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考虑弹体动态特性的非奇异有限时间制导律
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摘　要：为满足导弹拦截机动目标时交会角约束和有限时间收敛的需求，建立了考虑弹体一阶动态特性
的制导模型。把目标加速度视为有界外界干扰，同时结合非线性反步设计法中的动态面法，设计一种考虑弹

体动态延迟的非奇异滑模制导律，并且证明了基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论制导系统状态可渐进收敛到零。在
所设计的制导律下，对单侧机动的低空高速目标进行仿真。仿真结果表明所设计的非奇异制导律可以有效

降低弹体动态延迟带来的影响，而且具有较低的脱靶量与交会角误差；与考虑弹体动态特性和交会角约束的

最优导引律相比，其具有更高的制导精度。
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　　某些实际战术应用中，不仅要求导弹以高精
度命中目标，还要求导弹以一定角度和有限时间

实现对目标的攻击［１］。考虑交会角约束的导引

律主要有基于比例导引附加偏置项、基于最优控

制理论、基于滑模变结构控制［２］，其中滑模变结

构控制因具有响应快、对参数扰动不灵敏、物理实

现简单等优点成为近年来制导领域研究的热点。

在考虑弹体动态特性和交会角约束的滑模制

导律研究方面，Ｚｈｏｕ等最早通过将自驾仪近似成
二阶系统，应用反步法设计制导律并能对机动目

标进行拦截，但没有考虑有限时间收敛问题［３］。

孙胜等将自驾仪延迟近似为一阶系统设计了有限

时间收敛的导引律［４］，Ｑｕ等将自驾仪延迟作为二
阶系统，通过动态面理论设计了一种有限时间收

敛的滑模导引律［５］，但他们所选取的滑模面均是

线性的。

Ｈｅ、Ｚｈａｎｇ等分别通过设计非线性滑模面和
不同的观测器较为精确地估计目标加速度以实现

对机动目标的拦截［６－７］；Ｌｉ等在设计观测器的基
础上讨论了不确定性对制导效果的影响［８］；

Ｇｏｌｅｓｔａｎｉ等设计了一种自适应非线性滑模面，可
以有效加快滑模收敛速度［９］。但是，这些方法并

没有解决导引律的奇异项问题，在一定情况下会

造成制导律发散。

为解决非线性滑模制导的奇异性问题，２０１４
年，Ｋｕｍａｒ等提出非奇异终端导引律，能保证系统
在有限时间内收敛到滑模面［１０］，然而并未考虑弹

体动态延迟的影响。本文应用反步法中的动态面

理论，将弹体动态特性近似为一阶惯性系统，将目

标加速度作为未知有界干扰，推导了一种考虑弹
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体动态特性的交会角约束非奇异有限时间制导

律。通过仿真分析证明了该制导律有效可行，可

为带交会角约束的非奇异滑模导引律在工程中的

应用提供方法参考。

１　弹目相对运动模型

建立导弹与目标相对运动关系，如图１所示，
Ｍ为导弹所在位置，Ｔ为目标所在位置，ＶＭ为导
弹速度，ＶＴ为目标速度

［１１］；ａＴ为目标加速度，ａＭ
为导弹加速度；Ｔ为目标高低角，Ｍ为导弹高低
角，ＭＴ为弹目交会角；ｑ０为初始视线角，ｑ为导弹
视线角。

图１　弹目相对运动关系示意图
Ｆｉｇ．１　Ｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｖｅｍｅｎｔｇｅｏｍｅｔｒｙ

交会角指目标速度与导弹速度反方向之间的

夹角［２］，即

ＭＴ＝π－Ｔ－Ｍ （１）
目标的速度方向往往在不断变化，导致 Ｔ

难以确定，很难通过直接控制导弹的速度方向使

Ｍ满足交会角约束条件。而导弹是通过直接改
变弹目视线角来产生法向加速度从而实现对目标

的拦截，因此有必要研究弹目交会角度约束与弹

目视线角的关系，通过控制命中目标时的弹目视

线角来间接满足交会角度约束条件。

Ｒ为弹目相对距离，由弹目几何关系得
Ｒｑ＝－ＶＭｓｉｎＭ＋ＶＴｓｉｎＴ （２）

为保证导弹脱靶量为０，且以期望交会角对
目标进行拦截，有ｌｉｍ

ｔ→ｔｆ
Ｒｑ＝０［４］，ｔｆ为弹目交会时

刻，则

ＶＴｓｉｎ（Ｔ＋ｑ）＝ＶＭｓｉｎ（Ｍ－ｑ） （３）
将式（１）代入式（３），为保证目标在试场范围

内，得终端视线角

ｑｆ＝Ｔ－ａｒｃｔａｎ
ｓｉｎＭＴ

ｃｏｓＭＴ－ＶＴ／Ｖ( )
Ｍ

（４）

式（４）中除在 ＭＴ＝０且 ＶＴ／ＶＭ ＝１时，其他

状态均能够满足交会角与视线角一一对应关

系［１２］。可见，对终端交会角的约束问题可转化为

对终端视线角的约束问题，且只需要知道目标速

度大小，无须知道速度方向与运动形式。视线角

速率 ｑ与弹目相对速度Ｒ
·
如式（５）、式（６）所示。

ｑ＝
Ｖｑ
Ｒ＝

－ＶＭｓｉｎＭ＋ＶＴｓｉｎＴ
Ｒ （５）

Ｒ
·
＝ＶＲ＝－（ＶＭｃｏｓＭ＋ＶＴｃｏｓＴ） （６）

对式（５）求导，再代入式（６），转化可得

ｑ̈＝－２Ｒ
·
ｑ
Ｒ－

ｓｉｎＭ
Ｒ ａＭ＋

ｓｉｎＴ
Ｒ ａＴ （７）

由式（４）可知，目标机动使俯仰角 Ｔ变化，
从而引起视线角ｑｆ变化，对式（４）求导，得终端视
线角的一阶导数、二阶导数

ｑｆ＝－
·

Ｔ＝－
ａＴ
ＶＴ

ｑ̈ｆ＝－
·

Ｔ＝－
ａＴ
Ｖ

{
Ｔ

（８）

２　非奇异滑模制导律设计

反步法是将非线性系统分解成不超过系统阶

数的子系统，为子系统分别设计 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数和
虚拟控制量，一直后退到整个系统。动态面法是

利用一阶积分滤波器计算虚拟控制的导数，可有

效消除微分项的膨胀，达到简化控制器和控制参

数的目的，在工程上也较容易实现［１３］。

为文中推导方便，设

ｘ１＝ｑ－ｑｆ

ｘ２＝ｑ－ｑｆ＝ｑ－
ａＴ
Ｖ{
Ｔ

（９）

假设导弹近似具有一阶动态特性，ａＭ为导弹
过载，ｕ为过载控制量，时间常数为τ，则有

ａＭ
ｕ＝

１
１＋τｓ

（１０）

对式（１０）进行拉普拉斯反变换，得

ａＭ＝－
１
τ
ａＭ＋

１
τ
ｕ （１１）

令

ｘ３＝ａＭ （１２）
则有

ｘ１＝ｘ２

ｘ２＝̈ｑ－̈ｑｆ＝－２
Ｒ
·
ｑ
Ｒ＋

ｓｉｎＴ
Ｒ ａＴ－

　　
ａＴ
ＶＴ
－
ｓｉｎＭ
Ｒ ａＭ

ｘ３＝－
１
τ
ｘ３＋

１
τ













 ｕ

（１３）

·３２·
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设Ｍｋ为变结构项参数，滑模面 Ｓ１、虚拟制导
指令 珋ｘ３取

　

Ｓ１＝ｘ１＋βｘ
ｐ／ｒ
２，β＞０，１＜ｐ／ｒ＜２

珋ｘ３＝
Ｒ
ｓｉｎＭ

－２Ｒ
·
ｑ
Ｒ＋

ｒ
ｐ
１
β
（ｘ２）

（２－ｐ／ｒ[ ]） ＋
　　

Ｍｋ
ｓｉｇｎ（ｓｉｎＭ）

·ｓｉｇｎ（ｓｉｎＭ











 ）

（１４）

虚拟控制量 珋ｘ３使得滑模面Ｓ１趋于０。
为获得滤波虚拟控制量ｘ３ｄ，将虚拟控制量 珋ｘ３

通过式（１５）一阶低通滤波器
Ｔｋｘ３ｄ＋ｘ３ｄ＝珋ｘ３
ｘ３ｄ（０）＝珋ｘ３（０{ ）

（１５）

式中，Ｔｋ为低通滤波器时间常数，且 Ｔｋ＞０。同
时，有

ｘ３ｄ＝
珋ｘ３－ｘ３ｄ
Ｔｋ

（１６）

定义滤波器误差ｙ＝ｘ３ｄ－珋ｘ３。
将第二个面误差定义为

Ｓ２＝ｘ３－ｘ３ｄ （１７）
期望设计的过载控制量ｕ可使得

Ｓ·２＝－ｋＳ２，ｋ＞０ （１８）
这就意味着Ｓ２将指数收敛于０。

根据动态面滑模理论，过载控制量ｕ设计为

ｕ＝τ
ｘ３
τ
＋ｘ３ｄ－ｋＳ( )２ （１９）

将式（１６）、式（１７）代入式（１９），制导律可表
示为

ｕ＝τ １
τ
－( )ｋｘ３＋１Ｔｋ珋ｘ３－

１
Ｔｋ
＋( )ｋｘ３[ ]ｄ （２０）

式（２０）中，应保证１
τ
－ｋ≠０，即ｋ≠１τ

。

对制导系统稳定性进行分析，考虑到视线角

误差、视线角速率误差、虚拟控制以及滤波误差，

定义Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为

Ｖ＝１２Ｓ
２
１＋
１
２Ｓ

２
２＋
１
２ｙ

２ （２１）

对Ｓ１求导得

Ｓ·１＝ ｑ－
ａＴ
Ｖ( )
Ｔ
＋ｐｒβｑ－

ａＴ
Ｖ( )
Ｔ

ｐ
ｒ( )－１

－２Ｒ
·
ｑ
Ｒ( －

ｓｉｎＭ
Ｒ ａＭ＋

ｓｉｎＴ
Ｒ ａＴ－

ａＴ
Ｖ)
Ｔ

（２２）

又因为

ａＭ＝ｘ３＝Ｓ２＋ｙ＋珋ｘ３ （２３）
将式（２３）代入式（２２），整理得

Ｓ·１＝β
ｐ
ｒ ｑ－

ａＴ
Ｖ( )
Ｔ

ｐ
ｒ( )－１ ｓｉｎＴ

Ｒ ａＴ[ －

　　
ａＴ
ＶＴ
－
ｓｉｎＭ
Ｒ （Ｓ２＋ｙ ]）

　＝βｐｒ ｑ－
ａＴ
Ｖ( )
Ｔ

ｐ
ｒ( )－１ ｆ

Ｒ－
ｓｉｎＭ
Ｒ （Ｓ２＋ｙ）[ －

　　
Ｍ·ｓｉｎＭ
Ｒ ｓｉｇｎ（Ｓ１ ]） （２４）

式（２４）中将目标加速度项、目标加加速度项看作
系统的外界扰动，不妨设为ｆ，即

ｆ＝ａＴｓｉｎＴ－Ｒ
ａＴ
ＶＴ

（２５）

为保证系统在制导指令的作用下稳定，有李

亚普诺夫函数

Ｖ· ＝Ｓ１Ｓ
·
１＋Ｓ２Ｓ

·
２＋ｙｙ

＝－βｐｒ
Ｓ１
Ｒ ｑ－

ａＴ
Ｖ( )
Ｔ

（ｐ／ｒ－１）

｛ＭｋｓｉｎＭ－

　ｓｉｇｎ（Ｓ１）·［ｆ－ｓｉｎＭ（Ｓ２＋ｙ）］｝－

　ｋＳ２２－
１
Ｔｙ

２－ｙ珋ｘ
·

３ （２６）

令 ｆ≤Ｎ（Ｎ为大于０的常数），存在正实数

Ｃ，使得珋ｘ
·

３＜Ｃ。则有

Ｖ·＝－βｐｒ
Ｓ１
Ｒ ｑ－

ａＴ
Ｖ( )
Ｔ

（ｐ／ｒ－１）

｛ＭｋｓｉｎＭ－

ｓｉｇｎ（Ｓ１）·［ｆ－ｓｉｎＭ（Ｓ２＋ｙ）］｝－

ｋＳ２２－
１
Ｔｋ
ｙ２－ｙ珋ｘ

·

３

≤－βｐｒ
Ｓ１
Ｒ ｘ２

（ｐ／ｒ－１） ｓｉｎＭ ·Ｍｋ＋

βｐｒ
Ｓ１
Ｒ ｘ２

（ｐ／ｒ－１）［ｆ－ ｓｉｎＭ ·（Ｓ２＋ｙ）］－

ｋＳ２２－
１
Ｔｋ
ｙ２－ｙ珋ｘ

·

３

≤βｐｒ
Ｓ１
Ｒ ｘ２

（ｐ／ｒ－１）（Ｎ－ ｓｉｎＭ ·Ｍｋ）＋

βｐｒ
１
Ｒ ｘ２

（ｐ／ｒ－１） ｓｉｎＭ （Ｓ
２
１＋
Ｓ２２＋ｙ

２

２ ）－

ｋＳ２２－
１
Ｔｋ
ｙ２－ｙ珋ｘ

·

３

≤βｐｒ
Ｓ１
Ｒ ｘ２

（ｐ／ｒ－１）（Ｎ－ ｓｉｎＭ ·Ｍｋ）＋

βｐｒ
１
Ｒ ｘ２

（ｐ／ｒ－１） ｓｉｎＭ （Ｓ
２
１＋
Ｓ２２＋ｙ

２

２ ）－

ｋＳ２２－
１
Ｔｋ
ｙ２＋ｙ

２Ｃ２
２ ＋１２

＝βｐｒ
１
Ｒ ｘ２

（ｐ／ｒ－１）［Ｓ１ （Ｎ－ ｓｉｎＭ ·Ｍｋ）＋

Ｓ２１ ｓｉｎＭ ］－ｋ－
１
２β
ｐ
ｒ
１
Ｒ ｘ２

（ｐ／ｒ－１） ｓｉｎ[ ]Ｍ Ｓ２２－
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１
Ｔｋ
－１２β

ｐ
ｒ
１
Ｒ ｘ２

（ｐ／ｒ－１） ｓｉｎＭ －
Ｃ２[ ]２ ｙ２＋１２

（２７）

使 Ｖ·≤０，有充分条件

Ｍｋ≥ Ｓ１ ＋
Ｎ
ｓｉｎＭ

ｋ≥１２β
ｐ
ｒ
１
Ｒ ｘ２

（ｐ／ｒ－１） ｓｉｎＭ

１
Ｔｋ
≥１２β

ｐ
ｒ
１
Ｒ ｘ２

（ｐ／ｒ－１） ｓｉｎＭ ＋
Ｃ２













２

（２８）

又有 ｓｉｎＭ ≤１，Ｓ１（ｔ）≤ Ｓ１（０），为保
证收敛，式（２８）可化为

Ｍｋ≥ Ｓ１（０） ＋
Ｎ
ｓｉｎＭ

ｋ≥１２β
ｐ
ｒ
１
Ｒ ｘ２

（ｐ／ｒ－１）

Ｔｋ≤
２

βｐｒ
１
Ｒ ｘ２

（ｐ／ｒ－１）＋Ｃ













 ２

（２９）

动态系统能保证在有限时间内收敛，且可以

通过设置参数Ｍｋ、β、ｐ、ｒ来改变系统的全局收敛
时间ｔ，而与系统参数无关。

为削弱抖动，可以对有限时间收敛导引律中

的非连续开关函数进行光滑处理，以获得连续的

制导形式，可将式（１４）中的符号函数 ｓｉｇｎ（Ｓ）表
示成连续函数［１２］

ｓｇｍｆ（Ｓ）＝
２ １
１＋ｅｘｐ－ａｓ

－( )１２ ，Ｓ≤ε
ｓｉｇｎ（Ｓ），Ｓ＞{

ε
（３０）

式中，ε为边界层，ａ为反比于ε的正常数。

３　弹道仿真分析

基于以上分析，取目标速度ＶＴｘ＝－２００ｍ／ｓ，

ＶＴｙ＝０ｍ／ｓ，以过载 ａＴ＝１ｇ单侧机动飞行的目标
进行仿真。导弹初速 Ｖ０＝１０５０ｍ／ｓ，初始弹目距
离为１５０００ｍ。

仿真中，取导弹可用过载符合饱和函数

ｕＭ＝
ａＭｍａｘｓｉｇｎ（ａＭ）， ｕＭ ＞ａＭｍａｘ
ａＭ， ｕＭ ＜ａ{

Ｍｍａｘ

（３１）

式中，ｕＭ为导弹指令加速度，ａＭｍａｘ为可用过载极
限值，仿真中取 ａＭｍａｘ＝２００ｍ／ｓ

２。制导律相关参

数取值如下：Ｍｋ＝２００，ｐ／ｒ＝７／５，β＝１０，ε＝０．１，
ａ＝６／ε＝６０，ｋ＝５，Ｔｋ＝００１ｓ。

为验证所设计导引律的有效性，分别对无动

态延迟与动态延迟时间 τ＝０３ｓ两种情况进行
仿真，无延迟情况即文献［１０］中导引律。以末端
交会角 ０°对目标进行拦截，末制导弹道如图 ２

所示。

图２　末制导弹道对比
Ｆｉｇ．２　Ｔｅｒｍｉｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒａｓｔ

不考虑弹体延迟情况的脱靶量为０００６ｍ，
交会角误差为０３８８°；弹体延迟τ＝０３ｓ情况的
脱靶量为０２１０ｍ，交会角误差为 －０３１６°；同时
验证对导弹动态延迟不做任何处理的拦截情况，

此时脱靶量为 ０４１５ｍ，交会角误差为 －４２５°。
通过仿真分析可见，所设计的考虑弹体延迟特性

的导引律在弹体延迟０３ｓ情况下仍具有较高的
制导精度与较小的交会角误差，并且能有效降低

弹体动态延迟带来的影响。

无延迟与延迟时间τ＝０３ｓ两种情况下，交
会角与指令加速度变化如图３、图４所示。仿真
结果表明，为弥补制导指令的滞后，所设计导引律

中指令加速度较文献［１０］中导引律在弹目拦截
后期进行更频繁的制导指令切换，使交会角误差

迅速减小。

图３　弹目交会角变化对比
Ｆｉｇ．３　Ｍｉｓｓｉｌｅｔａｒｇｅｔｉｎｔｅｒｃｅｐｔａｎｇｌｅｖａｒｙｃｏｎｔｒａｓｔ

滑模面Ｓ１收敛情况如图５所示。仿真表明，
在理想无延迟状态下，滑模面Ｓ１较有延迟情况更
快地收敛到滑模面，而动态延迟条件下滑模面经

·５２·
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图４　导引律指令加速度对比
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｍａｎｄａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｏｆｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓ

过振荡调整，也将快速收敛到０。

图５　滑模面Ｓ１收敛情况对比

Ｆｉｇ．５　ＳｌｉｄｉｎｇｓｕｒｆａｃｅＳ１ｃｏｎｖｅｒｇｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

由图４可见，导引律给出的指令加速度出现
大幅度的振荡，且基本一致处于饱和状态，这是导

弹为追求小误差在滑模面上频繁切换制导指令的

结果，此时导弹实际响应的加速度如图６所示，在
工程上是可以实现的。

为验证导引律在其他交会角度以及延迟时间

下的适应性，对期望交会角 －４０°～３０°拦截情况
进行仿真，延迟时间τ取０５ｓ。对比不同期望交
会角下导引律对机动目标的拦截与交会角变化情

况，如图７、图８所示，脱靶量与实际交会角误差
见表１。

仿真结果表明，文中设计导引律在不同期望

交会角要求下，对机动目标均能以较小的脱靶量

与交会角误差进行拦截。当期望交会角大于３０°
时，由于可用过载极限值的限制将造成脱靶，而期

图６　导弹实际加速度
Ｆｉｇ．６　Ａｃｔｕａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｏｆｍｉｓｓｉｌｅ

图７　不同期望交会角下末制导弹道对比
Ｆｉｇ．７　Ｔｅｒｍｉｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒａｓｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｅｘｐｅｃｔｅｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔａｎｇｌｅｓ

图８　交会角变化情况
Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｎｇｉｎｇｓｉｔｕａｔｉｏｎｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔａｎｇｌｅｓ望交会角小于－４０°时将会造成导弹触地。

·６２·



　第２期 王超伦，等：考虑弹体动态特性的非奇异有限时间制导律

表１　不同期望交会角仿真结果对比
Ｔａｂ．１　Ｅｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｘｐｅｃｔｅｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔａｎｇｌｅ

期望交会角

３０° ２０° １０° ０° －１０° －２０° －３０° －４０°

脱靶量／ｍ ０．３４７ ０．２２５ ０．５９０ ０．３７３ ０．３６３ ０．２４２ ０．４５９ ０．３５５

实际交会角／（°） ２９．４８ ２０．７８ １０．４２ －０．０４ －１０．７８ －２０．６５ －３１．４３ －３８．５８

交会角误差／（°） －０．５２ ０．７８ ０．４２ －０．０４ －０．７８ －０．６５ －１．４３ １．４２

４　结论

本文在非奇异有限时间控制理论基础上，应

用反步法中的动态面理论，将弹体动态特性近似

为一阶惯性系统，将目标加速度作为未知有界干

扰，推导了一种考虑弹体动态特性的交会角约束

非奇异有限时间制导律。通过对高速机动目标进

行拦截的仿真分析证明了该导引律能有效降低弹

体动态延迟带来的制导误差，并能保证在不同交

会角要求下均具有较高的制导精度。该方法无须

设计观测器对目标加速度进行观测，极大地降低

了制导环节负责性，为非奇异有限时间滑模导引

律在工程中的应用提供了方法参考。
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