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大气层外拦截变结构导引律

汪家芸　尔联洁　吴文正　王小冬

(北京航空航天大学, 北京, 100083)

VAR IABL E STRUCTURE GU IDANCE LAW FOR

EXTRA -ATMOSPHER IC INTERCEPTION
W ang J iayun, E r L ian jie, W u W enzheng, W ang X iaodong
(Beijing U niversity of A eronau tics and A stronau tics, Beijing, 100083)

摘　要　讨论了大气层外空间飞行器拦截的变结构导引律问题。从变结构控制理论出发, 按照

最终零控导引拦截的要求, 确定切换函数, 利用趋近律控制方法改善控制过程品质的特点, 导出

一种具有强鲁棒性的空间拦截导引律。最后给出了在具体条件下的仿真结果, 并与比例导引律、

最优导引律作了比较。
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Abstract　T he variab le structu re gu idance law of ex tra2atmo spheric in tercep tion is studied. In2

o rder to elim inate the effects of ou ter and system atic pertu rbation and distu rbance, a gu idance

law based on the variab le structu re con tro l theo ry w ith a strong robustness is p ropo sed. T he

coefficien t m atrix of the sw itch ing function is determ ined by the concep t of zero2con tro l in ter2

cep tion. T he asymp to tic law w h ich guaran tees the quality of transien t p rocess befo re reach ing

the sw itch ing surface is used in p ractice. T he resu lts of digita l sim ulation and comparison w ith

the p ropo rt ional and op tim al gu idance law s are included.

Key words　ex tra2atmo spheric in tercep tion　variab le structu re　guidance law

大气层外直接碰撞拦截, 实质要求拦截器与目标的相对距离在碰撞时刻为零。另外, 对

于拦截器的导引和控制系统, 测量信号误差往往只能给定偏差范围, 使得讯号修正比较困

难, 会造成终端脱靶较大而不能达到要求。因此, 为解决上述问题, 必须在存在摄动和干扰情

况下, 设计一强鲁棒性的导引律满足精确拦截要求。

近几年来, 变结构控制理论不仅在理论上引起了人们的广泛兴趣, 并且已将它应用于大

型航天器控制、大气飞行控制及机器人等领域, 对于大气层内及大气层外拦截问题, 也开始

作探索。本文针对以上拦截控制的诸多问题, 运用变结构理论, 导出具有强鲁棒性的空间拦

截末段导引律来解决以上问题, 并通过仿真实验, 得到了比较满意的结果。

1　变结构控制的基本原理

控制系统的状态方程一般描述为
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xα= A (x , t) + B (x , t) u (1)

　　式中: x , u 为状态向量; A ,B 为矩阵; x ∈R
n, u∈R

m , t∈R ,A ∈R
n×n ,B ∈R

n×m。

定义 (1) 　m 维开关函数所描述的向量形式为 s (x ) , s∈R
m , 在有限时间内满足到达条

件为

s s
õ

< 0 (2)

　　根据上面的基本定义得出变结构设计的基本定理。

定理 1　对于一个时变装置和开关函数, 系统可描述为

xα= A x + B u

s (x ) = C x (3)

　　C 为矩阵, 通过二次相应的变换可以得到滑动模态的微分方程。进行第一次变换, 即 y

= T 1x , 得出

yα1 = Aϖ11y 1 + Aϖ12y 2

yα2 = Aϖ21y 1 + Aϖ22Y 2 + Bϖu
(4)

　　式中: y 1∈R
n- m , y 2∈R

m , detB ≠0。

进行第二次变换

y 1

s
= T 2

y 1

y 2

得到
yα1 = Aϖ11y 1 + Aϖ12s

s
õ

= Aϖ21y 1 + Aϖ22s + Bϖu
(5)

这时系统在滑动模态上, s= 0 时

yα1 = Aϖ11y 1 (6)

　　定理 2　根据上面的概念, 考虑系统

xα= A (x ) + B (x ) u

　　开关函数 s (x ) , 采用等效控制方法, 设系统在滑动模态上, s (x ) = 0,

s
õ

(x ) =
5s
5x

A (x ) +
5s
5x

B (x ) u = 0

u e = -
5s
5x

B (x )
- 1 5s

5x
A (x ) (7)

只要矩阵不可逆就可以满足到达条件。

定理 3　趋近律方法, 将采用开关函数为动态方程

s
õ

= - Εsgns - kf (s) (8)

sgn (s) = [ sgns1⋯sgnsn ]T

f (s) = [ f 1 (s1)⋯f n (sn) ]T

标量函数要满足 sif i (si) > 0, si≠0, i= 1, ⋯,m。因此可以分为:

(1)等速趋近律

sα= - Εsgns (9)

　　 (2)指数趋近律

sα= - Εsgns - k (s) (10)

　　 (3)幂数趋近律
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s
õ

= (si) Αsgnsi　　　　0 < Α< 1, i = 1, ⋯,m (11)

2　变结构拦截导引律

计及地球引力影响时, 在地心惯性系中拦截器与卫星的相对运动方程

d
d t

x

y

z

v x

v y

v z

0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 1 0

0 0 0 0 0 1

- Ξ2 0 0 0 0 0

0 - Ξ2 0 0 0 0

0 0 2Ξ2 0 0 0

x

y

z

v x

v y

v z

+

0 0

0 0

0 0

- sinΗz - sinΗy co sΗz

co sΗz - sinΗy sinΗz

0 co sΗy

u 1

u 2

(12)

初始条件, t= 0 时

(x , y , z , v x , v y , v z ) T = (x (0) , y (0) , z (0) , v x (0) , v y (0) , v z (0) ) T

终点条件 t= tf 时

(x , y , z , v x , v y , v z ) T = (0, 0, 0, v x ( tf ) , v y ( tf ) , v z ( tf ) ) T

　　考虑到系统在惯性系统中 x 轴方向相对速度远大于其他两轴上的速度分量, 调整发动

机基本不能在 y , z 方向进行大的速度及位置调整。可以近似认为 y , z 方向基本处于无控状

态, 在 y , z 方向上只有引力作用产生的加速度及调整发动机推力产生的加速度在此方向上

投影的附加小量。因此, 模型可分开成两部分

xα= v x

vαx = - Ξ2x + - sinΗz u 1 - co sΗz sinΗy u 2〗

d
d t

y

z

v y

v z

=

0 0 1 0

0 0 0 1

- Ξ2 0 0 0

0 2Ξ2 0 0

y

z

v y

v z

+

0 0

0 0

co sΗz - sinΗy sinΗz

0 co sΗy

u 1

u 2

(13)

取 x = (y , z , v y , v z ) T , x É = (y , z ) T , x Ê = (v y , v x ) T , u= (u 1, u 2) T

状态方程为

xαÉ

xαÊ
=

A 11　A 12

A 21　A 22

x É

x Ê
+

B É

B Ê

u 1

u 2

　　式中: 　A 11= [ 0 ], 　A 12=
1　0

0　1
,

A 21=
- Ξ2 0

0 2Ξ2
, 　A 22= [ 0 ],

B É = [ 0 ], 　B Ê =
co sΗz - sinΗz sinΗy

0 co sΗy

显然式 (13)是简约型可控系统。

下面具体确定C 阵的取法, 取滑动曲面

s = C x = (C É 　C Ê )
x É

x Ê
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s ∈R 2, 　C É C Ê ∈R 2×2

运用极点配置理论思想, 可以得出C
- 1
Ê C É = k。

为了保证到达条件满足的同时得到正常运动段比较满意的品质, 并且对系统的摄动和

干扰具有完全的自适应性, 引入渐近律的概念。这里采用指数趋近律, 由式 (10)

s
õ

= - ks - Εsgns

Ε=
Ε1 0

0 Ε2

, 　Εi > 0

k =
k 1 0

0 k 2

s = (s1, s2) T

k 阵中的 k 1, k 2 和要求拦截器渐近到滑动面上的时间 tR 及调整发动机的性能有关。因此 k 1,

k 2 的选取直接与正常运动段品质有关。趋近到滑动面上的运动可看成是s
·

= - ks 运动附加

了s
·

= ±Ε的扰动所组成。在正常运动段主要考虑s
·

= - ks。对于

s
õ

= - ks

得到

s
õ

iösi = - k i, 　i = 1, 2

对于两式积分并要求轨线在 y , z 两个方向同时到达零控滑动面。因此具有相同的到达时间

tR , 可以得到

ln
si

si0
= - k i tR , 　i = 1, 2

si0 = siû t= 0

因此

k i =
1
tR

ln
si0

si

要求在 t= tR 时切换函数值很小, 记为 ∆。对上式可表为

k i =
1
tR

ln
si0

∆

Ε的选择关系切换面附近的品质。在靠近切换面 s= 0 附近, 采用趋近律s
·

= - Εsgns- ks, 可

以消除抖振影响。这时 s 很小, 可以看出 Ε这时就是趋近速率。显然 Ε的大小与切换面附近

的品质直接有关。在实际选择中, Ε太大或太小品质都不会太好。下面给出变结构导引律的

具体形式。对系统的切换函数

s = C x

s
õ

= C xα+
dC
d t

x

对于取的切换阵

C =

1 0 -
x
v x

0

0 1 0 -
x
v x

将 v
·

x = - Ξ2
x + (- sinΗz u 1- co sΗz sinΗy u 2 代入上式重新组合以后, 得到
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dC
d t

x =

- 1 - Ξ2 x 2

v 2
x

0

0 - 1 - Ξ2 x 2

v 2
x

v y

v z

-

x v y

v 2
x

sinΗz
x v y

v 2
x

co sΗz sinΗy

x v z

v 2
x

sinΗz
x v z

v 2
x

co sΗz sinΗy

u 1

u 2

= - D ÉU - D Ê x Ê

代入

s
õ

= C x
õ

+
dC
d t

x = (C É , C Ê ) (A x + B U ) + (- D ÉU - D Ê x Ê )

s
õ

= (C É , C Ê )
A 11　A 12

A 21　A 22

x É

x Ê
+

B É

B Ê

u 1

u 2

+ (- D ÉU - D Ê x Ê )

　　式中: A 11= [ 0 ]; 　A 22= [ 0 ]; 　B É = [ 0 ]

将上式化简后有

s
õ

= C ÊA 21x É + (C ÉA 12 - D Ê ) x Ê + (C ÊB Ê - D É )U

　　引入趋近律

s
õ

= - Εsgns - f (s)

得到

- Εsgns - f (s) = C ÊA 21x É + (C ÉA 12 - D Ê ) x Ê + (C ÊB Ê - D É )U

在 det (C ÊB Ê - D É )≠0 条件下, 变结构拦截导引律为

U = - (C ÊB Ê - D É ) - 1 [C ÊA 21x É + (C ÉA 12 - D Ê ) x Ê + Εsgns + f (s) ] (14)

对于考虑干扰及有测量误差的情况下, 方程:

　　 (1) x
õ

= v x + ∃v x

　v
õ

x = - Ξ2x + [ - sinΗz u 1 - co sΗz sinΗy u 2 ] + ∃ax (15)

　　 (2) x
õ

= A x + B U + F (p ) (16)

　　式中: ∃v x , ∃ax 代表 x 轴方向的偏差总和; F (p )代表在 y , z 轴上的偏差总和。按照与前

面同样的方法得到, 在 det (C ÊB Ê - D É )≠0 情况下

U (x ) = - (C ÊB Ê - D É ) - 1 [C ÊA 21x É + (C ÉA 12 - D Ê ) x Ê +

Εsgns + f (s) + (F 1 (x ) + F 2 (x ) sgns ] (17)

　　式中: [F 1 (x ) + F 2 (x ) sgns ]项为上、下确界影响函数, 如上、下确界确定, 即可算出其影

响。因为 v y , v z 较 v x 小得多, 且 Ηy , Ηz 很小, det (C ÊB Ê - D É )≈ t
2co sΗz co sΗy , 在 t≠0 情况下,

det (C ÊB Ê - D É )≠0, 当 t= 0 时, 即为碰撞点。实际上在进入盲区后, 发动机就不再工作了。

所以可以知道在整个拦截过程中 det (C ÊB Ê - D É )≠0 可以满足。(17)式即为受到外界干扰

的变结构拦截导引律的一般形式。

4　变结构拦截导引律仿真结果及分析

利用上面得到的变结构导引律, 并令: 目标轨道半径为 rT ; 目标速度为V T ; 拦截器初始
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高度为 rÉ ; 拦截器速度为V É ; 初始拦截运动平面与卫星轨道面夹角为 Υ; 拦截器初始时刻与

当地水平面所夹弹道倾角为 Η; 卫星初始时刻位置矢量与惯性系 z 轴夹角为 Β, 进行拦截弹

道仿真计算。

仿真结果表明, 按照变结构拦截导引律修正的拦截弹道可以实现零脱靶。图 1 给出了拦

截弹道; 图 2 给出了相应情况下按照变结构导引律得到的控制量随时间的变化曲线。

　　　　　　图 1　拦截弹道 图 2　不同导引律的控制量与时间的关系

在初始条件 Β= 0184°, Η= 511°, V É = 3 900m ös, Υ= 0°的情况下, 按照 J =∫
tf

0

1
2

u 2d t 的

标准, 在飞行过程中比例导引要求消耗的能量为 51475m 2ös3, 最优控制所要求消耗的能量

为 01954m 2ös3, 变结构导引律所要求消耗的能量为 11189 5m 2ös3。因此一般来说变结构控制

消耗的能量较最优控制为多, 但远少于比例导引控制律。由控制量随时间变化曲线可以看

出, 变结构导引律在初始段所要求的控制量较大, 但随着时间的变化, 下降的速率较最优控

制大, 一般在到达零控面时间 tR 附近, 控制量已很少, 一旦达到滑动面, 就变为零。因此从控

制量的变化趋势来看, 变结构控制与最优控制较比例导引律有更大的偏差调整裕度。因此更

有利于击中目标。

对存在干扰与系统误差情况下, 最优控制与比例导引控制由于无法对存在的某些干扰

及误差 (例如测量误差)进行修正、控制, 则可能造成实际拦截过程中较大的终端脱靶。对变

结构导引律来讲, 由于其具有对干扰的自适应性, 能够解决上述问题。通过仿真, 证实了这一

结论。

通过仿真计算可以看到, 到达时间 tR 的大小对控制过程的品质影响很大。图 3 及图 4

给出了几种不同 tR 下控制量U 及切换函数值 s 的变化过程。表 1 给出几种不同 tR 下的能

量、脱靶量及命中时间变化情况。可以看到 tR 越小, 控制量变化越剧烈, 初始控制量越大, 消

耗能量也越多。这主要是要求拦截器在较短的时间内到达零控面所致。但如果 tR 取得太大,

将会使末段拦截器不能到达零控滑动面, 脱靶量加大, 不能体现出对干扰的自适应性。通过

各种计算比较, 在本计算给定的初始条件下取 tR = 8s 较适宜。Ε太大会造成接近滑动面速度

过大, 引起抖振, 而 Ε太小在拦截过程中会造成拦截器始终不能到达滑动面。在本计算给定

的仿真初始条件范围内, 取 Ε= 014～ 016 就能很好地符合要求。
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图 3　控制量随时间的变化 图 4　切换函数随时间的变化

表 1　不同 tR 下的能量

tR ös 能量∫
tf

0

1
2 u2d t 脱靶量öm 命中时间ös

6 11452 1 010 121967

8 11189 5 010 121967

10 11033 3 0105 121967

　　本文在考虑摄动和干扰存在的情况下, 利用变结构控制理论推导出对摄动和干扰具有

自适应性的变结构导引律。文中通过引入趋近律的概念, 一方面使拦截过程的动态品质得到

控制; 另一方面提高了系统的鲁棒性。数字仿真验证了推导的正确性, 因此变结构导引律适

用于大气层外空间拦截。
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