
书书书

第３９卷 第１期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．３９Ｎｏ．１
２０１７年２月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ｆｅｂ．２０１７

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０１７０１００６ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

带三维落角约束的寻的导弹制导与姿控系统设计
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摘　要：针对带三维落角约束的寻的导弹制导与姿态控制系统设计问题，提出一种基于终端滑模控制和
扩张状态观测器的六自由度制导控制系统设计方法。建立包含模型不确定项的寻的导弹六自由度质心与绕

质心模型，设计内外双层环路六自由度制导控制系统框架；基于弹 －目三维相对运动模型和坐标系转移矩阵
建立以攻角和侧滑角为输入的三维全耦合导引方程，利用终端滑模控制方法和扩展状态观测器得到期望的

攻角和侧滑角并将其转化为对应的俯仰、偏航和滚转角指令；根据线性形式的寻的导弹绕质心动力学方程，

设计与俯仰、偏航和滚转角相关的滑模面向量，并利用终端滑模控制方法和扩张状态观测器得到寻的导弹的

副翼偏角、方向舵偏角和俯仰舵偏角指令。六自由度数值仿真结果验证了该方法的有效性和鲁棒性，并证明

了该制导控制系统设计方法能以较少的控制设计参数完成预设的制导控制任务。
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　　飞行器六自由度制导与姿控系统设计需要联
立制导子系统和姿控子系统，以攻角、侧滑角和倾

侧角为桥梁建立飞行器期望质心动态与控制舵偏

角之间的显式关系，进而通过联调和综合设计同

时实现飞行器的姿态控制任务和制导飞行任

务［１－４］。基于传统的双环路控制模式和制导控制

一体化设计模式，已有较多学者针对不同类型的

飞行器进行了六自由度制导控制系统的分析与

设计［５－９］。

目前大多数公开文献中制导控制一体化设计

依旧是基于传统设计思路的控制方法创新，即制

导控制一体化的设计模型仍是依托制导回路和姿

控回路的串联架构，欧拉角依旧是连接制导回路

和姿控回路的桥梁；同时制导控制一体化设计模

型建立的过程中是夹带着诸多假设和近似

的［１－９］。为了避免求解高阶非线性不确定性控制

问题且综合考虑制导与姿控内外环回路的具体特

征，有学者提出了内外环路控制结构的制导与姿

态控制双环路设计思路［１０－１４］。文献［１０］基于自
适应状态观测器和终端滑模控制方法提出一种二

 收稿日期：２０１５－１１－２５
基金项目：国家自然科学基金资助项目（６１１０４２００）
作者简介：王建华（１９８８—），男，河南许昌人，博士研究生，Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｊｉａｎｈｕａ１２２６＠１２６．ｃｏｍ；

汤国建（通信作者），男，教授，博士，博士生导师，Ｅｍａｉｌ：ｇｊｔａｎｇ＠２６３．ｎｅｔ



　第１期 王建华，等：带三维落角约束的寻的导弹制导与姿控系统设计

维平面内的飞行器制导与姿控设计方法。文

献［１１］通过建立飞行器相对运动模型中飞行器
加速度分量与其俯仰、偏航和滚转角速率的关系，

提出一种带三维落角约束的地对空拦截弹的制导

与姿控联合设计方法。通过建立飞行器加速度分

量与其三通道角速率间的解析模型，设计双环路

控制结构完成六自由度制导控制任务已有较多学

者应用于不同类型的飞行器［１０－１１，１４］。另外一种

降低姿控系统设计阶数的方法是建立飞行器三通

道角速率与舵偏角的广义线性模型，进而利用线

性或非线性控制方法进行姿态控制器的设计［１５］。

然而基于线性形式的绕质心模型并结合三维相对

运动模型进行带落角约束的六自由度制导与姿控

系统设计的文献是比较少见的；同时在目前的制

导与姿控系统同时设计的文献中，三维落角约束

多是通过分通道设计来实现的，且六自由度制导

与姿态控制系统设计的过程中对模型不确定性影

响的考虑也是不充分的［４，６－７，１０］。

１　寻的导弹和地面目标模型

１．１　寻的导弹六自由度运动模型

考虑动力学模型不确定项的影响，在弹道坐

标系建立无推力寻的导弹的质心动力学方程：

Ｖ
·
＝－Ｄ－ｇｓｉｎθ＋ΔＶ

Ｖθ
·
＝Ｌｃｏｓυ－Ｎｓｉｎυ－ｇｃｏｓθ＋ＶΔθ

Ｖｃｏｓθσ＝－Ｌｓｉｎυ－Ｎｃｏｓυ＋ＶｃｏｓθΔ
{

σ

（１）

式中：Ｖ为导弹速度大小；θ为航迹倾角；σ为航向
角；ｇ为重力加速度大小；υ为倾侧角；ΔＶ，Δθ，Δσ
为导弹质心动力学模型的模型不确定项；Ｄ为气
动阻力加速度；Ｌ为气动升力加速度；Ｎ为气动侧
向力加速度，其表达式分别为：［２］

Ｄ＝ＫＤ（ＣＤ０＋ＣＤα α ＋ＣＤβ β＋ＣＤαβ αβ）＋
ＫＤ（ＣＤδｘ δｘ ＋ＣＤδｙ δｙ ＋ＣＤδｚ δｚ） （２）

Ｌ＝ＫＬ（ＣＬαα＋ＣＬββ＋ＣＬδｚδｚ） （３）
Ｎ＝ＫＮ（ＣＮαα＋ＣＮββ＋ＣＮδｙδｙ） （４）

式中：ＫＤ＝ＫＬ＝ＫＮ＝ｑＳ／ｍ，ｑ＝ρＶ
２／２为动压；Ｓ为

气动参考面积；ｍ为导弹质量，且文中假设导弹质
量变化不大；α为攻角；β为侧滑角；δｘ为副翼偏
角；δｙ为方向舵偏角；δｚ为俯仰舵偏角。ＣＤ０为零
升力阻力系数；ＣＤα，ＣＤβ，ＣＤαβ，ＣＤδｘ，ＣＤδｙ，ＣＤδｚ为气
动阻力系数相对于 α，β，αβ，δｘ，δｙ，δｚ的偏导数；
ＣＬα，ＣＬβ，ＣＬδｚ为气动升力系数相对于 α，β，δｚ的偏
导数；ＣＮα，ＣＮβ，ＣＮδｙ为气动侧向力系数相对于 α，
β，δｙ的偏导数。地面惯性坐标系中寻的导弹的
质心运动学方程可表示为：

Ｘ
·
＝Ｖｃｏｓθｃｏｓσ

Ｙ
·
＝Ｖｓｉｎθ

Ｚ
·
＝－Ｖｃｏｓθｓｉｎ

{
σ

（５）

式中Ｘ，Ｙ，Ｚ为寻的导弹位置矢量在地面惯性坐
标系三轴的分量。

在导弹体坐标系内建立包含模型不确定项的

寻的导弹绕质心动力学方程：

ωｘ＝Ｍｘ／Ｊｘｘ＋（Ｊｙｙ－Ｊｚｚ）ωｚωｙ／Ｊｘｘ＋Δωｘ
ωｙ＝Ｍｙ／Ｊｙｙ＋（Ｊｚｚ－Ｊｘｘ）ωｘωｚ／Ｊｙｙ＋Δωｙ
ωｚ＝Ｍｚ／Ｊｚｚ＋（Ｊｘｘ－Ｊｙｙ）ωｙωｘ／Ｊｚｚ＋Δω

{
ｚ

（６）

式中：ωｘ，ωｙ，ωｚ分别为导弹的滚转角速率、偏航
角速率和俯仰角速率；Ｊｘｘ，Ｊｙｙ，Ｊｚｚ为寻的导弹的惯
量张量在弹体坐标系三轴的分量；Δωｘ，Δωｙ，Δωｚ
为有界未知的模型不确定项；气动滚转力矩、偏航

力矩和俯仰力矩Ｍｘ，Ｍｙ，Ｍｚ的计算公式为
［６］：

Ｍｘ＝Ｋｘ（ｍｘαα＋ｍｘββ＋ｍｘ．δｘδｘ） （７）
Ｍｙ＝Ｋｙ（ｍｙββ＋ｍｙ．δｙδｙ） （８）
Ｍｚ＝Ｋｚ（ｍｚαα＋ｍｚ．δｚδｚ） （９）

其中：Ｋｘ，Ｋｙ，Ｋｚ＝ｑＳＬ，Ｌ为寻的导弹的气动参考
长度；ｍｘα，ｍｘβ，ｍｘ．δｘ为气动滚转力矩系数相对于
α，β，δｘ的偏导数；ｍｙβ，ｍｙ．δｙ为气动偏航力矩系数
相对于 β，δｙ的偏导数；ｍｚα，ｍｚ．δｚ为气动俯仰力矩
系数相对于 α，δｚ的偏导数。在弹体坐标系内建
立寻的导弹的绕质心运动学方程，即：

φ＝ｓｉｎγωｙ＋ｃｏｓγωｚ

ψ
·
＝ｃｏｓγｓｅｃφωｙ－ｓｉｎγｓｅｃφωｚ
γ＝ωｘ－ｃｏｓγｔａｎφωｙ＋ｓｉｎγｔａｎφω

{
ｚ

（１０）

式中，φ，ψ，γ分别为寻的导弹相对于地面惯性坐
标系的俯仰角、偏航角和滚转角。本部分建立的

寻的导弹和地面目标的运动模型均是基于平面大

地假设的。

１．２　地面目标质心运动模型

在地面惯性坐标系内建立地面目标的质心三

自由度运动模型，即：

ＶＴｘ＝ａＴｘ，ＶＴｙ＝ａＴｙ，ＶＴｚ＝ａＴｚ
ＸＴ＝ＶＴｘ，ＹＴ＝ＶＴｙ，ＺＴ＝ＶＴ{

ｚ

（１１）

式中：αＴｘ，αＴｙ，αＴｚ为目标加速度分量；ＶＴｘ，ＶＴｙ，ＶＴｚ
为目标速度分量；ＸＴ，ＹＴ，ＺＴ为目标位置分量，上
述加速度、速度和位置分量均为地面目标相对于

地面惯性坐标系三轴的分量。由于目标的运动状

态只限于地面二维空间，因此目标的各项状态信

息在地面惯性坐标系ｏｙ轴的分量均为零，即ＹＴ＝
ＶＴｙ＝ａＴｙ＝０。文中假设地面目标的位置信息可通
过寻的导弹的探测装置获取。

·１３·
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２　制导控制系统设计

２．１　制导系统设计

为完成对弹 －目视线角速率的控制，首先建
立三维空间内寻的导弹与目标间的相对运动模

型［７］，即：

２Ｒ
·ε＋Ｒ̈ε＋Ｒη２ｃｏｓεｓｉｎε＝ａｙｓＴ －ａ

ｙｓ
Ｍ

－Ｒ̈ηｃｏｓε－２Ｒ
·ηｃｏｓε＋２Ｒεηｓｉｎε＝ａｚｓＴ－ａ

ｚｓ{
Ｍ

（１２）
式中，Ｒ为导弹与目标间的相对距离，ε为表征
弹－目视线相对于地面惯性系 ＸＯＺ平面夹角的
视线倾角，η为表征弹 －目视线相对于地面惯性
系ＸＯＹ平面夹角的视线偏角。ａｙｓＴ ＝ａ

ｚｓ
Ｔ ＝０为地

面目标的加速度在视线坐标系ｙ－ａｘｉｓ，ｚ－ａｘｉｓ轴
的分量，ａｙｓＭ，ａ

ｚｓ
Ｍ为寻的导弹加速度在视线坐标系

ｙ－ａｘｉｓ，ｚ－ａｘｉｓ轴的分量，视线坐标系和相对运
动状态的定义与文献［１］一致。

为实现视线角速率的控制，需要建立如

式（１２）所示寻的导弹加速度在视线坐标系的分
量与攻角和侧滑角的显式关系。已知弹道坐标系

到地面惯性系的转移矩阵为ＯＨ，地面惯性坐标系
到视线坐标系的转移矩阵为 ＳＯ，可具体参考文
献［１］，则导弹在弹道坐标系三轴的分量 ａｘｈＭ，ａ

ｙｈ
Ｍ，

ａｚｈＭ与ａ
ｙｓ
Ｍ，ａ

ｚｓ
Ｍ满足下式关系：

ａｙｓＭ
ａｚｓ[ ]
Ｍ

＝
Ｔ１１ Ｔ１２ Ｔ１３
Ｔ２１ Ｔ２２ Ｔ[ ]

２３

ａｘｈＭ
ａｙｈＭ
ａｚｈ









Ｍ

（１３）

式中，Ｔｉｊ（ｉ＝１，２，ｊ＝１，２，３）为弹道坐标系到视线
坐标系的转移矩阵ＳＨ＝ＳＯ·ＯＨ的第二行和第三
行的矩阵元素，具体形式为：

Ｔ１１＝－ｓｉｎεｃｏｓηｃｏｓθｃｏｓσ＋ｃｏｓεｓｉｎθ－

　　 ｓｉｎεｓｉｎηｃｏｓθｓｉｎσ
Ｔ１２＝ｓｉｎεｃｏｓηｓｉｎθｃｏｓσ＋ｃｏｓεｃｏｓθ＋

　　 ｓｉｎεｓｉｎηｓｉｎθｓｉｎσ
Ｔ１３＝－ｓｉｎεｃｏｓηｓｉｎσ＋ｓｉｎεｓｉｎηｃｏｓσ
Ｔ２１＝ｓｉｎηｃｏｓθｃｏｓσ－ｃｏｓηｃｏｓθｓｉｎσ
Ｔ２２＝－ｓｉｎηｓｉｎθｃｏｓσ＋ｃｏｓηｓｉｎθｓｉｎσ
Ｔ２３＝ｓｉｎηｓｉｎσ＋ｃｏｓηｃｏｓ



















σ

（１４）

加速度分量满足ａｘｈＭ ＝Ｖ
·
，ａｙｈＭ ＝Ｖθ

·
，ａｚｈＭ ＝Ｖｃｏｓθσ，联

立式（１）和式（１３）可得：
ａｙｓＭ
ａｚｓ[ ]
Ｍ

＝
ｆ１
ｆ[ ]
２

＋
Ｔ１２ Ｔ１３
Ｔ２２ Ｔ[ ]

２３

ｃｏｓυ －ｓｉｎυ
－ｓｉｎυ －ｃｏｓ[ ]υ Ｌ[ ]Ｎ

（１５）

变量ｆ１，ｆ２的表达式为：
ｆ１＝－Ｔ１１ｇｓｉｎθ＋Ｔ１１ΔＶ－Ｔ１２ｇｃｏｓθ＋

　　Ｔ１２ＶΔθ＋Ｔ１３ＶｃｏｓθΔσ－ＤＴ１１
（１６）

ｆ２＝－Ｔ２１ｇｓｉｎθ＋Ｔ２１ΔＶ－Ｔ２２ｇｃｏｓθ＋

　　Ｔ２２ＶΔθ＋Ｔ２３ＶｃｏｓθΔσ－ＤＴ２１
（１７）

结合式（２）～（４）所示寻的导弹气动力加速度模
型，式（１５）可整理为：
ａｙｓＭ
ａｚｓ[ ]
Ｍ

＝
ｆ１
ｆ[ ]
２

＋Ａ
ＫＬＣＬδｚδｚ
ＫＮＣＮδｙδ[ ]

ｙ

＋Ａ
ＫＬＣＬα ＫＬＣＬβ
ＫＮＣＮα ＫＮＣＮ[ ]

β
[ ]αβ
（１８）

矩阵Ａ∈Ｒ２×２的具体形式为：

Ａ＝
Ｔ１２ Ｔ１３
Ｔ２２ Ｔ[ ]

２３

ｃｏｓυ －ｓｉｎυ
－ｓｉｎυ －ｃｏｓ[ ]υ （１９）

则式（１２）所示的弹 －目三维相对运动模型可整
理为：

ε̈
¨[ ]η ＝

ｆε
ｆ[ ]
η

＋ＢＡ
ＫＬＣＬα ＫＬＣＬβ
ＫＮＣＮα ＫＮＣＮ[ ]

β

α[ ]β （２０）

变量ｆε，ｆη的形式为：

ｆε
ｆ[ ]
η

＝
－２Ｒ
·ε／Ｒ－η２ｃｏｓεｓｉｎε＋ａｙｓＴ／Ｒ

－２Ｒ
·η／Ｒ＋２εηｓｉｎε／ｃｏｓε－ａｚｓＴ／Ｒ／ｃｏｓ







ε
＋

Ｂ
ｆ１
ｆ[ ]
２

＋Ａ
ＫＬＣＬδｚδｚ
ＫＮＣＮδｙδ[ ]( )

ｙ

（２１）

矩阵Ｂ∈Ｒ２×２表达式为：

Ｂ＝
－１／Ｒ ０
０ １／Ｒ／ｃｏｓ[ ]ε （２２）

将攻角和侧滑角视为式（２０）所示三维相对
运动模型的输入控制量，并通过式（２３）将寻的导
弹的三维落角约束问题转换为视线倾角和视线偏

角的并联跟踪问题［２，１６］，进而通过对视线角及其

角速率的控制即可得到质心回路的攻角和侧滑角

指令。

θ（ｔｆ）＝φ（ｔｆ）－α（ｔｆ）＝φｆ－αｆ
Ｒε＝Ｖｙｓｉｎ［ε（ｔｆ）－θ（ｔｆ）］→０，｜ε（ｔｆ）－θ（ｔｆ）｜＜π／２

σ（ｔｆ）＝ψ（ｔｆ）－β（ｔｆ）＝ψｆ－βｆ
Ｒｃｏｓεη＝Ｖｚｓｉｎ［η（ｔｆ）－σ（ｔｆ）］→０，｜η（ｔｆ）－σ（ｔｆ）｜＜π／










２

（２３）
式中：ｔｆ为终端时间；φｆ，ψｆ为期望的俯仰落角和
偏航落角，已知仿真终端时刻攻角和侧滑角一般

为小量，则根据式（２３）可知 εｆ＝φｆ，ηｆ＝ψｆ；εｆ，ηｆ
为终端时刻的期望视线倾角和视线偏角。设置

ｅε，ｅη分别为视线倾角和视线偏角的跟踪误差，则
带三维落角约束的外环制导任务可表示为：

·２３·
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ｅε→０，ｅε→０，ｅε＝ε－εｆ
ｅη→０，ｅη→０，ｅη＝η－η{

ｆ

（２４）

式中，ｅε→０和ｅη→０是通过控制视线角速率来实
现精确制导任务，三维落角约束的实现则由ｅε→０
和ｅη→０来保证。鉴于此，设计如下滑模面向量：

Ｓ０＝
Ｓ０１
Ｓ[ ]
０２

＝
Ｋεｅε＋ｅε
Ｋηｅη＋ｅ[ ]

η

（２５）

式中：Ｓ０∈Ｒ
２×１为滑模面向量；Ｋε，Ｋη为设计参

数，联立式（２０），该滑模面向量的一阶导数为：

Ｓ
·

０＝
Ｋεｅε
Ｋηｅ[ ]

η

＋
ｆε
ｆ[ ]
η

＋ＢＡ
ＫＬＣＬα ＫＬＣＬβ
ＫＮＣＮα ＫＮＣＮ[ ]

β

α[ ]β
（２６）

意识到变量ｆε，ｆη中包含模型不确定项，若无
法获取不确定项的量值，则很难设计攻角和侧滑

角控制量，为此采用扩张状态观测器实现对变量

ｆε，ｆη的观测和估计
［１７－１９］：

Ｚ
·

１１＝Ｚ１２－β１１Ｅ１＋Ａ
ＫＬＣＬα ＫＬＣＬβ
ＫＮＣＮα ＫＮＣＮ[ ]

β

α[ ]β
Ｚ
·

１２＝－β１２Ｅ
{

１

（２７）
式中：β１１，β１２为待设计参数；Ｚ１１，Ｚ１２∈Ｒ

２×１为扩张

状态观测器的状态向量；误差向量 Ｅ１∈Ｒ
２×１的计

算式为：

Ｅ１＝
Ｚ１１．１－ε
Ｚ１１．２－[ ]η （２８）

式中：Ｚ１１．１，Ｚ１１．２为状态向量 Ｚ１１的元素；状态向量
Ｚ１２的两个元素Ｚ１２．１，Ｚ１２．２即为包含不确定项的变
量ｆε，ｆη的状态估计值。根据终端滑模控制方法，
设计如下攻角和侧滑角指令：

αｃ
β[ ]
ｃ

＝Ｃ－１ －Ｋ０Ｓ０－κ１
Ｓ０１ ν１ｓｇｎ（Ｓ０１）

Ｓ０２ ν１ｓｇｎ（Ｓ０２[ ]）



－

Ｋεｅε
Ｋηｅ[ ]

η

－
Ｚ１２．１
Ｚ１２．[ ] )

２

（２９）

式中，Ｋ０∈Ｒ
２×２为待设计反馈参数，０＜κ１，０＜

ν１＜１为待设计控制参数，矩阵Ｃ∈Ｒ
２×２为：

Ｃ＝ＢＡ
ＫＬＣＬα ＫＬＣＬβ
ＫＮＣＮα ＫＮＣＮ[ ]

β

（３０）

同时，根据寻的导弹侧滑转弯控制策略可知

倾侧角指令为υｃ＝０
［１６，２］，至此，制导系统外环回

路设计完成。需要说明的是，式（２９）所示制导控
制律的实现需要一个前提假设，即矩阵 Ｃ∈Ｒ２×２

有界且是可逆的；由于该矩阵的形式复杂，很难从

理论上给予证明，为此这里给出一个合理的假设：

矩阵Ｃ有界且可逆，且该假设会通过六自由度仿
真结果进行证明。

２．２　姿控系统设计

建立线性形式的绕质心控制模型，基于２１
节的外环制导指令，完成姿控系统的设计。首先

对俯仰角、偏航角和滚转角进行二次求导可得：

γ̈＝ωｘ－ωｙｃｏｓγｔａｎφ＋ωｚｓｉｎγｔａｎφ＋

　 ｔａｎφωｙｓｉｎγγ＋ｔａｎφωｚｃｏｓγγ－

　 φｓｅｃφｓｅｃφωｙｃｏｓγ＋φｓｅｃφｓｅｃφωｚｓｉｎγ

ψ̈＝ωｙｃｏｓγｓｅｃφ－ωｚｓｉｎγｓｅｃφ－ωｙｓｅｃφｓｉｎγγ－

　 ωｚｓｅｃφｃｏｓγγ＋ωｙｃｏｓγｔａｎφｓｅｃφφ－

　 ωｚｓｉｎγｔａｎφｓｅｃφφ

φ̈＝ωｙｓｉｎγ＋ωｚｃｏｓγ＋ωｙｃｏｓγγ－ωｚｓｉｎγ

















γ
（３１）

将式（３１）整理为式（３２）线性形式：
φ̈

ψ̈
γ









̈

＝

ｆ３
ｆ４
ｆ









５

＋
０ ｓｉｎγ ｃｏｓγ
０ ｃｏｓγｓｅｃφ －ｓｉｎγｓｅｃφ
１ －ｔａｎφｃｏｓγ ｔａｎφｓｉｎ









γ

ωｘ
ωｙ
ω









ｚ

（３２）
式（３２）中变量ｆ３，ｆ４，ｆ５的表达式为：

ｆ３＝ωｙｃｏｓγγ－ωｚｓｉｎγγ （３３）
ｆ４＝ωｙｃｏｓγｔａｎφｓｅｃφφ－ωｚｓｉｎγｔａｎφｓｅｃφφ－　　
ωｙｓｉｎγｓｅｃφγ－ωｚｃｏｓγｓｅｃφγ （３４）

ｆ５＝ωｙｓｉｎγｔａｎφγ＋ωｚｃｏｓγｔａｎφγ－　　　　　　
ωｙｃｏｓγｓｅｃφｓｅｃφφ＋ωｚｓｉｎγｓｅｃφｓｅｃφφ （３５）

联立式（６）所示绕质心动力学方程，式（３２）可整
理为：

φ̈

ψ̈
γ









̈

＝

ｆφ
ｆψ
ｆ









γ

＋
０ ｓｉｎγ ｃｏｓγ
０ ｃｏｓγｓｅｃφ －ｓｉｎγｓｅｃφ
１ －ｔａｎφｃｏｓγ ｔａｎφｓｉｎ









γ

Ｍｘ／Ｊｘｘ
Ｍｙ／Ｊｙｙ
Ｍｚ／Ｊ









ｚｚ

（３６）
变量ｆφ，ｆψ，ｆγ的具体形式为：
ｆφ
ｆψ
ｆ









γ

＝

ｆ３
ｆ４
ｆ









５

＋
０ ｓｉｎγ ｃｏｓγ
０ ｃｏｓγｓｅｃφ －ｓｉｎγｓｅｃφ
１ －ｔａｎφｃｏｓγ ｔａｎφｓｉｎ









γ

（Ｊｙｙ－Ｊｚｚ）ωｚωｙ／Ｊｘｘ＋Δωｘ
（Ｊｚｚ－Ｊｘｘ）ωｘωｚ／Ｊｙｙ＋Δωｙ
（Ｊｘｘ－Ｊｙｙ）ωｙωｘ／Ｊｚｚ＋Δω









ｚ

（３７）

将式（３６）中气动力矩项用式（７）～（９）所示气动
力矩计算公式替代，整理可得：

φ̈

ψ̈
γ









¨
＝
Δφ
Δψ









Δγ
＋Ｄ

Ｋｘｍｘ．δｘ ０ ０

０ Ｋｙｍｙ．δｙ ０

０ ０ Ｋｚｍｚ．δ









ｚ

δｘ
δｙ
δ









ｚ

（３８）

·３３·
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式中变量Δφ，Δψ，Δγ的表达式为：

Δφ
Δψ









Δγ
＝

ｆφ
ｆψ
ｆ









γ

＋Ｄ

Ｋｘｍｘαα＋Ｋｘｍｘββ
Ｋｙｍｙββ
Ｋｚｍｚα









α
（３９）

矩阵Ｄ∈Ｒ３×３的具体形式为：

Ｄ＝
０ ｓｉｎγ ｃｏｓγ
０ ｃｏｓγｓｅｃφ －ｓｉｎγｓｅｃφ
１ －ｔａｎφｃｏｓγ ｔａｎφｓｉｎ









γ

Ｊｘｘ ０ ０

０ Ｊｙｙ ０

０ ０ Ｊ









ｚｚ

－１

（４０）
通过式（２９）所得的攻角和侧滑角指令，结合

零值倾侧角指令，联立航迹角和航向角，采用文

献［１６］和文献［２０］提供的方法解算对应的俯仰
角、偏航角和滚转角指令并设计如下滑模面向量：

Ｓ１＝

Ｓ１１
Ｓ１２
Ｓ









１３

＝

Ｋφｅφ＋ｅφ
Ｋψｅψ＋ｅψ
Ｋγｅγ＋ｅ









γ

（４１）

式中：Ｓ１∈Ｒ
３×１为滑模面向量；Ｋφ，Ｋψ，Ｋγ为待设

计控制参数；俯仰角、偏航角和滚转角的跟踪误差

ｅφ，ｅψ，ｅγ定义为：
ｅφ＝φ－φｃ
ｅψ＝ψ－ψｃ
ｅγ＝γ－γ

{
ｃ

（４２）

式中：φ，ψ，γ为真实的俯仰、偏航和滚转角；φｃ，
ψｃ，γｃ为俯仰、偏航和滚转角指令。联立式（３８），
滑模面向量Ｓ１的一阶导数可整理为：

Ｓ
·

１１

Ｓ
·

１２

Ｓ
·













１３

＝

Ｋφ（φ－φｃ）＋（̈φ－φ̈ｃ）

Ｋψ（ψ
·
－ψ
·

ｃ）＋（ψ̈－ψ̈ｃ）

Ｋγ（γ－γｃ）＋（γ̈－γ̈ｃ











）

＝

Ｋφ（φ－φｃ）－φ̈ｃ

Ｋψ（ψ
·
－ψ
·

ｃ）－ψ̈ｃ
Ｋγ（γ－γｃ）－γ̈











ｃ

＋
Δφ
Δψ
Δ









γ
＋

Ｄ

Ｋｘｍｘ．δｘ ０ ０

０ Ｋｙｍｙ．δｙ ０

０ ０ Ｋｚｍｚ．δ









ｚ

δｘ
δｙ
δ









ｚ

（４３）

式中变量Δφ，Δψ，Δγ包含不确定项，为准确估计
这三个变量的值，设计如下扩张状态观测器：

Ｚ
·

２１＝Ｚ２２－β２１Ｅ２＋Ｅδ

Ｚ
·

２２＝－β２２Ｅ
{

２

（４４）

式中Ｚ２１，Ｚ２２∈Ｒ
３×１为扩张状态观测器的状态向

量，误差向量Ｅ２∈Ｒ
３×１为：

Ｅ２＝

Ｚ２１．１－φ

Ｚ２１．２－ψ
·

Ｚ２１．３－











γ

（４５）

矩阵Ｅ∈Ｒ３×３具体形式为：

Ｅ＝Ｄ

Ｋｘｍｘ．δｘ ０ ０

０ Ｋｙｍｙ．δｙ ０

０ ０ Ｋｚｍｚ．δ









ｚ

（４６）

式（４４）中向量 δ∈Ｒ３×１，δ＝［δｘ，δｙ，δｚ］
Ｔ为舵偏

角控制向量，向量Ｚ２２的元素Ｚ２２．１，Ｚ２２．２，Ｚ２２．３为变
量Δφ，Δψ，Δγ的估计值，而后设计如下形式的舵
偏角输入：

δｘ
δｙ
δ









ｚ

＝Ｅ－１ －Ｋ１

Ｓ１１
Ｓ１２
Ｓ









１３

－κ２

Ｓ１１ ν２ｓｇｎ（Ｓ１１）

Ｓ１２ ν２ｓｇｎ（Ｓ１２）

Ｓ１３ ν２ｓｇｎ（Ｓ１３









）






－

Ｋφ（φ－φｃ）－φ̈ｃ

Ｋψ（ψ
·
－ψ
·

ｃ）－ψ̈ｃ
Ｋγ（γ－γｃ）－γ̈











ｃ

－

Ｚ２２．１
Ｚ２２．２
Ｚ２２．















３

（４７）

式中Ｋ１∈Ｒ
３×３为待设计参数矩阵，０＜κ２，０＜ν２＜１

为待设计参数。需要说明的是，在式（４７）所示舵
偏角解算过程中，矩阵 Ｅ假设是可逆的，且此假
设会通过六自由度仿真结果进行验证。

３　仿真验证

首先给出寻的导弹的相关参数，其气动力和

气动力矩系数为［２］：ＣＤ０＝０．３２，ＣＤα＝０．２１，ＣＤβ＝
０．１９，ＣＤαβ ＝２５．３８，ＣＤδｘ＝０．０５，ＣＤδｙ＝０．０７，
ＣＤδｚ＝０．０６

ＣＬα＝５７．１６

ＣＬβ＝－０．０８

ＣＬδｚ＝５．
{

７４

（４８）

ＣＮα＝０．０９

ＣＮβ＝－５６．３１

ＣＮδｙ＝－５．
{

６２

（４９）

ｍｘα＝０．４６

ｍｘβ＝－０．３７

ｍｘ．δｘ＝２．
{

１２

（５０）

ｍｙβ＝－２７．３１

ｍｙ．δｙ＝－２６．{ ５７
（５１）

ｍｚα＝－２８．６１

ｍｚ．δｚ＝－２７．{ ９２
（５２）

此外，寻的导弹的标称质量为 ｍ＝１２００ｋｇ，
气动参考面积为 Ｓ＝０４２ｍ２，气动参考长度为
Ｌ＝０６８ｍ，转动惯量为 Ｊｘｘ＝１００ｋｇ／ｍ

２，Ｊｙｙ＝

·４３·
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５７００ｋｇ／ｍ２，Ｊｚｚ＝５６００ｋｇ／ｍ
２。寻的导弹质心动力

学模型中的不确定项设置如下：

ΔＶ＝３·ｓｉｎ（ｔ／１０）ｍ／ｓ２

Δθ＝０．５·ｓｉｎ（ｔ／２０）（°）／ｓ
Δσ＝０．５·ｓｉｎ（ｔ／２０）（°）

{ ／ｓ
（５３）

寻的导弹绕质心动力学中的不确定项设置

如下：

Δωｘ＝０．５·ｓｉｎ（ｔ／１５）（°）／ｓ
２

Δωｙ＝１．０·ｓｉｎ（ｔ／１０）（°）／ｓ
２

Δωｚ＝１．０·ｓｉｎ（ｔ／１０）（°）／ｓ
{ ２

（５４）

３．１　有效性验证

地面固定目标位置在地面惯性坐标系三轴的

分量为ＸＴ＝３０００ｍ，ＹＴ＝０ｍ，ＺＴ＝０ｍ，其速度和
加速度均为零。寻的导弹绕质心回路状态变量的

初值设置如下：φ０＝－１０°，ψ０＝５°，γ０＝０°，ωｘ０＝
ωｙ０＝ωｚ０＝０°／ｓ。

寻的导弹质心回路状态变量的初值设置为：

Ｖ０＝３００ｍ／ｓ，θ０＝－５°，σ０＝０°，Ｘ０＝０ｍ，Ｙ０＝
３０００ｍ，Ｚ０＝０ｍ。

寻的导弹的三维落角约束设置为：φｆ＝
－８０°，ψｆ＝０°。
六自由度制导控制系统的各项控制参数设置

为：Ｋε＝０．５，Ｋη＝０．３，Ｋφ＝２，Ｋψ＝１．５，Ｋγ＝１．５；
β１１＝２００，β１２＝１００００，β２１＝１００，β２２＝２００００；
Ｋ０＝ｄｉａｇ（［０．８，０．８］），κ１＝０．８，ν１＝０．５，Ｋ１＝
ｄｉａｇ（［８，８，８］），κ２＝１．５，ν２＝０．６。

地面固定目标场景的仿真结果如图１～６所
示。副翼偏角、方向舵偏角和俯仰舵偏角的变化

曲线如图１所示，由结果可知舵偏角控制量均光
滑有界，即寻的导弹可在其控制能力范围内完成

预设的制导控制任务。攻角、侧滑角和倾侧角变

化曲线如图２所示，制导系统角度指令变化平缓
便于姿控系统跟踪；由于俯仰通道内的落角约束

是主要控制任务，所以攻角变化幅度相较于侧滑

角是较大的。

俯仰角、偏航角和滚转角变化曲线如图３所
示，期望的终端俯仰角是 －８０°，仿真终止时刻的
俯仰角为－７９６５°；期望的终端偏航角是０°，仿真
终止时刻的偏航角为００１２４３°；三维落角约束任
务可以以较高的精度实现。速度、航迹角和航向

角变化曲线如图 ４所示，根据仿真结果可知航
迹角和航向角的变化规律与俯仰角和偏航角的

变化规律基本一致，该结果与攻角和侧滑角的

变化规律也是吻合的。弹 －目相对距离和视线
角一阶导数的变化曲线如图 ５所示，根据结果

图１　舵偏角变化曲线
Ｆｉｇ．１　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｆｉｎｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓ

图２　攻角、侧滑角和倾侧角变化曲线
Ｆｉｇ．２　Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ，ｓｉｄｅｓｌｉｐ

ａｎｇｌｅ，ａｎｄｂａｎｋａｎｇｌｅ

图３　俯仰角、偏航角和滚转角变化曲线
Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｐｉｔｃｈ，ｙａｗ，ａｎｄｒｏｌｌａｎｇｌｅｓ

可知该方法对视线角速率的控制精度是比较高

的，以飞行触地为终止条件得到的终端弹 －目相
对距离为０１８３４ｍ。

寻的导弹的空间三维轨迹和地面航迹如图６
所示，地面固定目标用五角星标示。

·５３·
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图４　速度、航迹角和航向角变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙ，ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅａｎｄｈｅａｄｉｎｇａｎｇｌｅ

图５　相对距离和视线角速率变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｖａｒｉａｂｌｅｓｏｆｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅａｎｄ

ｔｈｅｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔｒａｔｅ

图６　寻的导弹轨迹变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｈｏｍｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅ

３．２　鲁棒性验证

需要说明的是，图１～６所示结果均是标称参
数条件下的数值仿真结果。图７给出蒙特卡洛仿
真得到的终端命中精度散布结果；在２００次模拟
打靶仿真过程中，每一时刻的大气密度、飞行器气

动力系数和气动力矩系数均加入３σ＝１５％的高
斯随机误差，其他仿真条件不变；由２００次模拟打
靶仿真结果可知，该制导与姿控系统设计方法的

终端命中精度均值为０３８３４ｍ，均方差为０７８５１ｍ，
该制导与姿控方法的命中精度是可以接受的。

图７　终端命中精度散布图
Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｐｅｒｓｉｏｎｓｏｆｔｈｅｔｅｒｍｉｎａｌｈｉｔｐｒｅｃｉｓｉｏｎ

针对表１所示８种质心变量初态偏差组合
（表中Ｖ０的单位为 ｍ／ｓ；θ０和 σ０的单位为（°）；
Ｘ０，Ｚ０和Ｙ０的单位为 ｍ），得到如图８～１２所示
的仿真结果。图８为副翼偏角、方向舵偏和升降
舵偏指令变化曲线；图９为攻角、侧滑角和倾侧角
变化曲线；图１０为飞行器俯仰角、偏航角和滚转
角变化曲线；图 １１为速度、速度倾角和航向角
变化曲线；图 １２为飞行器三维轨迹。根据图
８～１２仿真结果可知，该制导与姿控设计方法能
有效应对不同的初态偏差影响，并最终完成六

自由度制导控制任务，８种偏差组合中终端命中
精度最大为０９４３５ｍ，从而验证了该方法具有较
强的鲁棒性。

表１　质心状态变量初态偏差组合
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｏｆｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌｖａｒｉａｂｌｅｓ

初态状态偏差组合 标示线型

Ｖ０＝３５０，θ０＝－３，σ０＝３，Ｘ０＝Ｚ０＝０，Ｙ０＝３０００ 实线

Ｖ０＝３５０，θ０＝３，σ０＝－３，Ｘ０＝Ｚ０＝０，Ｙ０＝３０００ 虚线

Ｖ０＝３５０，θ０＝３，σ０＝３，Ｘ０＝Ｚ０＝０，Ｙ０＝３０００ 点线

Ｖ０＝３００，θ０＝σ０＝０，Ｘ０＝０，Ｚ０＝－５００，Ｙ０＝３５００ 点划线

Ｖ０＝３００，θ０＝σ０＝０，Ｘ０＝０，Ｚ０＝５００，Ｙ０＝３５００ △形实线

Ｖ０＝３００，θ０＝σ０＝０，Ｘ０＝０，Ｚ０＝－５００，Ｙ０＝２５００ □形虚线

Ｖ０＝３００，θ０＝σ０＝０，Ｘ０＝０，Ｚ０＝５００，Ｙ０＝２５００ ○形实线

Ｖ０＝２５０，θ０＝－３，σ０＝－３，Ｘ０＝Ｚ０＝０，Ｙ０＝３０００ ☆形虚线

·６３·
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（ａ）副翼舵偏角曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｉｌｅｒｏｎｆｉｎｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓ

（ｂ）方向舵偏角曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｒｕｄｄｅｒｆｉｎｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓ

（ｃ）俯仰舵偏角曲线
（ｃ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｐｉｔｃｈｆｉｎｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓ

图８　舵偏角变化曲线
Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｆｉｎｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓ

（ａ）攻角曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

（ｂ）侧滑角曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅ

（ｃ）倾侧角曲线
（ｃ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｂａｎｋａｎｇｌｅ

图９　攻角、侧滑角和倾侧角变化曲线
Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ，ｓｉｄｅｓｌｉｐ

ａｎｇｌｅ，ａｎｄｂａｎｋａｎｇｌｅ

·７３·
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（ａ）俯仰角曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

（ｂ）偏航角曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｙａｗａｎｇｌｅ

（ｃ）滚转角曲线
（ｃ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｒｏｌｌａｎｇｌｅ

图１０　俯仰角、偏航角和滚转角变化曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｐｉｔｃｈ，ｙａｗ，ａｎｄｒｏｌｌａｎｇｌｅｓ

　　需要说明的是，在实施本文提出的六自由度
制导与姿态控制系统设计方法时，矩阵 Ｃ和矩阵
Ｅ假设是可逆的；如前所述，由于两个矩阵形式复
杂，很难在理论上进行严谨的数学证明，故而提出

利用仿真结果进行反证的方法，即若两者有一个

（ａ）速度曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｖｅｌｏｃｉｔｙ

（ｂ）速度倾角曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅ

（ｃ）航向角曲线
（ｃ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｈｅａｄｉｎｇａｎｇｌｅ

图１１　速度、航迹角和航向角变化曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙ，ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈ

ａｎｇｌｅａｎｄｈｅａｄｉｎｇａｎｇｌｅ

是不可逆或是奇异的，则六自由度仿真便无法继

续推演，而通过该部分的仿真验证可知，对于地面

固定目标，本文提出的制导与姿控系统设计方法

均能按要求完成预设的制导控制任务，即在进行
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控制量解算和六自由度仿真时，矩阵 Ｃ和矩阵 Ｅ
均是有界且可逆的。

图１２　寻的导弹轨迹变化曲线
Ｆｉｇ．１２　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｈｏｍｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅ

４　结论

针对带三维落角约束的寻的导弹制导与姿控

系统设计问题，提出一种基于滑模控制和扩张状

态观测器的制导与姿控系统设计方法。与已有文

献相比，本文考虑了寻的导弹质心和绕质心回路

动力学模型的不确定项，并利用扩张状态观测器

实现对不确定项的估计和补偿；建立准确的弹 －
目三维相对运动模型并联立具有线性形式的绕质

心动力学模型设计双环路控制结构，并利用终端

滑模控制方法完成控制任务。总体来讲，该方法

能通过简捷和易于实现的控制环路以及较少的控

制系统设计参数完成带落角约束的寻的导弹六自

由度制导与姿控任务。
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