的最小和最大特征值，且

Ｅη２＝Ｅμ１
２＋Ｅμ２

２ （２０）
用Ｌ表示式（９）生成的伴随偏微分算子，

ΔＶ＝２Ｖ／μ２表示Ｈａｓｓｅ矩阵，利用Ｉｔ公式可以
得到：

ＬＶ＝Ｖ（μ，ｔ）
ｔ

＋ Ｖ（μ，ｔ）( )μ

Ｔ

ｆ＋

１
２ｔｒａｃｅ

ｇＴ
２Ｖ（μ，ｔ）
μ２( )ｇ （２１）

·３３１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３９卷

代入Ｖ可以得到：

ＬＶ＝
ｋ５ μ１ ｓｇｎ（μ１）

ｋ２ μ２ ｓｇｎ（μ２[ ]）
Ｔ

ｆ（μ）＋１２ｔｒａｃｅ
ｇＴ

２Ｖ
μ２( )ｇ

　＝－ｋ１ｋ５ μ１
２ｍ－１
ｍ －ｋ２ｋ５ μ１

２－ｋ３ｋ５ μ１ μ２ －

　　ｋ２ｋ４ μ１
ｍ－２
ｍ μ２ －ｋ２ｋ５ μ２

２＋１２ｔｒａｃｅ
ｇＴ

２Ｖ
μ２( )ｇ

　≤－ｋ２ｋ５ η
２＋１２ｔｒａｃｅ

ｇＴ
２Ｖ
μ２( )ｇ

（２２）
将式（２２）第二项记为ＬＶ２，可得：

ＬＶ２＝
１
２ｇ

ＴΔＶｇ＝１２Ｑｋ５ （２３）

将ＬＶ２代入式（２２），得到：

ＬＶ≤－ｋ２ｋ５ η
２＋
ｋ５
２Ｑ （２４）

根据Ｉｔ微分公式（ＥＶ）′＝Ｅ（ＬＶ），并结合
式（１９），有：

（ＥＶ）′＝Ｅ（ＬＶ）　　　　　　　　

＝－ｋ２ｋ５Ｅ（η
２）＋

ｋ５
２Ｑ

≤－ｋ２ｋ５
ＥＶ

λｍａｘ（Λ）
＋
ｋ５
２Ｑ

＝－γ１ＥＶ＋γ２ （２５）

式中：γ１＝
ｋ２ｋ５
λｍａｘ（Λ）

，γ２＝
ｋ５
２Ｑ，

γ２
γ１
＝
λｍａｘ（Λ）Ｑ
２ｋ２

。

显然，当ｍ＞２，ｋｉ＞０时，有γｊ＞０，（ｊ＝１，２）。
考虑如下微分方程：

φ＝－γ１φ＋γ２，φ（ｔ０）＝φ０≥０ （２６）
其解析解为：

φ（ｔ）＝ φ０－
γ２
γ( )
１
ｅ－γ１（ｔ－ｔ０）＋

γ２
γ１

（２７）

记ＥＶ（ｔ０）＝ＥＶ０，根据比较原理，当 ＥＶ０≤φ０
时，有ＥＶ（ｔ）≤φ（ｔ）。取φ０＝ＥＶ０，可以得到：

ＥＶ（ｔ）≤ ＥＶ０－
γ２
γ( )
１
ｅ－γ１（ｔ－ｔ０）＋

γ２
γ１

（２８）

记η（ｔ０）＝η０，易知Ｅη０
２≤δ，根据式（１９）

求得：

Ｅη（ｔ）２≤ ＥＶ（ｔ）λｍｉｎ（Λ）
≤ １
λｍｉｎ（Λ）

·

　　　 ＥＶ０－
γ２
γ[ ]
１

ｅ－γ１（ｔ－ｔ０）＋
γ２
γ{ }
１

　　　≤ １
λｍｉｎ（Λ）

λｍａｘ（Λ）Ｅη０
２－
γ２
γ[ ]
１

ｅ－γ１（ｔ－ｔ０）＋
γ２
γ{ }
１

　　　≤
λｍａｘ（Λ）
λｍｉｎ（Λ）

δ－
γ２

λｍｉｎ（Λ）γ[ ]
１

ｅ－γ１（ｔ－ｔ０）＋
γ２

λｍｉｎ（Λ）γ１
ｈ（ｔ）

（２９）

由定理条件中参数 δ＞Ｑ／２ｋ２，再根据 γ１和
γ２的定义，可得：

λｍａｘ（Λ）
λｍｉｎ（Λ）

δ－
γ２

λｍｉｎ（Λ）γ１
＞０

即ｈ（ｔ）关于 ｔ为单调递减函数，且存在下界 ｈｍｉｎ
如下：

ｈｍｉｎ＝ｌｉｍｔ→∞ｈ（ｔ）　　　　　　　　　

＝
γ２

λｍｉｎ（Λ）γ１
＝
λｍａｘ（Λ）
λｍｉｎ（Λ）

Ｑ
２ｋ２

（３０）

由于ε≥ｈｍｉｎ，因此存在有限时间Ｔ，使得ｔ＞ｔ０＋Ｔ
时，Ｅη（ｔ）２＜ε。Ｔ由式（３１）来确定，则：

Ｅη（ｔ）２≤ε （３１）
求解式（３１）可得：

Ｔ＝１
γ１
ｌｎ
λｍａｘ（Λ）δ－

γ２
γ１

λｍｉｎ（Λ）ε－
γ２
γ











１

　　　

＝１
γ１
ｌｎγ１λｍａｘ

（Λ）δ－γ２
γ１λｍｉｎ（Λ）ε－γ( )

２
（３２）

根据３．１节的定义可知，系统（９）实现了有
限时间二阶均方实用收敛滑模控制。 □

４　末制导律设计

根据文献［１９］，导弹直接命中目标条件为：

Ｖｑ＝ｃ０槡ｒ （３３）
选取滑模面：

σ＝Ｖｑ－ｃ０槡ｒ＝ｒｑ－ｃ０槡ｒ （３４）
式（３４）两侧分别对ｔ求导得到：

σ＝ｒｘ＋ｒｘ－
ｃ０
２
１

槡ｒ
（３５）

将制导不确定系统方程（６）的标称系统代入
式（３５），并考虑到 ｒ（ｔ）＜０，得到控制量的表达
式为：

ｕｑ＝－σ－ｒｘ－
ｃ０
２
１

槡ｒ
＋ｆ＋ξ （３６）

由于在工程实际中系统（６）的干扰和摄动项
都是有界的，根据文献［１４］推论１．１，变结构制导
律对制导参数摄动具有鲁棒性，无须检验。再由

控制律表达式（８），得到可以使得随机不确定系
统（６）在有限时间内收敛的快速光滑二阶滑模制
导律如下：

　

ｕｑ＝－ｒｘ－
ｃ０
２
１

槡ｒ
＋ｋ１ μ１

ｍ－１
ｍ ｓｇｎμ( )１ ＋

　　ｋ２μ１＋ｋ３ μ２ ｓｇｎ（μ１）

μ２＝－ｋ４ μ１
ｍ－２
ｍ ｓｇｎμ( )２ －ｋ５μ










２

（３７）

·４３１·
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制导律（３７）中设计参数较多，其中 ｍ主要影响控
制律的光滑程度，一般取３即可；ｋｉ（ｉ＝１，２，３，４，５）
为设计参数，共同影响滑模控制算法的收敛速度，

进而影响到制导律的制导精度。参数 ｋ１和 ｋ４在
初始状态距离平衡区域较近时起主要作用；ｋ２和
ｋ５在初始状态距离平衡区域较远时起主要作用，
同时还起到控制精度调节的作用；ｋ３用于微调系
统的初始收敛速度。参数具体取值根据具体系统

不同进行设计。对于制导系统而言，当弹目相对

运动较快时，需相应增大 ｋ１和 ｋ２的取值，并对应
地调整ｋ３、ｋ４、ｋ５使得收敛速度和收敛精度达到控
制要求。

５　仿真分析

为了检验所提出的制导律，选取导弹在纵向

平面内拦截目标场景进行仿真。将随机快速光滑

二阶滑模末制导律（ＳｔｏｃｈａｓｔｉｃＦａｓｔＳｍｏｏｔｈＳｅｃｏｎｄ
ｏｒｄｅｒＳｌｉｄｉｎｇＭｏｄｅＧｕｉｄａｎｃｅ，ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ）仿真结
果与 经 典 的 扩 展 比 例 导 引 （Ａｕｇｍｅｎｔｅｄ
ＰｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎ，ＡＰＮ），普通滑模变结构导
引（ＳｌｉｄｉｎｇＭｏｄｅＧｕｉｄａｎｃｅ，ＳＭＧ）以及确定性光
滑二阶滑模末制导律（ＳｍｏｏｔｈＳｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒＳｌｉｄｉｎｇ
ＭｏｄｅＧｕｉｄａｎｃｅ，ＳＳ＿ＳＭＧ）进行对比。

仿真条件：导弹初始位置为（０，０）ｋｍ，初始
马赫数为３，最大过载为３０ｇ，初始速度方向０°；
当地音速根据温度和高度插值拟合得到。目标机

动方式为以最大ｎｔ过载的法向加速度做机动，每
隔２ｓ随机改变一次机动方向和大小。

导弹导引头测量视线角速率状态噪声为标准

差００１ｒａｄ／ｓ的高斯白噪声，且测量过程视为一
阶惯性环节，时间常数为０１ｓ；导引头提供的视
线角速率通过对含噪声的信号进行 Ｋａｌｍａｎ滤波
得到，记为 ｑ^；制导律更新频率为１００Ｈｚ；导弹舵
机视为一阶惯性环节，时间常数为０１ｓ，仿真步
长为０００１ｓ。

扩展比例导引参考文献［２０］如下：
ｕ＝－４ｒｑ^＋０．５ａＴ （３８）

并且假定目标的法向加速度ａＴ完全已知。
三种滑模变结构导引律的滑模面均取为直接

命中条件：

σ＝ｒｑ－ｃ０槡ｒ （３９）
参数ｃ０＝０．１。

ＳＭＧ以指数趋近律设计控制律［１］：

ｕ＝－（２＋ｋｓ１１）ｒｑ^＋ｋ
ｓ１
２ｓｇｎ（σ） （４０）

其中，设计参数ｋｓ１１ ＝２，ｋ
ｓ１
２ ＝１００。

在仿真中为减弱 ＳＭＧ系统抖振，采用“边界

层”内连续化方法，即在 ＳＭＧ导引规律中采用饱
和函数“ｓａｔ”代替符号函数。

ｓａｔ（ｘ）＝
ｘ／θ ｘ≤θ
ｓｇｎ（ｘ） ｘ＞{ θ

式中，θ是很小的正数，取１×１０－３。
ＳＳ＿ＳＭＧ导引律为［１２］：

ｕ＝－ｒｘ－
ｃ０
２
１

槡ｒ
＋ｋｓ２１ μ１

ｍｓ２－１
ｍｓ２ ｓｇｎ（μ１）＋μ２

μ２＝－ｋ
ｓ２
２ μ１

ｍｓ２－２
ｍｓ２ ｓｇｎ（μ２

{
）

（４１）

其中，参数设置为ｍｓ２＝３，ｋｓ２１ ＝２０，ｋ
ｓ２
２ ＝６。

ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ导引律如式（３７）所示，参数设置
为ｍ＝３，ｋ１＝２０，ｋ２＝１０，ｋ３＝１，ｋ４＝６，ｋ５＝６。

为了对比分析各制导律的优缺点，分别在尾

追和迎头态势下对制导情况进行分析：

５１　仿真１：尾追态势

尾追态势下，目标初始位置为（８，４）ｋｍ，初
始速度方向角１０°，马赫数为１５。

进行１００次蒙特卡洛（ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ，ＭＣ）仿
真。ｎｔ取不同值时四种导引律脱靶量仿真均值
和方差分别如表１和表２所示。

表１　不同ｎｔ值时脱靶量ＭＣ仿真均值
Ｔａｂ．１　ＭｅａｎｏｆｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅＭＣ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｔ ｍ

３ｇ ５ｇ ７ｇ

ＡＰＮ ２．１５３ １０．６２７ １９．５１０

ＳＭＧ ０．９０８ ６．７４０ ７．５０７

ＳＳ＿ＳＭＧ ０．５０３ １．６５８ ４．９６３

ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ ０．２３５ ０．９７０ １．２２４

表２　不同ｎｔ值时脱靶量ＭＣ仿真方差
Ｔａｂ．２　ＶａｒｉａｎｃｅｏｆｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅＭＣ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｔ

３ｇ ５ｇ ７ｇ

ＡＰＮ １．８９１ １６．２５８ ３１．１２２

ＳＭＧ １．０４５ ６．２４２ ９．６５０

ＳＳ＿ＳＭＧ ０．４１２ １．３８４ ５．１１４

ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ ０．０９７１ ０．４５０ ２．０１５

从表１可以看出，在目标机动、导引头探测延
迟、舵机延迟等影响下，ＡＰＮ在目标机动信息完
全可知情况下脱靶量仍然是四种制导律中最大

的，说明该制导律在抑制干扰、延迟和噪声方面效

果不好。ＳＭＧ在抑制参数摄动方面表现明显优
于ＡＰＮ，但是相比ＳＳ＿ＳＭＧ和 ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ，其脱靶
量依然很大，说明其在滑模面收敛性方面仍有缺

·５３１·
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陷。ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ脱靶量在四种制导律中最小。从
表２中仿真方差对比中可以看出，ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ的
方差比其他制导律要小，表明该制导律制导效果

比较稳定。

在固定目标机动样式情况下，取ｎｔ＝５ｇ，对随
机情形进行单次仿真，对比不同制导律表现。目

标机动过载如图２所示。

图２　目标的机动过载
Ｆｉｇ．２　Ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｏｖｅｒｌｏａｄｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔ

各制导律滑模变量收敛情况如图３所示。从
图３中可以看出，四种导引律中只有具备有限时
间收敛特性的ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ和ＳＳ＿ＳＭＧ使得滑模变
量迅速收敛到了 ０附近邻域，ＳＭＧ收敛速度较
慢，而 ＡＰＮ的滑模变量不具备收敛特性，因此
ＡＰＮ无法实现直接碰撞，导致脱靶量很大。从局
部放大图中可以看出，ＳＭＧ的滑模变量具有较大
抖振，而 ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ和 ＳＳ＿ＳＭＧ抑制了抖振。但
由于ＳＳ＿ＳＭＧ没有考虑目标随机机动，导致收敛
性有偏差，而ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ的滑模变量更加接近０，
表现优于ＳＳ＿ＳＭＧ。

图３　滑模变量收敛特性对比
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｔｈｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｖａｒｉａｂｌｅ

图４为制导过程中导弹法向过载情况，容易
看出ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ和ＳＳ＿ＳＭＧ末制导初段所需机动

过载较大，这一点与实际情况中导弹制导初段速

度较大可以提供较大的过载相符，说明这两种制

导律充分利用了导弹机动能力，可以达到有限时

间收敛；ＳＭＧ在制导初段过载较小，因此收敛速
度较慢；而ＡＰＮ在末制导初中段都没有充分利用
导弹机动能力。在制导中段，ＳＭＧ过载具有较大
抖振，ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ和ＳＳ＿ＳＭＧ控制量明显更光滑。
对于目标随机机动噪声，ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ在制导中段
的调节能力要优于ＳＳ＿ＳＭＧ。

图４　导弹法向过载对比
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｉｓｓｉｌｅｎｏｒｍａｌｏｖｅｒｌｏａｄ

５２　仿真２：迎头态势

迎头态势下，导弹的发射距离会相应增大，目

标初始位置（２０，２）ｋｍ，初始速度方向角１７０°，
马赫数为１５。

进行１００次 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真。ｎｔ取不同值
时四种导引律脱靶量仿真均值和方差分别如表３
和表４所示。

表３　不同ｎｔ值时脱靶量ＭＣ仿真均值
Ｔａｂ．３　ＭｅａｎｏｆｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅＭＣ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｔ ｍ

３ｇ ５ｇ ７ｇ

ＡＰＮ ３．８９４ １２．２６９ ２１．２９３

ＳＭＧ ０．９５８ ８．５４６ ９．０５５

ＳＳ＿ＳＭＧ ０．８９１ ２．０２７ ６．５１８

ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ ０．４７８ １．０９０ ２．４２１

表４　不同ｎｔ值时脱靶量ＭＣ仿真方差
Ｔａｂ．４　ＶａｒｉａｎｃｅｏｆｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅＭＣ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｔ

３ｇ ５ｇ ７ｇ
ＡＰＮ １．９３０ １５．３６７ ２６．１０１
ＳＭＧ １．２６８ ７．５２７ １０．１１６
ＳＳ＿ＳＭＧ ０．３３４ １．４４３ ５．１６６
ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ ０．０９４７ ０．３８８ １．７２６
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　　从表３和表１的结果可以看出，迎头态势下
脱靶量普遍要比尾追态势大，这是因为迎头态势

下，弹目相互关系变化更快，尤其是弹目距离变小

时，更快的相对运动关系会导致脱靶量变大。结

果表明，迎头态势下 ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ表现优于其他三
种制导律。表４的仿真方差对比结果表明，迎头
态势下，ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ的脱靶量 ＭＣ仿真方差依然
是四种制导律中最小的。

单次目标机动过载如图５所示，各制导律滑
模变量收敛情况如图６所示。从图６可以看出，
四种导引律中收敛特性与尾追态势一致。从局部

放大图中可以看到，ＳＭＧ的滑模变量仍然有较大
的抖振。ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ和 ＳＳ＿ＳＭＧ抑制了抖振，在
迎头态势下二者收敛情况比较接近，ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ
的滑模变量在 ０附近有小幅上下波动，而 ＳＳ＿
ＳＭＧ的波动中心在１附近，这也是该制导律未考
虑目标随机机动造成的。

图５　目标的机动过载
Ｆｉｇ．５　Ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｏｖｅｒｌｏａｄｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔ

图６　滑模变量收敛特性对比
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｔｈｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｖａｒｉａｂｌｅ

图７为迎头态势下导弹法向过载情况，总体
与尾追态势一致。对比图４可以看出，由于弹目
相对运动变快，导致制导中段 ＳＦＳＳ＿ＳＭＧ与 ＳＳ＿

ＳＭＧ导弹机动过载调整更加频繁，以使得滑模变
量尽快收敛。

图７　导弹法向过载对比
Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｉｓｓｉｌｅｎｏｒｍａｌｏｖｅｒｌｏａｄ

６　结论

基于推导的随机不确定制导系统模型，提出

了随机快速光滑二阶滑模算法。基于有限时间均

方二阶实用收敛概念，证明了该算法的有限时间

收敛特性。根据直接命中条件设计了新型制导

律。仿真结果表明，该导引律滑模变量收敛速度

明显优于非有限时间制导律。考虑了目标的随机

机动，相比于 ＳＳ＿ＳＭＧ，脱靶量更小。所提制导律
能够有效抑制制导中段控制量大幅抖振，使控制

量更容易实现而且视线角速度更加平稳。

为简化问题，在仿真中将弹体环节简化为一

阶弹体环节，目标机动模型也选用了基础的高斯

白噪声模型。这些简化都有待进一步的研究。后

续可改进的工作包括：建立更加精确的弹体环节

模型，设计相应的控制律形成制导控制回路；引入

更加精确的目标机动模型，推导更加符合实际的

制导律等。
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