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摘　要：为研究导弹在视场角约束下的三维攻击时间控制问题，提出一种三维非线性滑模导引律。利用
攻击时间误差设计滑模面，推导出三维形式的俯仰和偏航加速度指令；通过对所设计制导律进行简单修正，

解决了零初始前置角引起的奇点问题；从数学上证明了该导引律的稳定性和收敛性，讨论了导引律相关参数

的取值范围，分析了与纯比例导引法、解耦三维导引律之间的关系。仿真结果表明，所设计导引律能够在视

场角约束条件下有效实现攻击时间增大或减小的控制；俯仰和偏航平面的耦合程度越强，该导引律控制能耗
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小的优势越为明显。

关键词：三维导引律；攻击时间控制；滑模理论；视场角约束；Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论
中图分类号：ＴＪ７６５．３　　文献标志码：Ａ　　开放科学（资源服务）标识码（ＯＳＩＤ）：
文章编号：１００１－２４８６（２０２１）０２－０８４－０９

Ｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｆｏｒｉｍｐａｃｔｔｉｍｅｃｏｎｔｒｏｌｉｎ
ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｐａｃｅ

ＣＨＡＮＧＳｉｊｉａｎｇ１，ＷＵＦａｎｇ１，ＣＨＥＮＳｈｅｎｇｆｕ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｎｅｒｇｙａｎｄＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００９４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＲａｄａｒＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｔｈｅ２０ｔｈＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＣｈｉｎａＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＧｒｏｕｐＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ，Ｘｉ′ａｎ７１００６８，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｉｍｐａｃｔｔｉｍｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｍｉｓｓｉｌｅｓｉｎｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｐａｃｅｗｉｔｈｆｉｅｌｄｏｆｖｉｅｗｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ，ａｔｈｒｅｅ

ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｓｕｒｆａｃｅｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｉｍｐａｃｔｔｉｍｅｅｒｒｏｒａｎｄｔｈｅｎｔｈｅ

ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｓｉｎｐｉｔｃｈａｎｄｙａｗｗｅｒｅｄｅｒｉｖｅｄ．Ｂｙｍａｋｉｎｇａｓｉｍｐｌｅｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｔｏｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅ，ｔｈｅｓｉｎｇｕｌａｒｉｓｓｕｅｄｒｉｖｅｎｂｙｚｅｒｏ

ｉｎｉｔｉａｌｈｅａｄｉｎｇｅｒｒｏｒｗａｓｏｖｅｒｃｏｍｅ．Ｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗａｓｐｒｏｖｅｄｉｎａｒｉｇｏｒｏｕｓｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍａｎｎｅｒ．Ｔｈｅ

ｖａｌｕｅｒａｎｇｅｏｆｓｏｍｅｃｅｒｔａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｗｉｔｈｔｈｅｐｕｒｅｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗａｎｄｔｈｅｄｅｃｏｕｐｌｅｄｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｏｒｒｅｄｕｃｉｎｇｉｍｐａｃｔｔｉｍｅｃａｎｂｅａｃｈｉｅｖｅｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｗｉｔｈｔｈｅ

ｆｉｅｌｄｏｆｖｉｅｗｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ．Ｔｈｅｓｔｒｏｎｇｅｒｔｈｅｄｅｇｒｅｅｏｆｃｏｕｐｌｉｎｇｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｐｉｔｃｈａｎｄｙａｗｐｌａｎｅｓｉｓ，ｔｈｅｍｏｒｅ

ａｄｖａｎｔａｇｅｏｕｓｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｉｎｃｏｎｔｒｏｌｅｎｅｒｇｙｉｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ；ｉｍｐａｃｔｔｉｍｅｃｏｎｔｒｏｌ；ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｔｈｅｏｒｙ；ｆｉｅｌｄｏｆｖｉｅｗｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ；Ｌｙａｐｕｎｏｖｓｔａｂｉｌｉｔｙｔｈｅｏｒｙ

　　现代战争条件下，为了提高导弹的毁伤与生
存能力，可通过对导弹的导引律增加一些终端约

束予以实现。其中，增加攻击时间约束对导弹性

能的提升具有较为显著的效果，由此引出导弹攻

击时间控制的导引律问题。

目前，国内外文献对于攻击时间控制导引律

的研究，采用不同的理论或技术作为基础，如比例

导引法［１－３］、Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论［４－５］、最优控制

理论［６］以及成型技术［７－８］等。近年来，现代控制

理论特别是滑模控制理论的发展为设计具有终端

约束的导引律提供了一种新方法［９－１２］。文献［９］

通过构造由攻击时间误差和视线角速率组成的滑

模面，提出一种滑模攻击时间控制导引律；文

献［１０］仅将攻击时间误差作为滑模面，推导了一
种用于攻击时间控制的非奇异滑模导引律；文

献［１１］针对多弹协同攻击问题提出了一种滑模
导引律；文献［１２］基于滑模理论设计了一个考虑
视场角约束的二维攻击时间控制导引律。

实际工程应用中，在设计攻击时间控制导引

律时必须要考虑导引头的视场角约束［４，１２－１４］。

一般而言，考虑视场角约束的攻击时间控制导引

律设计可以分为两类：第一类的设计原则是始终
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保持导弹前置角减小，从而确保满足视场角约束，

文献［４］即属于第一类；文献［１２－１４］则属于第
二类，该类导引律始终保持导弹前置角不超过视

场角边界值，相应地，当前置角达到边界值时，前

置角速率必须小于零。上述第一类导引律较为简

单，易于实现，但会受到初始前置角的影响，当初

始前置角为零时不能实现攻击时间控制，并且攻

击时间的可控范围也受初始前置角大小的约束。

文献［１２］通过采用滑模技术，解决了初始前置角
为零时不能实现攻击时间控制的奇点问题。

在前面提到的文献中，除文献［５］之外，其他
文献都是在二维平面中设计攻击时间控制导引

律。对于三维情形，通常将导弹的运动分解为两

个正交的二维平面运动，在每个二维平面内单独

设计导引律。然而，已有研究表明，直接在三维空

间中设计不依赖于解耦的导引律是更为有效的方

式。文献［１５］首先解决了三维纯比例导引律的
设计问题；文献［１６］则针对静止和非机动目标，
分析了三维纯比例导引法的性能。近年来，越来

越多的研究者关注三维空间中攻击角度控制的问

题［１６－１９］。相对而言，只有较少研究［５，２０］涉及三维

攻击时间控制导引律。文献［５］基于Ｌｙａｐｕｎｏｖ理
论设计的三维攻击时间控制导引律，在零初始前

置角条件下存在奇点，并且没有考虑导引头视场

角约束。文献［２０］基于最优控制理论和比例导
引法设计的三维攻击时间控制导引律，也未考虑

导引头视场角的限制。

综上分析，关于三维攻击时间控制导引律的

研究，目前国内外相对较少。考虑到滑模理论自

身的优势以及实际工程中三维问题的重要性，有

必要对此开展深入研究。本文以导弹非线性模型

为基础，采用滑模理论，提出一个考虑视场角约束

的无奇点三维攻击时间控制导引律，并对稳定性、

收敛性等进行了证明和分析。

１　问题描述

本文考虑导弹在三维空间攻击静止目标的情

形，采取与文献［５］类似的假设：①将导弹看作质
点；②自动驾驶仪的动态响应比导弹快得多，故自
动驾驶仪延迟可以忽略不计；③导弹速度为恒定
值；④只考虑垂直于导弹速度矢量的法向加速度。

１．１　坐标系及其相互转换

导弹Ｍ和静止目标Ｔ的三维几何关系如图１
所示。图中，Ｒ为弹目距离；ＶＭ 为导弹速度；ａＭ
为导弹法向加速度；Ｍ为前置角，定义为导弹速
度矢量与三维空间中导弹视线角矢量之间的

夹角。

图１　对于静止目标的三维弹目几何关系
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｅｎｇａｇｅｍｅｎｔｇｅｏｍｅｔｒｙｆｏｒ

ａｓｔａｔｉｏｎａｒｙｔａｒｇｅｔ

为描述导弹与静止目标间的三维运动学关

系，定义三个坐标系：参考坐标系（表示为Ｍｘｙｚ）、
导弹弹体坐标系（表示为 ＭｘＭｙＭｚＭ）以及视线坐
标系（表示为ＭｘＬｙＬｚＬ）。坐标系之间的转换关系
如图２所示。

（ａ）参考坐标系转换为视线坐标系
（ａ）Ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｒｅｆｅｒｅｎｃｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍａｎｄ

ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

（ｂ）视线坐标系转换为弹体坐标系
（ｂ）Ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ｓｙｓｔｅｍａｎｄｂｏｄｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

图２　坐标系的转换关系
Ｆｉｇ．２　Ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｓｏｆｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｓ

三种坐标系原点均为导弹质心Ｍ。弹体坐标系
的ｘＭ轴指向导弹的速度矢量方向，视线坐标系的ｘＬ
轴指向目标并与视线角矢量共线。参考坐标系Ｍｘｙｚ
与视线坐标系ＭｘＬｙＬｚＬ相差两个角度，即ψＬ和θＬ；
视线坐标系ＭｘＬｙＬｚＬ与弹体坐标系ＭｘＭｙＭｚＭ也相差
两个角度，即ψＭ和θＭ。上述坐标系之间对应的转
换矩阵分别为

·５８·
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其中：

ＢＬ＝

ｃｏｓθＬｃｏｓψＬ ｓｉｎθＬ －ｃｏｓθＬｓｉｎψＬ
－ｓｉｎθＬｃｏｓψＬ ｃｏｓθＬ ｓｉｎθＬｓｉｎψＬ
ｓｉｎψＬ ０ ｃｏｓψ









Ｌ

ＢＭ＝

ｃｏｓθＭｃｏｓψＭ ｓｉｎθＭ －ｃｏｓθＭｓｉｎψＭ
－ｓｉｎθＭｃｏｓψＭ ｃｏｓθＭ ｓｉｎθＭｓｉｎψＭ
ｓｉｎψＭ ０ ｃｏｓψ
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
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
Ｍ

１．２　控制方程组

基于上述假设和坐标系，可建立如下控制方

程组：

Ｒ·＝－ＶＭｃｏｓθＭｃｏｓψＭ （３）

θ·Ｌ＝－
ＶＭｓｉｎθＭ
Ｒ （４）

ψ·Ｌ＝－
ＶＭｃｏｓθＭｓｉｎψＭ
ＲｃｏｓθＬ

（５）

θ·Ｍ＝
ａｚＭ
ＶＭ
＋
ＶＭ
Ｒｓｉｎ

２ψＭｔａｎθＬｃｏｓθＭ＋

ＶＭ
ＲｃｏｓψＭｓｉｎθＭ （６）

ψ·Ｍ＝
ａｙＭ

ＶＭｃｏｓθＭ
－
ＶＭ
ＲｓｉｎθＭｓｉｎψＭｃｏｓψＭｔａｎθＬ＋

ＶＭ
ＲｃｏｓθＭ

ｓｉｎ２θＭｓｉｎψＭ＋
ＶＭ
ＲｃｏｓθＭｓｉｎψＭ （７）

ｃｏｓＭ＝ｃｏｓθＭｃｏｓψＭ （８）
式中：ａｙＭ和ａｚＭ分别表示导弹的偏航加速度和俯仰
加速度；变量上的点表示关于时间的一阶导数。

需要指出的是，对于视场角约束下的攻击时间

控制问题，所能实现的攻击时间ｔｄ存在一定的范围，
即Ｉ＝｛ｔｄ∈Ｒ：ｔｄｍｉｎ≤ｔｄ≤ｔｄｍａｘ｝，其中，ｔｄｍｉｎ和ｔｄｍａｘ为正
常数，分别表示可实现的最小和最大攻击时间，且

ｔｄｍｉｎ＞Ｒ０／ＶＭ（下标０表示初始值）。为便于研究，在
第１节所列４条假设的基础上，补充如下假设：①导
弹的初始前置角满足 Ｍ０ ＜ｍａｘ（其中ｍａｘ是由导
引头视场角边界所确定的常数）；②所需攻击时间ｔｄ
选取合适，使得ｔｄ∈Ｉ。

故本文研究问题可描述为：设计一种带有

攻击时间和导引头视场角约束的三维导引律，

使得导弹在所需攻击时间 ｔｄ时刻击中目标，同
时在整个制导过程（即 ｔ∈［０，ｔｄ］）中保持

Ｍ（ｔ）≤ｍａｘ。　

２　导引律设计

本节首先基于滑模理论推导出考虑视场角约

束的三维攻击时间控制导引律；然后对导引律进

行修正，消除零初始前置角引起的奇点；最后对稳

定性和收敛性进行证明。

２．１　导引律推导

为实现三维空间中的攻击时间控制，以攻击

时间误差设计滑模面ｓ，即
ｓ＝ｔ＋ｔｇｏ－ｔｄ （９）

式中：ｔ表示当前时间，ｔｇｏ表示剩余飞行时间。
本文采用式（１０）估算剩余飞行时间：

ｔｇｏ＝
Ｒ
ＶＭ
１＋

２Ｍ
２（２Ｎ－１[ ]） （１０）

式中：Ｎ为导航增益。
需要说明的是，上述剩余飞行时间估算公式

是以文献［２］中的二维估算方法为基础，将文
献［２］所用二维比例导引律扩展为三维比例导引
律，得到了形式上与文献［２］估算公式相同的三
维剩余飞行时间估算公式，只是公式中的 Ｍ采
用本文式（８）计算得到。

对式（９）关于时间ｔ求一阶导数，得
ｓ＝１＋ｔｇｏ （１１）

对式（１０）关于时间 ｔ求一阶导数并代入
式（１１），可得

　ｓ＝１＋Ｒ
·

ＶＭ
１＋

２Ｍ
２（２Ｎ－１[ ]） ＋ＲＶＭ

Ｍ
·
Ｍ

２Ｎ－１ （１２）

根据式（８），可推出

·Ｍ＝
θ·ＭｓｉｎθＭｃｏｓψＭ＋ψ

·
ＭｃｏｓθＭｓｉｎψＭ

ｓｉｎＭ
（１３）

将式（１３）及控制方程组（３）～（８）的相关表
达式代入式（１２），经推导可得
ｓ＝ｂ１＋ｂ２［ａｙＭｓｉｎψＭ＋ａｚＭｓｉｎθＭｃｏｓψＭ＋
（Ｖ２Ｍ／Ｒ）（ｓｉｎ

２θＭ＋ｃｏｓ
２θＭｓｉｎ

２ψＭ）］ （１４）
其中：

ｂ１＝１－ １＋
２Ｍ

２（２Ｎ－１[ ]）ｃｏｓＭ
ｂ２＝

ＲＭ
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）ｓｉｎ

{
Ｍ

（１５）

为保证所设计导引律的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性，设
计如下三维导弹加速度指令ａＭ

ａＭ＝ａ
ｅｑ
Ｍ ＋ａ

ｃｏｎ
Ｍ （１６）

ａｅｑｙＭ＝－
Ｖ２Ｍ
Ｒ＋

１
ｂ２
ｂ１＋
ｂ１ｃｏｓ

２Ｍ
ｓｉｎ２( )[ ]

Ｍ
ｓｉｎψＭ

（１７）

·６８·
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ａｅｑｚＭ＝－
Ｖ２Ｍ
Ｒ＋

１
ｂ２
ｂ１＋
ｂ１ｃｏｓ

２Ｍ
ｓｉｎ２( )[ ]

Ｍ
ｓｉｎθＭｃｏｓψＭ

（１８）

ａｃｏｎｙＭ ＝－
１
ｂ２
ｋ１·ｓ·ｃｏｓ

πＭ
２( )

ｍａｘ
ｓｉｎψＭ （１９）

ａｃｏｎｚＭ ＝－
１
ｂ２
ｋ１·ｓ·ｃｏｓ

πＭ
２( )

ｍａｘ
ｓｉｎθＭｃｏｓψＭ

（２０）
其中：ｋ１为正常数。

式（１６）所示的导弹加速度指令中，加速度指
令等效项ａｅｑＭ 可通过令 ｓ＝０得到；加速度指令控
制项ａｃｏｎＭ 保证了所设计导引律的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定
性，使系统收敛至滑模面，并满足导弹视场角

约束。

２２　导引律修正

当导弹初始前置角为零（即Ｍ０＝０）时，俯仰
和偏航加速度指令将在整个制导过程中始终保持

为零（ａｚＭ ＝ａｙＭ ＝０），导弹将沿弹目连线飞行，无
法实现对攻击时间的有效控制。因此，需对导引

律进行修正，以消除该奇点。

为此，构造一个加速度指令切换项 ａｄｓＭ 加入
式（１６）中，即

ａｄｓＭ ＝－ｋ２［１－ｓｇｎ（Ｍ ）］ｓｇｎ（ｓ） （２１）
式中：ｋ２为一正常数；ｓｇｎ（·）为一符号函数，定
义为

ｓｇｎ（τ）＝
１ τ＞０
０ τ＝０
－１ τ

{ ＜０
（２２）

故导弹加速度指令可表示为

ａＭ＝ａ
ｅｑ
Ｍ ＋ａ

ｃｏｎ
Ｍ ＋ａ

ｄｓ
Ｍ （２３）

即

ａｙＭ＝－
Ｖ２Ｍ
Ｒ＋

１
ｂ２
（ｂ１＋ｃ１[ ]）ｓｉｎψＭ－

ｋ２［１－ｓｇｎ（Ｍ ）］ｓｇｎ（ｓ） （２４）

ａｚＭ＝－
Ｖ２Ｍ
Ｒ＋

１
ｂ２
（ｂ１＋ｃ１[ ]）ｓｉｎθＭｃｏｓψＭ－

ｋ２［１－ｓｇｎ（Ｍ ）］ｓｇｎ（ｓ） （２５）
其中：

ｃ１＝ｂ１ｃｏｓ
２Ｍ／ｓｉｎ

２Ｍ＋ｋ１·ｓ·ｃｏｓ
πＭ
２( )

ｍａｘ

值得说明的是，导弹剩余飞行时间与其飞行

过程中的距离 Ｒ和前置角 Ｍ有关，而导弹加速
度又影响前置角的变化速率。因此，当导弹速度

ＶＭ及导航增益 Ｎ确定时，攻击时间存在一定范
围，影响该范围的主要因素包括距离Ｒ、导引头视
场角边界值 ｍａｘ以及导弹最大过载 ａＭｍａｘ。当导

引头视场角边界值 ｍａｘ∈（０，π／２）时，制导过程
中弹目距离始终减小，此时所能控制的攻击时间

是有界的。攻击时间范围的上、下界可分别利用

导弹的最长和最短飞行轨迹除以导弹速度得到。

导弹的最长轨迹可分为三段，首先以最大过载飞

行，当迅速达到视场角边界值后，保持视场角边界

值飞行，最后以最大过载按圆周导引律飞行直至

击中目标；而导弹的最短轨迹可分为两段，先是以

最小转弯半径飞行，当速度指向目标后，再沿弹目

连线飞行。求解两种轨迹的具体方法参见文

献［１３］，这里不再赘述。当 ｍａｘ∈［π／２，π）时，
制导过程中弹目距离有可能是增大的，理论上讲，

此时所能控制的攻击时间无上界。

２．３　稳定性证明

为证明所设计加速度指令具有 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳
定性，构造如下关于ｓ的Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

ＶＬ（ｓ）＝
１
２ｓ

２ （２６）

对式（２６）关于时间求一阶导数，并将式（１４）
代入，可得

Ｖ·Ｌ（ｓ）＝ｓ｛ｂ１＋ｂ２［ａｙＭｓｉｎψＭ＋ａｚＭｓｉｎθＭｃｏｓψＭ＋
（Ｖ２Ｍ／Ｒ）（ｓｉｎ

２θＭ＋ｃｏｓ
２θＭｓｉｎ

２ψＭ）］｝（２７）
将式（２４）和式（２５）代入式（２７），经一系列推

导，可得

Ｖ·Ｌ（ｓ）＝－ｋ１ｓ
２ｓｉｎ２Ｍｃｏｓ

πＭ
２( )

ｍａｘ
≤０（２８）

由式（２８），当 Ｍ ＝０或 Ｍ ＝ｍａｘ时，有

Ｖ·Ｌ（ｓ）＝０。根据前述假设，在整个制导过程中，
前置角不可能达到导引头视场角边界值 ｍａｘ（将
在第２．４节中证明），而是满足 Ｍ ≤ｍａｘ－ε（ε
为一个小的正数）。因此，当初始前置角不为零

（即Ｍ０≠０）时，式（２４）～（２５）所示加速度指令
满足 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性。进一步分析，对于Ｍ０＝

０，ｓ≠０的情形，尽管Ｖ·Ｌ（ｓ）＝０，但此时Ｍ０＝０并
不是吸引子。为证明这一点，将Ｍ＝０、ｓ≠０以及
ａｙＭ和ａｚＭ表达式代入式（６）～（７），经推导可得

θ·Ｍ＝ψ
·
Ｍ＝
－ｋ２ｓｇｎ( )ｓ
ＶＭ

（２９）

由此可知，θ·Ｍ和 ψ
·
Ｍ均不为零，则 θＭ和 ψＭ都不

是吸引子，故Ｍ也不是吸引子，攻击时间误差必
然收敛到零。

２．４　收敛性证明

为证明所设计导引律能够满足视场角约束，

构造如下关于Ｍ的Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

·７８·
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ＶＬＣ（Ｍ）＝
１
２

２
Ｍ （３０）

对式（３０）关于时间求一阶导数，并将式（２４）
和式（２５）代入，可得

Ｖ·ＬＣ（Ｍ）＝－
１－１＋

２Ｍ
２（２Ｎ－１[ ]）ｃｏｓＭ
Ｒ ＶＭ（２Ｎ－１）－

ｋ１ｓ
ＶＭ
Ｍ·ｓｉｎＭ·ｃｏｓ

πＭ
２( )
ｍａｘ

（３１）

当 Ｍ ＝ｍａｘ时，式（３１）为

Ｖ·ＬＣ（ｍａｘ）＝－
１－ １＋

２ｍａｘ
２（２Ｎ－１[ ]）ｃｏｓｍａｘ
Ｒ ＶＭ（２Ｎ－１）

（３２）
定义如下关于变量α的函数

ｆ（α）＝１－ １＋ α２
２（２Ｎ－１[ ]）ｃｏｓα （３３）

证明：当α∈（０，π）时，ｆ（α）＞０成立。
１）当 α∈［π／２，π）时，ｆ（α）＞０显然成立；
２）当 α∈（０，π／２）时，对式（３３）关于 α求一

阶和二阶导数，有

ｆ′（α）＝ １＋ α２
２（２Ｎ－１[ ]）ｓｉｎα－ α

２Ｎ( )－１ｃｏｓα

（３４）

ｆ″（α）＝ α２ｃｏｓα
２（２Ｎ－１）＋

２αｓｉｎα
２Ｎ－１＋ １－

１
２Ｎ( )－１ｃｏｓα

（３５）
显然，当α∈（０，π／２）时，ｆ″（α）＞０成立。当

α∈（０，π／２）时，ｆ′（０）＝０，ｆ′（α）＞０成立。因
此，α∈（０，π／２）时，ｆ（α）＞０成立。

□
利用上述证明结果，不等式

Ｖ·ＬＣ（ｍａｘ）

＝－
１－ １＋

２ｍａｘ
２（２Ｎ－１[ ]）ｃｏｓｍａｘ
Ｒ ＶＭ（２Ｎ－１）＜０

（３６）
恒成立。

上述结果表明，ＶＬＣ（Ｍ）在导引头视场边界
值附近为负。对于前置角远离视场角边界值的情

形，当 ｓ≥０时，根据式（３１），Ｖ·ＬＣ（Ｍ）为负定，

Ｍ 单调减小；当 ｓ＜０时，Ｖ
·
ＬＣ（Ｍ）＞０，又由于

Ｖ·ＬＣ（Ｍ）是连续函数且 Ｖ
·
ＬＣ（ｍａｘ）＜０，故必然存

在一个常数ε＞０，使得 Ｖ·ＬＣ（ｍａｘ－ε）＝０成立，
从而在制导过程中满足 Ｍ ≤ｍａｘ－ε。

因此，在 Ｍ０ ＜ｍａｘ条件下，式（２４）和

式（２５）可在视场角约束下实现攻击时间控制。

３　关于导引律的相关分析

３．１　参数ｋ１的选取

根据前面的推导，攻击时间误差的变化速率

可表达为

ｓ＝－ｋ１ｓｓｉｎ
２Ｍｃｏｓ

πＭ
２( )

ｍａｘ
（３７）

根据式（３７），参数 ｋ１取值越大，攻击时间误
差ｓ的收敛速度就越快。为实现视场角约束下的
攻击时间控制，应通过合理选取参数 ｋ１，使得制

导过程中当ｓ≠０时，总有 ·Ｍ≠０，从而确保攻击
时间误差 ｓ先于前置角收敛到零。由式（３１）可
知，当ｓ≥０时，只要 ｋ１足够大，ｓ将先于 Ｍ收敛
到零；当ｓ＜０时，导弹将通过增大Ｍ来实现攻击
时间控制，一旦ｓ收敛到零，则式（３１）必为负定，
Ｍ也将在有限时间内收敛到零。Ｍ的变化速率
可表示为

·Ｍ＝－
１－１＋

２Ｍ
２（２Ｎ－１[ ]）ｃｏｓＭ
ＲＭ

ＶＭ（２Ｎ－１）－

ｋ１ｓ
ＶＭ
ｓｉｎＭ·ｃｏｓ

πＭ
２( )

ｍａｘ
（３８）

令·Ｍ＝０，考虑到弹目距离 Ｒ单调递减（初
始值最大），则由式（３８）可导出参数 ｋ１的取值下
限为

ｋ１＞
Ｖ２Ｍ
Ｍ０ｃｏｓＭ０
２Ｒ０

－
（１－ｃｏｓＭ０）
Ｒ０Ｍ０

（２Ｎ－１[ ]）
ｓ０ｓｉｎＭ０·ｃｏｓ

πＭ０
２( )

ｍａｘ

（３９）
式中：下标“０”表示初始值。

３．２　与纯比例导引法的关系

根据文献［７－８］，如果攻击时间控制导引律
中所用剩余飞行时间是基于比例导引法进行估算

的，其弹道轨迹终将演变为比例导引法的轨迹。

为说明剩余飞行时间估算式（１０）应用于本文三
维导引律的合理性，有必要检验所提导引律与纯

比例导引法之间的关系。

当攻击时间控制实现时，有 ｓ＝０，并且在小
角度假设下，有近似关系 ｃｏｓＭ≈１－０５

２
Ｍ 和

ｓｉｎＭ≈Ｍ，则式（２４）～（２５）可简化为

ａｙＭ≈－
ＮＶ２ＭｓｉｎψＭ
Ｒ （４０）

ａｚＭ≈－
ＮＶ２ＭｓｉｎθＭｃｏｓψＭ

Ｒ （４１）

·８８·
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显然，当ｓ收敛到零时，所提导引律与纯比
例导引法具有完全相同的形式，由此表明本文所

设计导引律的弹道轨迹与具有任意导航增益三维

比例导引法的轨迹相同。因此，本文采用剩余飞

行时间估算式（１０）设计三维攻击时间控制导引
律是合理的。

３．３　与解耦三维攻击时间控制导引律的关系

根据前述推导，本文导引律是在三维空间直

接设计而无须解耦。若仅考虑俯仰平面内的二维

导引问题，偏航平面内的加速度指令变为 ａｙＭ ＝
０，并且有ψＭ ＝０°，Ｍ ＝θＭ。将 ψＭ ＝０°，Ｍ ＝θＭ
代入导引律 （２５），得到俯仰平面内的加速度指
令为

ａｚＭ＝－
Ｖ２Ｍ
ＲｓｉｎθＭ－

Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）
ＲθＭ

·

１－ １＋
θ２Ｍ

２（２Ｎ－１[ ]）ｃｏｓθ{ Ｍ＋

ｋ１ｓｓｉｎ
２θＭｃｏｓ

πθＭ
２( ) }

ｍａｘ
＋ｃ３ （４２）

式中：ｃ３＝－ｋ２［１－ｓｇｎ（θＭ ）］·ｓｇｎ（ｓ）。
如果在偏航平面内采用纯比例导引法，即

ａｙＭ＝－
ＮＶ２Ｍ
ＲｓｉｎψＭ （４３）

则式（４２）～（４３）构成考虑视场角约束的解耦三
维攻击时间控制导引律，即俯仰平面和偏航平面

的导引律均独立设计。本文将在仿真部分对比耦

合导引律（２４）～（２５）与解耦导引律（４２）～（４３）
的性能。

４　数值仿真

４．１　性能验证

仿真条件：导弹速度ＶＭ ＝２５０ｍ／ｓ，导弹最大

加速度为 １００ｍ／ｓ２，导弹初始位置（０ｍ，０ｍ，
０ｍ），目标位置（６０００ｍ，６０００ｍ，０ｍ），导引头
视场角边界值 ｍａｘ＝４５°，导航增益 Ｎ＝３，参数
ｋ１＝３５，ｋ２＝１。三个算例的初始条件和所需攻
击时间分别为：① Ｍ０＝０°，ｔｄ＝３８ｓ；② Ｍ０＝
４０１°，ｔｄ＝４１ｓ；③ Ｍ０＝４０１°，ｔｄ＝３５ｓ。前置角
Ｍ０＝０°和Ｍ０＝４０１°时对应的纯比例导引法攻
击时间分别为３３９４ｓ和３５６７ｓ。仿真结果如
图３所示。

由仿真结果可知，图３中三种算例的实际攻
击时间分别为３７９９３９ｓ、４０９９０６ｓ、３５００９２ｓ，
与所需攻击时间的误差分别为 ０００６１ｓ、
０００９４ｓ、０００９２ｓ，误差可以忽略，故本文实现

了攻击时间控制，且估算的剩余飞行时间满足控

制精度要求。由图３（ａ）～（ｅ）可知，当攻击时间
误差大于零时，导引指令通过加快前置角减小的

速度来实现攻击时间控制；当攻击时间误差小于

（ａ）前置角
（ａ）Ｈｅａｄｉｎｇｅｒｒｏｒ

（ｂ）攻击时间误差
（ｂ）Ｉｍｐａｃｔｔｉｍｅｅｒｒｏｒ

（ｃ）偏航方向加速度指令
（ｃ）Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｎｙａｗ

（ｄ）俯仰方向加速度指令
（ｄ）Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｎｐｉｔｃｈ
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（ｅ）三维弹道轨迹
（ｅ）Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图３　不同ｔｄ值对应的三维导引律仿真结果

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｖａｒｉｏｕｓｔｄ

零时，导引指令通过在满足视场角约束下增大前

置角，从而调节所需攻击时间。在其他相同条件

下，所需攻击时间越大，制导过程中前置角在极值

附近的时间也越长。另外，在制导过程中，导弹的

加速度指令均未达到饱和（限制值取为１００ｍ／ｓ２）。
对于初始前置角为零的情形，本文设计的三维导

引律也可有效适应。

４．２　导航增益对导引律的影响

根据式（１０），剩余飞行时间估算公式受导航
增益Ｎ的影响，故导引律加速度指令的具体值也
取决于导航增益值。因此，有必要研究导航增益

对所提导引律性能的影响。数值仿真条件如下：

初始角度θＭ０＝２０°，ψＭ０＝２０°，所需攻击时间ｔｄ＝
４０ｓ，取参数 ｋ１＝４，ｋ２＝２，其他同第４１节。相
同仿真条件下，Ｎ取２，３，４时对应的纯比例导引
法攻击时间分别为 ３５３３ｓ，３４７７ｓ，３４５３ｓ。
仿真结果如图４所示。

图４结果表明，本文所设计导引律在不同导
航增益下均有效，攻击时间误差小于００１ｓ。导
航增益Ｎ＝２时，俯仰和偏航方向的加速度指令
在弹道终点不能收敛到零值；当导航增益 Ｎ＞２
时，两个方向的终端加速度指令值可收敛到零值。

这表明，所设计的攻击时间控制导引律在实际应

用时，应根据需要选取合适的导航增益值。

４．３　与解耦导引律的仿真对比

为对比耦合导引律（２４）～（２５）和解耦导引
律（４２）～（４３），选取三个算例：算例１———θＭ０＝
２０°，ψＭ０＝０°；算例２———θＭ０＝２０°，ψＭ０＝２０°；算
例３———θＭ０＝２０°，ψＭ０＝４０°。算例１是在俯仰平
面内；算例２中，俯仰和偏航平面之间具有中等程

（ａ）前置角
（ａ）Ｈｅａｄｉｎｇｅｒｒｏｒ

（ｂ）攻击时间误差
（ｂ）Ｉｍｐａｃｔｔｉｍｅｅｒｒｏｒ

（ｃ）偏航方向加速度指令
（ｃ）Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｎｙａｗ

（ｄ）俯仰方向加速度指令
（ｄ）Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｎｐｉｔｃｈ

图４　不同导航增益下的三维导引律仿真结果
Ｆｉｇ．４　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

ｗｉｔｈｖａｒｉｏｕｓｎａｖｉｇａｔｉｏｎｇａｉｎｓ

·０９·
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度的耦合性；算例３中，两个平面之间具有较强的
耦合性。取所需攻击时间 ｔｄ＝４２ｓ，参数 ｋ１＝４，
ｋ２＝１，其余同第４１节。仿真结果如表１和图５
所示。

表１中为不同算例对应的控制能量计算值，

控制能量的定义为：∫
ｔｄ

ｔ０
（ａ２ｙＭ ＋ａ

２
ｚＭ）ｄｔ。

表１　不同算例对应的控制能量
Ｔａｂ．１　Ｃｏｎｔｒｏｌｅｎｅｒｇｙｆｏｒｖａｒｉｏｕｓｅｘａｍｐｌｅｓ

单位：ｍ２／ｓ３

导引律
控制能量

算例１ 算例２ 算例３

解耦导引律 １６９４７ １５４３８ ９６７８

耦合导引律 １６９４７ １５１５５ ７６０３

（ａ）前置角
（ａ）Ｈｅａｄｉｎｇｅｒｒｏｒ

（ｂ）欧拉角
（ｂ）Ｅｕｌｅｒａｎｇｌｅｓ

（ｃ）偏航方向加速度指令
（ｃ）Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｎｙａｗ

（ｄ）俯仰方向加速度指令
（ｄ）Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｎｐｉｔｃｈ

图５　采用不同三维导引律的算例３仿真结果
Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｖａｒｉｏｕｓｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓｆｏｒｅｘａｍｐｌｅ３

由表１可知，由于能够自动分配加速度指令，
耦合三维导引律对应的控制能耗更小，特别是随

着俯仰和偏航平面耦合程度的增强，这一优势更

为明显。图５给出了算例３的仿真结果。
如图５所示，两种三维导引律都能够在视场

角约束下实现攻击时间控制。所设计的耦合三维

导引律可自动将加速度命令分配到俯仰和偏航两

个通道中。由图５（ｃ）和图５（ｄ）可知，耦合三维
导引律主要在偏航平面内进行攻击时间控制，而

解耦三维导引律主要在俯仰平面内进行攻击时间

控制。

５　结论

针对导弹攻击时间控制的三维导引律设计开

展了研究。在导弹非线性数学模型的基础上，直

接在三维空间设计出一个耦合的攻击时间控制滑

模导引律，并通过对所设计制导律进行简单修正，

解决了零初始前置角引起的奇点问题。理论分析

及数值仿真结果表明：①所设计的滑模导引律能
够在三维条件下有效实现攻击时间增大或减小的

控制，并可适应不同的导航增益值；②所设计的滑
模导引律能够同时满足视场角约束和攻击时间控

制的Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性条件；③与解耦三维导引律
相比，所设计的耦合三维导引律控制能耗更小。

本文的研究为视场角约束条件下的三维攻击

时间控制导引律设计提供了一个思路，可作为对

当前相关研究的一点补充。
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