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非奇异快速终端滑模及动态面控制的轨迹跟踪制导律


陈　琦，王旭刚
（南京理工大学 能源与动力工程学院，江苏 南京　２１００９４）

摘　要：针对飞行器跟踪预设轨迹的问题，提出非奇异快速终端滑模和角度约束的轨迹跟踪制导律。通
过引入虚拟目标点，提出参考轨迹曲率半径的期望视线角约束条件，建立带有视线角约束并考虑自动驾驶仪

动态特性的轨迹跟踪数学模型。为了保证在有限时间内跟踪预设轨迹并避免出现奇异问题，采用快速非奇

异终端滑模和动态面控制方法进行制导律设计。推导出视线角误差和轨迹跟踪误差之间的数学关系，并利

用Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性准则证明轨迹跟踪误差最终有界任意小。与弹道成型轨迹跟踪制导律进行仿真对比，仿
真结果表明所提出的制导律具有良好的跟踪性能及鲁棒性。
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　　为了执行特定的任务，通常要求飞行器按照
预先设定的轨迹进行飞行。一般情况下，这些预

设轨迹是由直线和复杂的曲线构成，对轨迹跟踪

技术提出了较高的要求。此外，实际飞行中也会

存在初始偏差以及各种干扰。因此，为了保证飞

行器能够准确地跟踪预设轨迹，需要研究相应的

轨迹跟踪制导律。

针对轨迹（或弹道）跟踪问题，国内外学者进

行了大量的研究，并取得了一系列的成果。文

献［１－３］研究了一类基于位置误差的线性化弹
道跟踪方法。该方法主要是根据飞行器和方案弹

道之间的位置误差，采用线性控制理论设计弹道

跟踪算法。文献［４］提出了一种航迹点跟踪方

法。该方法通过在方案弹道上设置一系列的航迹

点，然后设计相应算法使得飞行器依次经过这些

航迹点，最终实现对方案弹道的跟踪。但是这种

方法做了较多的近似处理，随着方案弹道曲率的

增加，其跟踪误差也逐渐增大。Ｌｉａｎｇ等［５－６］研究

了基于航迹点的再入式飞行器制导问题，同时考

虑了禁飞区等约束条件，取得了很好的制导效果。

近年来，非线性控制理论被逐渐应用于设计弹道

跟踪制导律。Ｐａｒｋ等［７］提出了一种基于虚拟点

的圆轨迹跟踪方法，该方法在参考轨迹上设置虚

拟目标点，并且使得目标点与飞行器之间保持固

定的距离，通过追踪目标点形成制导指令。王旭

刚等［８－９］将该方法推广到了三维空间，提出了一
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种适用于旋转制导炮弹的方案弹道跟踪与控制方

法，该方法可保证跟踪误差在合理的范围内取得

较好的弹道跟踪效果；为了进一步提高圆轨迹跟

踪法的收敛时间和跟踪精度，文献［１０］研究了一
种适配于滑翔机的自适应非线性弹道跟踪制导

律，并取得了不错的弹道跟踪效果。针对复杂环

境下的轨迹跟踪问题，文献［１１］和［１２］提出了一
种基于矢量场的无人机轨迹跟踪方法，该方法在

参考轨迹周围构造矢量场，从而使得飞行器逐渐

跟踪参考轨迹，在常值风的干扰下，该方法依然可

保证飞行器渐进收敛于参考轨迹，鲁棒性较强，但

是矢量场的构造过程较为复杂而且算法的在线计

算量较大，实际应用起来具有一定的难度。

采用末制导律追踪虚拟点的方法是求解轨迹

跟踪问题的另一种思路。Ｍｅｄａｇｏｄａ等［１３］通过在

参考轨迹上设置虚拟目标点，将轨迹跟踪问题转

化为末制导问题，然后采用速度追踪法得到过载

指令。但是，当参考轨迹的曲率变化较大时，该方

法会导致较为明显的跟踪误差。针对这一问题，

文献［１４］提出了一种弹道成型轨迹跟踪方法。
该方法依然在参考轨迹上设置运动的虚拟目标

点，之后采用弹道成型末制导律［１５］来追踪虚拟目

标点。该方法不论对直线轨迹还是圆弧轨迹均具

有很好的跟踪性能，同时其收敛速度也明显优于

文献［１３］中的方法。然而，该方法是在线性化模
型的基础上推导而来的，具有一定的线性化误差，

较大的初始弹道跟踪误差会影响其跟踪性能。此

外，上述方法均忽略了自动驾驶仪动态特性的影

响，在实际的工程应用中，特别是对于机动能力有

限的飞行器，自动驾驶仪的动态特性会对轨迹跟

踪效果产生较大的影响。针对以上问题，有必要

研究一种新型的轨迹跟踪制导律。

滑模控制方法对不确定性因素（如参数摄动

和外界干扰等）具有很好的鲁棒性，因此该方法

被广泛应用于制导律的设计中［１６－１９］。为了提高

轨迹跟踪速度同时避免奇异性，本文采用非奇异

快速终端滑模控制方法，设计了一种新型的轨迹

跟踪制导律。通过在参考轨迹上设置虚拟目标

点，将轨迹跟踪问题转化为对虚拟目标点的末制

导问题。同时为了保证跟踪精度，提出了一种参

考轨迹曲率半径的末端视线角约束条件，采用二

阶动态环节来近似自动驾驶仪的动力学特性，并

在制导律的设计中引入动态面控制方法以避免虚

拟控制量在求导过程中产生微分爆炸的问题。所

设计的轨迹跟踪制导律不需要对轨迹跟踪问题进

行线性化近似，因此可以获得更高精度的轨迹跟

踪效果。

１　问题描述及数学模型

１．１　相对运动关系方程

通过在参考轨迹上设置虚拟目标点 Ｔ，飞行
器Ｍ在制导律的作用下逐渐追踪该虚拟目标点，
进而追踪预设轨迹［２０］。虚拟目标 Ｔ和飞行器 Ｍ
之间的相对运动几何关系如图１所示。图１中，Ｒ
表示相对距离，ｑ表示视线角，θｔ和 θｍ分别为虚
拟目标和飞行器的航迹角，ｖｔ和ｖｍ分别为虚拟目
标和飞行器的速度，ａｔ和 ａｍ分别为虚拟目标和
飞行器的法向加速度。飞行器的速度 ｖｍ假设为
常数，参考文献［１４］，则虚拟目标的运动速度为：

ｖｔ＝ｖｍ
Ｒ
Ｒ （１）

式中，Ｒ ＞０表示目标与飞行器之间的最小距
离，视为制导律中的可调参数。

图１　飞行器与虚拟目标相对运动关系
Ｆｉｇ．１　Ｅｎｇａｇｅｍｅｎｔｇｅｏｍｅｔｒｙｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅ

ｖｅｈｉｃｌｅａｎｄｔｈｅｖｉｒｔｕａｌｔａｒｇｅｔ

根据图１中的关系，并结合式（１），飞行器和
目标之间的相对运动学方程［２０］可写为：

Ｒ·＝ｖｔｃｏｓ（ｑ－θｔ）－ｖｍｃｏｓ（ｑ－θｍ） （２）

ｑ＝
－ｖｔｓｉｎ（ｑ－θｔ）＋ｖｍｓｉｎ（ｑ－θｍ）

Ｒ （３）

ｖｔ＝－
Ｒｖｍ
Ｒ２
Ｒ· （４）

θ·ｍ＝ａｍ／ｖｍ （５）

θ·ｔ＝ａｔ／ｖｔ （６）
对式（３）两边相对时间 ｔ求导，然后将

式（２）、式（４）～（６）代入其中，可得：

ｑ̈＝－２Ｒ
·

Ｒｑ＋
ｃｏｓ（ｑ－θｔ）

Ｒ ａｔ－
ｃｏｓ（ｑ－θｍ）

Ｒ ａｍ－

Ｒｖｍ
Ｒ３
Ｒ·ｓｉｎ（ｑ－θｔ） （７）

１．２　角度约束条件

通过引入虚拟目标点的概念，轨迹跟踪问题

便可转化为针对虚拟目标点的末制导问题。然

·２９·
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而，为了保证跟踪精度，需要在跟踪过程中对飞行

器和虚拟目标之间的视线角加以约束。由于

式（１）的存在，飞行器和虚拟目标并不会进行直
接碰撞，而是最终保持最小距离 Ｒ。因此，本文
的视线角约束与带攻击角度约束制导律中所考虑

的期望视线角［１７－１９］有所不同，本节针对轨迹跟踪

问题所需的角度约束条件进行推导。

实际中的参考轨迹往往可以通过直线和圆弧

或二者的组合进行近似（如一般曲线可通过不同

曲率的圆弧组合近似）［２０］。为了分析方便，分别

以直线参考轨迹和圆弧参考轨迹进行分析。图２
为飞行器与虚拟目标之间保持最小距离Ｒ时，直
线参考轨迹的跟踪示意图，图中ｄ表示跟踪误差，
δ表示视线与参考轨迹的夹角。

图２　直线轨迹跟踪
Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒａｉｇｈｔｐａｔｈｆｏｌｌｏｗｉｎｇ

根据图２中的角度关系有：
δ＝ｑ－θｔ （８）

基于小角度假设，有：

δ≈ ｄ
Ｒ

（９）

根据式（８）和式（９）可得跟踪误差为：
ｄ≈Ｒ（ｑ－θｔ） （１０）

因此，当Ｒ→Ｒ时，为了使跟踪误差为０，要
求ｑ＝θｔ。故而，对于直线轨迹跟踪情形，Ｒ→Ｒ

时的期望视线角可取为：

ｑｄ＝θｔ （１１）
图３为飞行器与虚拟目标之间保持最小距离

Ｒ时，圆弧参考轨迹的跟踪示意图，图中 α为虚
拟目标点的速度矢量和理想情况（零跟踪误差）

下视线之间的夹角。

假设当Ｒ→Ｒ时，有ｄ２Ｒｃ，因此有：

α≈ａｒｃｓｉｎＲ


２Ｒｃ
（１２）

式中，Ｒｃ为圆弧的曲率半径。

Ｒｃ＝
ｖ２ｔ
ａｔ

（１３）

根据图３中的几何关系，有：
δ＝ｑ－（θｔ－α） （１４）

基于小角度假设，有：

图３　圆弧轨迹跟踪
Ｆｉｇ．３　Ｃｉｒｃｕｌａｒｐａｔｈｆｏｌｌｏｗｉｎｇ

δ≈ ｄ
Ｒ

（１５）

根据式（１４）和式（１５）可得跟踪误差为：
ｄ≈Ｒ（ｑ－θｔ＋α） （１６）

将式（１２）代入式（１６）得到：

ｄ≈Ｒ ｑ－θｔ＋ａｒｃｓｉｎ
Ｒ
２Ｒ( )

ｃ
（１７）

因此，当Ｒ→Ｒ时，为了使跟踪误差为０，要

求ｑ＝θｔ－ａｒｃｓｉｎ
Ｒ
２Ｒｃ
。故而，对于圆弧轨迹跟踪情

形，Ｒ→Ｒ时的期望视线角可取为：

ｑｄ＝θｔ－ａｒｃｓｉｎ
Ｒ
２Ｒｃ

（１８）

对于直线参考轨迹，易知ａｔ＝０，Ｒｃ＝＋∞，此
时式（１８）变为 ｑｄ＝θｔ。可见，当跟踪直线参考轨
迹时，式（１８）将自动退变为式（１１）。综上，将
式（１３）代入式（１８），整理得到针对轨迹跟踪问题
的期望视线角约束条件：

ｑｄ＝θｔ－ａｒｃｓｉｎ
ａｔ
２ｖ２ｔ
Ｒ( ) （１９）

结合式（１０）和式（１７），可得相应的轨迹跟踪
误差为：

ｄ≈Ｒ（ｑ－ｑｄ） （２０）
可以看出，当期望视线角为式（１９）时，在直

线轨迹和圆弧轨迹两种情形下，跟踪误差均与视

线角误差成简单的比例关系，且其比例系数由Ｒ

决定。因此，如能控制视线角误差为零，则可保证

轨迹跟踪误差为零。此外可看出，减小参数Ｒ的
值，也有助于降低跟踪误差。

１．３　轨迹跟踪数学模型

由于自动驾驶仪的存在，实际过载会滞后于

制导指令，特别是当飞行器的控制能力较弱时，过

载的滞后效应更加明显［２０］。因此，为了进一步提

高轨迹跟踪效果，需要考虑自动驾驶仪的动态特

性。为此，采用如式（２１）所示的二阶动态环节来

·３９·
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近似自动驾驶仪的动力学特性。

ａ̈ｍ＋２ξωｎａｍ＋ω
２
ｎａｍ－ω

２
ｎｕ＝０ （２１）

式中，ａｍ为飞行器的法向加速度，ｕ为制导指令，
ωｎ为自动驾驶仪的固有频率，ξ为阻尼比。

定义状态变量

ｘ１＝ｑ－ｑｄ
ｘ２＝ｑ－ｑｄ
ｘ３＝ａｍ
ｘ４＝ａ










ｍ

（２２）

其中，ｑｄ的值如式（１９）所示，ｑｄ的值取为：

ｑｄ＝θ
·
ｔ＝
ａｔ
ｖｔ

（２３）

结合式（７）、式（２１）和式（２２），可得轨迹跟
踪动力学方程为：

ｘ１＝ｘ２

ｘ２＝－
２Ｒ·

Ｒｑ＋
ｃｏｓｔ
Ｒ ａｔ－

ｃｏｓｍ
Ｒ ｘ３－

　　
Ｒｖｍ
Ｒ３
Ｒ·ｓｉｎｔ－

ａｔ
ｖｔ

ｘ３＝ｘ４
ｘ４＝－２ξωｎｘ４－ω

２
ｎｘ３＋ω

２
ｎ

















ｕ

（２４）

其中，ｍ＝ｑ－θｍ，ｔ＝ｑ－θｔ，从式（２２）可看出，
ｘ１和ｘ２分别表征了视线角以及视线角速度的跟
踪误差。因此，轨迹跟踪制导律的设计任务变成

通过设计控制量ｕ，使得ｘ１→０，ｘ２→０。

２　轨迹跟踪制导律设计

针对式（２４）所描述的轨迹跟踪动力学系统，
采用非奇异快速终端滑模控制方法，并结合动态

面控制方法，对轨迹跟踪制导律进行设计。

步骤１：设计ｘ３的虚拟控制ｘ３ｃ。
为了保证跟踪误差的收敛速度并且避免奇异

问题，选取第１个动态面为：

ｓ１＝ｘ１＋
１
β１
ｘｇ／ｈ１ ＋

１
β２
ｘｐ／ｒ２ （２５）

式中：β１，β２，ｇ，ｈ，ｐ，ｑ均为正数；ｇ，ｈ，ｐ，ｑ为奇数
并满足１＜ｐ／ｑ＜２，ｐ／ｑ＜ｇ／ｈ。

对式（２５）进行微分并结合式（２４）得到：

ｓ１＝ｘ２＋
ｇ
β１ｈ
ｘｇ／ｈ－１１ ｘ２＋

ｐ
β２ｒ
ｘｐ／ｒ－１２ －２Ｒ

·

Ｒｑ( ＋

ｃｏｓｔ
Ｒ ａｔ－

ｃｏｓｍ
Ｒ ｘ３－

Ｒｖｍ
Ｒ３
Ｒ·ｓｉｎｔ－

ａｔ
ｖ)
ｔ

（２６）

选择一个虚拟控制量ｘ３ｃ，使得ｓ１→０。

ｘ３ｃ＝
Ｒ
ｃｏｓｍ

β２ｒ
ｐｘ

２－ｐ／ｒ
２ １＋ｇ

β１ｈ
ｘｇ／ｈ－１( )１ －２Ｒ

·

Ｒｑ＋
ｃｏｓｔ
Ｒ ａ[ ｔ－

Ｒｖｍ
Ｒ３
Ｒ·ｓｉｎｔ－

ａｔ
ｖｔ
＋
Ｍ１ｓ１＋Ｍ２ ｓ１ γｓｉｇｎ（ｓ１）]Ｒ

（２７）
其中，Ｍ１＞０，Ｍ２＞０，０＜γ＜１。

采用时间常数为τ１的一阶低通滤波器对 ｘ３ｃ
进行滤波，得到滤波虚拟控制量ｘ３ｄ。

τ１ｘ３ｄ＋ｘ３ｄ＝ｘ３ｃ
ｘ３ｄ（０）＝ｘ３ｃ（０{ ）

（２８）

步骤２：设计ｘ４的虚拟控制律ｘ４ｃ。
定义第２个动态面为：

ｓ２＝ｘ３－ｘ３ｄ （２９）
对ｓ２进行微分得到：

ｓ２＝ｘ４－ｘ３ｄ （３０）
选择一个虚拟控制量ｘ４ｃ，使得ｓ２→０。

ｘ４ｃ＝－ｋ１ｓ２＋ｘ３ｄ （３１）
式中，ｋ１＞０。采用时间常数为τ２的一阶低通滤波
器对ｘ４ｃ进行滤波，得到滤波虚拟控制量ｘ４ｄ。

τ２ｘ４ｄ＋ｘ４ｄ＝ｘ４ｃ
ｘ４ｄ（０）＝ｘ４ｃ（０{ ）

（３２）

步骤３：设计实际控制律ｕ。
定义第３个动态面为：

ｓ３＝ｘ４－ｘ４ｄ （３３）
对ｓ３进行微分得到：

ｓ３＝－２ξωｎｘ４－ω
２
ｎｘ３＋ω

２
ｎｕ－ｘ４ｄ （３４）

设计实际控制量ｕ，使得ｓ３→０。

ｕ＝１
ω２ｎ
（２ξωｎｘ４＋ω

２
ｎｘ３＋ｘ４ｄ－ｋ２ｓ３） （３５）

式中，ｋ２＞０。式（３５）为最终的制导指令。

３　跟踪误差收敛性分析

定理　针对式（２４），如果期望视线角设计为
式（１９），制导指令设计为式（３５），当选定的参数
满足

Ｍ１＞１

Ｍ２＞０

ｋ１＞１＋
λ
２Ｒ

ｋ２＞
１
２

１
τ１
＞Ｃ２１

１
τ２
＞Ｃ

















 ２

２

（３６）

则可以使非奇异快速终端滑模面 ｓ１一致最终有
界，视线角误差 ｘ１和视线角速度误差 ｘ２一致最
终有界。当参数Ｍ１，Ｍ２，ｋ１和ｋ２足够大，且τ１和

·４９·
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τ２足够小时，可使轨迹跟踪误差任意小。
证明：定义新的误差变量：

ｙ１＝ｘ３ｄ－ｘ３ｃ （３７）
ｙ２＝ｘ４ｄ－ｘ４ｃ （３８）

将式（３７）和式（３８）分别代入式（２９）和
式（３３），得到：

ｘ３＝ｘ３ｃ＋ｓ２＋ｙ１ （３９）
ｘ４＝ｘ４ｃ＋ｓ３＋ｙ２ （４０）

将式（３９）代入式（２６），并令 λ＝ ｐβ２ｒ
·

ｘｐ／ｒ－１２ ，有：

ｓ１＝λ －
Ｍ１ｓ１＋Ｍ２ ｓ１ γｓｉｇｎ（ｓ１）

Ｒ －
ｃｏｓｍ
Ｒ （ｓ２＋ｙ[ ]）

（４１）
由于ｐ和ｒ均为奇数，因此λ≥０。将式（４０）

代入到式（３０），有：
ｓ２＝ｘ４ｃ＋ｓ３＋ｙ２－ｘ３ｄ＝－ｋ１ｓ２＋ｓ３＋ｙ２ （４２）
将式（３５）代入式（３４），有：

ｓ３＝－ｋ２ｓ３ （４３）
分别对ｙ１和ｙ２求导，有：

ｙ１＝－
１
τ１
ｙ１－ｘ３ｃ （４４）

ｙ２＝－
１
τ２
ｙ２－ｘ４ｃ （４５）

定义以下Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ＝１２ｓ
２
１＋
１
２ｓ

２
２＋
１
２ｓ

２
３＋
１
２ｙ

２
１＋
１
２ｙ

２
２ （４６）

对式（４６）求导，可得：

Ｖ·＝ｓ１ｓ１＋ｓ２ｓ２＋ｓ３ｓ３＋ｙ１ｙ１＋ｙ２ｙ２ （４７）
式中：

ｓ１ｓ１ ＝ｓ１λ －
Ｍ１ｓ１＋Ｍ２ ｓ１

γｓｉｇｎ（ｓ１）
Ｒ －

ｃｏｓｍ
Ｒ （ｓ２＋ｙ１[ ]）

≤λ －
Ｍ２ ｓ１

γ

( )Ｒ
ｓ１ －

λ
ＲＭ１ｓ

２
１＋
λ
Ｒ ｓ１ ｓ２＋ｙ１

（４８）
考虑到 λ≥０，因此选择合适的 Ｍ２＞０，有

式（４９）成立。

ｓ１ｓ１≤－
λ
ＲＭ１ｓ

２
１＋
λ
Ｒ ｓ１ ｓ２＋ｙ１ （４９）

ｓ２ｓ２ ＝ｓ２（－ｋ１ｓ２＋ｓ３＋ｙ２）

≤－ｋ１ｓ
２
２＋
ｓ２２
２＋
ｓ２３
２＋
ｓ２２
２＋
ｙ２２
２

＝（１－ｋ１）ｓ
２
２＋
ｓ２３
２＋
ｙ２２
２ （５０）

ｓ３ｓ３＝－ｋ２ｓ
２
３ （５１）

ｙ１ｙ１＝－
１
τ１
ｙ２１－ｙ１ｘ３ｃ （５２）

ｙ２ｙ２＝－
１
τ２
ｙ２２－ｙ２ｘ４ｃ （５３）

根据文献［１７－１９，２１－２２］中有关动态面方
法的相关结论可知，存在正常数Ｃ１＞０，Ｃ２＞０，使
得 ｘ３ｃ≤Ｃ１，ｘ４ｃ ≤Ｃ２。故而式（５２）和式（５３）
满足：

ｙｉｙｉ≤－
１
τｉ
ｙ２ｉ＋ ｙｉＣｉ　　　　　

≤ Ｃ２ｉ－
１
τ( )
ｉ
ｙ２ｉ＋

１
４　ｉ＝１，２ （５４）

因此

Ｖ·≤－λＲＭ１ｓ
２
１＋
λ
Ｒ ｓ１ ｓ２＋ｙ１ ＋（１－ｋ１）ｓ

２
２＋
ｓ２３
２＋
ｙ２２
２－

　ｋ２ｓ
２
３＋ Ｃ

２
１－
１
τ( )
１
ｙ２１＋ Ｃ

２
２－
１
τ( )
２
ｙ２２＋

１
２

≤－λＲＭ１ｓ
２
１＋
λ
Ｒ ｓ２１＋

ｓ２２＋ｙ
２
１( )２
＋（１－ｋ１）ｓ

２
２＋
ｓ２３
２＋

　
ｙ２２
２－ｋ２ｓ

２
３＋ Ｃ

２
１－
１
τ( )
１
ｙ２１＋ Ｃ

２
２－
１
τ( )
２
ｙ２２＋

１
２

＝－λＲ（Ｍ１－１）ｓ
２
１－ ｋ１－１－

λ
２( )Ｒｓ２２－ ｋ２－( )１２ ｓ２３－

　 １
τ１
－Ｃ( )２１ ｙ２１－ １

τ２
－Ｃ( )２２ ｙ２２＋１２ （５５）

综上，通过恰当地选择参数使得式（３６）成
立，则式（５５）可以表示为：

Ｖ·≤－２ρＶ＋１２ （５６）

式中：

ρ＝ｍｉｎ λＲ（Ｍ１－１）， ｋ１－１－
λ
２( )Ｒ{ ，　　　

ｋ２－( )１２ ， １τ１－Ｃ( )２１ ， １τ２－Ｃ( ) }２
２ （５７）

求解式（５６），可得：

０≤Ｖ（ｔ）≤１４ρ
＋ Ｖ（０）－１４( )ρｅ－２ρｔ （５８）

因此，ｓ１，ｓ２，ｓ３，ｙ１和 ｙ２均一致最终有界。当
选定的参数 Ｍ１，Ｍ２，ｋ１和 ｋ２足够大，且 τ１和 τ２
足够小时，ρ将足够大，那么就可以使１／（４ρ）任
意小。文献［２３］通过引入高斯超几何函数并采
用Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性准则证明了非奇异终端滑模
面（见式（２５））可保证 ｘ１和 ｘ２在有限时间内收
敛，具体收敛时间可参见文献［２３］。因此视线角
误差和视线角速度误差也一致最终有界，并可通

过调整参数 Ｍ１，Ｍ２，ｋ１，ｋ２，τ１和 τ２，使得误差任
意小。

根据式（２０）可知，轨迹跟踪误差 ｄ与视线角
误差成简单的比例关系，当视线角误差最终任意

小时，轨迹跟踪误差也将任意小，从而定理得证。

□

·５９·
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为了抑制符号函数所导致的高频震颤问题，将

式（２７）中的符号函数ｓｉｇｎ（ｓ１）修改为连续函数：

ｓｇｍｆ（ｓ１）＝２
１

１＋ｅ－ａｓ１
－( )１２ （５９）

式中，ａ为一个反比于边界层厚度的正常数。
考虑到飞行器在实际中只能提供有限的加速

度，同时根据式（２７），当 φｍ ＝π／２时，ｘ３ｃ趋于无
穷大，因此使用式（６０）对式（３５）的制导指令进行
限幅处理。

ｕ＝
ａｍｍａｘｓｉｇｎ（ｕ） ｕ≥ａｍｍａｘ
ｕ ｕ＜ａ{

ｍｍａｘ

（６０）

其中，ａｍｍａｘ为飞行器所能提供的最大加速度。

４　仿真结果

在不同条件下进行数字仿真以验证所提出的

轨迹跟踪制导律的性能。飞行器的初始位置为

（０ｍ，０ｍ），速度ｖｍ＝１００ｍ／ｓ，飞行器所能提供
的最大加速度 ａｍｍａｘ＝１５０ｍ／ｓ

２；轨迹跟踪制导律

中各参数设计为 β１＝１，β２＝０５，ｇ＝７，ｈ＝３，
ｐ＝５，ｒ＝３，Ｍ１＝Ｍ２＝１００，γ＝０．４，ｋ１＝ｋ２＝１０，
τ１＝τ１＝０．０１，ａ＝２０；如无特殊说明，飞行器初始
航迹角θｍ（０）＝０°，参数Ｒ ＝４０ｍ，飞行器自动驾
驶仪的阻尼比ξ＝０５，固有频率ωｎ＝２０ｒａｄ／ｓ。

同时，为了验证本文所提的非奇异快速终端

滑模轨迹跟踪制导律（ＮｏｎｓｉｎｇｕｌａｒＦａｓｔＴｅｒｍｉｎａｌ
ＳｌｉｄｉｎｇＭｏｄｅＰａｔｈｆｏｌｌｏｗｉｎｇＧｕｉｄａｎｃｅ，ＮＦＴＳＭＰＧ）
的有效性，将文献［１４］中所提的弹道成型轨迹跟
踪 制 导 律 （Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ Ｓｈａｐｉｎｇ Ｐａｔｈｆｏｌｌｏｗｉｎｇ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ，ＴＳＰＧ）一并进行对比仿真。

４．１　直线轨迹跟踪

图４给出了对直线轨迹的跟踪效果。从
图４（ａ）可 以 明 显 地 看 出，所 提 的 制 导 律
（ＮＦＴＳＭＰＧ）可以使飞行器准确地跟踪预设轨迹，
而弹道成型制导律（ＴＳＰＧ）则表现出了一定程度
的振荡现象。这主要是由于 ＴＳＰＧ假设飞行器可
以瞬时响应制导指令，忽略了自动驾驶仪的影响。

在实际应用中，这种理想化的假设会导致振荡现

象的出现，同时自动驾驶仪的动态特性越差（对

制导指令延迟越大），这种振荡现象将越明显。

此外，ＴＳＰＧ本质上是在文献［１５］中的末制导律
的基础上发展而来的，该末制导律在推导过程中

需要对问题线性化，具有一定的局限性。而

ＮＦＴＳＭＰＧ则不需要任何的线性化处理，同时在设
计过程中考虑了自动驾驶仪的动态特性，从而可

以对制导指令进行相应的补偿，因此很好地解决

了振荡的问题。

图４（ｂ）为制导指令变化曲线，可以看出，
ＮＦＴＳＭＰＧ所产生的制导指令在初始阶段达到了
饱和值，但随后则降低到合理的范围内，且其值在

大部分时间内均小于 ＴＳＰＧ的指令过载。这样可
以使得飞行器在初始阶段能够快速地向预设轨迹

靠近，加快收敛速度。这从图４（ａ）中也可以得到
验证。此外，可以明显看出，ＴＳＰＧ在末段形成了
大幅振荡的制导指令，这直接导致了图４（ａ）所示
的轨迹振荡现象。

（ａ）轨迹曲线
（ａ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｃｕｒｖｅ

（ｂ）制导指令变化曲线
（ｂ）Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｍｍａｎｄ

（ｃ）滑模面ｓ１和视线角误差变化曲线
（ｃ）Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｍａｎｉｆｏｌｄｓ１ａｎｄ

ｔｈｅｅｒｒｏｒｏｆｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔａｎｇｌｅ

图４　直线轨迹跟踪效果
Ｆｉｇ．４　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｔｒａｉｇｈｔｐａｔｈｆｏｌｌｏｗｉｎｇ

·６９·
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图４（ｃ）给出了滑模面ｓ１和视线角误差的变化
曲线。图中 ｔＡ表示系统状态到达滑模面的时刻
（ｔＡ＝３４ｓ），ｔＢ表示视线角到达期望值的时刻
（ｔＢ＝５５ｓ）。而Ａ点和Ｂ点之间则表示了滑动模
态。可以看出，滑模面和视线角误差均在有限时间

内收敛到０。此外，通过调节趋近律参数Ｍ１，Ｍ２和
γ可以控制Ａ点的位置，调节滑模面（见式（２５））
中的参数则可以控制系统状态在滑动模态上的运

动速度，进而可以控制Ｂ点的位置。

４．２　圆弧轨迹跟踪

图５为圆弧轨迹的跟踪效果。从图５（ａ）可
以看出，ＮＦＴＳＭＰＧ可以驱使飞行器快速地向预设
轨迹靠近并最终实现准确跟踪。而 ＴＳＰＧ则在开
始阶段响应较慢，同时在跟踪后期再次出现了围

绕预设轨迹的振荡现象。这同样是没有考虑自动

驾驶仪的缘故。

从图５（ｂ）可以看出，为了加快趋近速度，和
图４（ｂ）类似，ＮＦＴＳＭＰＧ产生的制导指令在一开
始便出现了短暂的饱和现象，但随后便下降到较

小的范围内。而ＴＳＰＧ产生的制导指令在后期出
现了大幅的振荡现象。

图５（ｃ）描述了滑模面 ｓ１和视线角误差的变
化曲线。和直线轨迹跟踪情形类似，图中ｔＡ表示

（ａ）轨迹曲线
（ａ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｃｕｒｖｅ

（ｂ）制导指令变化曲线
（ｂ）Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｍｍａｎｄ

（ｃ）滑模面ｓ１和视线角误差变化曲线

（ｃ）Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｍａｎｉｆｏｌｄｓ１ａｎｄ

ｔｈｅｅｒｒｏｒｏｆｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔａｎｇｌｅ

图５　圆弧轨迹跟踪效果
Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃｉｒｃｕｌａｒｐａｔｈｆｏｌｌｏｗｉｎｇ

系统状态到达滑模面的时刻（ｔＡ＝６５ｓ），ｔＢ表示
视线角到达期望值的时刻（ｔＢ＝７０ｓ）。从中可
以明显看出ＮＦＴＳＭＰＧ的有限时间收敛特性。同
时，Ａ点和 Ｂ点之间的时间间隔很短（ｔＢ－ｔＡ ＝
０５ｓ），因此当系统状态在到达滑模面后，沿着滑
模面运动０５ｓ便到达相平面内的原点。

图６展示了飞行器在不同初始航迹角条件下
对预设轨迹的跟踪效果。从图６（ａ）可以看出，不
论初始航迹角如何变化，飞行器均能够准确地跟

踪预设轨迹。从而表明了所设计的 ＮＦＴＳＭＰＧ对
不同初始条件具有很好的鲁棒性。图６（ｂ）所示
的制导指令与图５（ｂ）比较类似，即在开始阶段产
生短暂的饱和现象，驱使飞行器能够更快偏转方

向，从而更快地向预设轨迹靠近，而随后的指令均

处于合理的范围内。

４．３　参数Ｒ的影响

为了评估制导参数Ｒ对跟踪效果的影响，针
对不同的Ｒ对复合型轨迹（由直线和圆弧组成）
的跟踪进行仿真。仿真结果如图７所示。

可以明显地看出，随着Ｒ的减小，ＴＳＰＧ的跟
踪效果逐渐恶化，其振荡幅度越来越大。前文提

到，ＴＳＰＧ缺少对自动驾驶仪的考虑，从而导致跟
踪过程中出现振荡现象。因此，对于 ＴＳＰＧ，小的
Ｒ会提高对自动驾驶仪的要求。对于某些机动
性能有限的飞行器，如果采用 ＴＳＰＧ跟踪预设轨
迹，为了避免振荡现象，需选择较大的 Ｒ。而
式（２０）表明，较大的 Ｒ对于控制跟踪误差是不
利的，此外文献［１４］已证明，较大的 Ｒ会降低
ＴＳＰＧ跟踪误差的收敛速度。因此在实际使用中，
需要折中考虑这两方面的因素，合理选择 Ｒ的

·７９·
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（ａ）轨迹曲线
（ａ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｃｕｒｖｅ

（ｂ）制导指令变化曲线
（ｂ）Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｍｍａｎｄ

图６　不同初始航迹角情形下的跟踪效果
Ｆｉｇ．６　Ｃｉｒｃｕｌａｒｐａｔｈｆｏｌｌｏｗｉｎｇａｔｖａｒｉｏｕｓｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅｓ

（ａ）Ｒ ＝７０ｍ

（ｂ）Ｒ ＝５０ｍ

（ｃ）Ｒ ＝３０ｍ

图７　不同Ｒ情形下的跟踪效果

Ｆｉｇ．７　ＥｆｆｅｃｔｏｆｐａｔｈｆｏｌｌｏｗｉｎｇｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＲ

值，这自然就带来了一定的局限性。而对于

ＮＦＴＳＭＰＧ，从图７中可以明显看出，Ｒ的值并不
会对其跟踪效果产生明显的影响。从而表明了所

设计的ＮＦＴＳＭＰＧ对参数 Ｒ的变化具有很强的
鲁棒性。

４．４　自动驾驶仪动态特性的影响

由于自动驾驶仪的动态特性，飞行器在响应

制导指令时存在一定的滞后，自动驾驶仪的动态

特性越差，这种滞后越显著。图８给出了自动驾
驶仪动态特性逐渐变差时的轨迹跟踪效果。从图

中可以看出，随着 ξ和 ωｎ逐渐减小，即自动驾驶
仪对指令信号的响应逐渐变慢，ＴＳＰＧ的跟踪效果

（ａ）ξ＝０．６，ωｎ＝６０ｒａｄ／ｓ

（ｂ）ξ＝０．５，ωｎ＝２０ｒａｄ／ｓ

·８９·
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（ｃ）ξ＝０．４，ωｎ＝１０ｒａｄ／ｓ

图８　不同自动驾驶仪参数情形下的跟踪效果
Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｐａｔｈｆｏｌｌｏｗｉｎｇｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｕｔｏｐｉｌｏｔ

逐渐变差，其振荡幅度逐渐增大。可见，对于某些

机动性能非常有限的飞行器，ＴＳＰＧ将会存在较大
的局限性。然而对于ＮＦＴＳＭＰＧ，由于其考虑了自
动驾驶仪的动态特性，补偿了制导回路和控制系

统之间的延迟，因此依然具有很好的跟踪效果。

从而表明了ＮＦＴＳＭＰＧ对自动驾驶仪动态特性的
变化也具有很强的鲁棒性。

５　结论

１）通过引入虚拟目标点，建立了基于视线角
误差的轨迹跟踪动力学模型，为保证跟踪效果，给

出了所需期望视线角的表达式。

２）所提制导律避免了奇异问题，同时在理论
上证明了该制导律能够保证轨迹跟踪误差最终有

界任意小。

３）通过和其他轨迹跟踪制导律相比，本文所
提制导律不需要任何的近似处理，且对制导参数

Ｒ以及自动驾驶仪的动态特性均具有很强的鲁
棒性。
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ＣＨＥＮ Ｑｉ． Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｎ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ａｎｄ
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Ｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒ ａｎｄ ｆａｓｔ ｔｅｒｍｉｎａｌ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ

ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２００９，３８（１）：１－８．

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

·００１·


