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摇 摇 摘要: 针对姿控式直接力 / 气动力复合控制导弹,提出一种基于滑模反演控制的制导控制一体

化控制律。 通过引入指令滤波器,避免了传统反演设计存在的计算膨胀问题;设计自适应模糊逼近

器对系统不确定函数进行逼近,并构造误差滑模面来补偿模糊逼近误差及有界干扰对系统的影响,
通过在线自适应调整控制律参数实现系统的鲁棒性。 具体的数值算例仿真计算表明:在目标机动

的情况下,所设计的一体化制导控制系统具有较强的抗干扰能力,在保证系统稳定的同时可达到满

意的制导控制效果。
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Abstract: An integrated guidance and control law is proposed for dual鄄control missiles based on the back鄄
stepping sliding mode design approach. A command filter is introduced to eliminate the computation ex鄄
plosion problem of conventional backstepping design method. An adaptive fuzzy approximator is employed
to approximate the system uncertain functions, and a sliding mode surface is constructed to compensate
the effects of approximate error and bounded disturbances. The controller parameters are adjusted adap鄄
tively on鄄line to guarantee the robustness of the system. A numerical example is provided. The simulation
results show that the integrated guidance and control approach has robustness to disturbances and im鄄
proves the control performance while ensuring the operating stability of system when a target maneuvers
with high acceleration.
Key words: control science and technology; dual control; integrated guidance and control; backstep鄄
ping; sliding鄄mode control; adaptive fuzzy control



摇 第 1 期 基于自适应模糊滑模的复合控制导弹制导控制一体化反演设计

0摇 引言

传统制导与控制方法将制导回路与控制回路分

开设计,导致制导系统与控制系统之间缺乏协调匹

配,无法充分发挥导弹的最大潜力。 制导控制一体

化设计将制导回路同控制回路作为整体来研究,可
有效地解决指令跟踪性能、操纵性能与稳定性能之

间的矛盾,提升飞行器作战响应速度及攻击精度,以
适应复杂战场环境。 因此,制导控制一体化研究成

为近年来研究热点之一[1 - 2]。
针对编队飞行问题,Kim 等[3] 基于自适应输出

反馈和反演控制技术设计了制导控制一体化系统,
采用神经网络在线补偿系统未建模非线性项。
Koren 等[4]针对敏捷性导弹制导控制一体化问题,
采用常规滑模方法设计控制律,实现了对非线性开

关型舵机建模误差及目标机动的鲁棒性。 董飞垚

等[5]将一体化设计问题转化为 3 阶积分链系统镇定

问题,结合鲁棒高阶滑模和超扭曲算法设计了控制

律,但系统不确定性实际仅由目标机动引起。 宋海

涛等[6]采用自适应动态面方法设计了一体化控制

律,但仅考虑了建模误差的影响。
另一方面,随着空中威胁的日益增强,新一代防

空导弹的机动性和快速响应能力成为其重要的性能

指标。 空气舵作为单一执行机构很难满足制导精度

要求,而直接力控制技术可有效提高弹体机动性和

响应速度,因此采用直接力 /气动力复合控制技术成

为提高制导精度的必要手段。 但直接力的开启使得

飞行中气动参数有较大摄动,并引起复杂的非线性

及耦合现象,使得复合控制导弹的制导控制一体化

设计面临更大挑战[7]。
Shtessel 等[8]基于高阶滑模理论,设计了直接

力 /气动力复合控制导弹的制导控制一体化系统,保
证了对目标机动和模型不确定性的鲁棒性,但设计

过程复杂、计算量大。 舒燕军等[9] 针对轨控式复合

控制导弹的制导控制一体化问题,基于反演设计和

非线性干扰观测器技术设计了控制律,但并未考虑

直接力建模,控制量仅为舵偏量。
本文针对姿控式直接力 /气动力复合控制导弹,

基于反演控制方法设计了一体化制导控制律,并引

入指令滤波器,避免了传统反演设计存在的计算膨

胀问题;同时考虑目标机动、建模误差和气动参数摄

动等不确定性影响,并将其视为复合干扰,设计了自

适应模糊逼近器对系统不确定函数进行逼近,并利

用自适应滑模方法补偿模糊逼近误差及有界干扰对

系统影响,同时在线自适应调整控制律参数实现系

统对复合干扰的鲁棒性,保证了一体化制导控制律

具有良好效果。

1摇 问题描述

1郾 1摇 弹目相对运动数学模型

本文研究导弹采用不旋转机制,由于俯仰和偏

航通道有相似结构,根据导弹轴对称性以纵向平面

内俯仰通道为例来说明直接力 /气动力复合控制导

弹的制导控制一体化设计过程,偏航通道的设计过

程可用类似方法得到。
为研究导引规律,如图 1 所示,O0X0Y0 为惯性

系,原点 O0 为导弹发射点,M、T 分别为导弹和目

标。 选取视线坐标系 O1X1Y1 作为末制导参考系,原
点 O1 位于导弹质心,X1 轴沿视线方向,指向目标为

正,Y1 位于纵向平面内与 X1 轴垂直,向上为正。

图 1摇 弹目相对运动关系图

Fig. 1摇 Relative motion between missile and target
摇

图 1 中:R 为弹目相对距离;q 为视线角;vM、vT
分别为导弹和目标速度;兹M、兹T 分别为导弹和目标

的弹道倾角。
由于末制导段 vM、vT 可认为常值,则由图 1 可

得弹目相对运动模型[10]为

q··= - 2R
·

R q· - 1
R aM + 1

R aT, (1)

式中:aM、aT 分别为导弹与目标在 Y1 方向的加速

度。
1郾 2摇 直接力数学模型建立

姿控式复合控制导弹直接力由安装在弹体质心

前的微型侧喷发动机喷出的燃气流产生的,侧喷发

动机共有 18 个 伊 10 环,共 180 个,呈环状在弹体前

端排列,奇偶数环相互交错 10毅布局,如图 2 所示,
其中 O2X2Y2 为弹体系,且直接力 Tc 相对于 O2Y2 轴

转动的角度记为 孜.
忽略奇偶环直接力作用点到导弹质心的距离差

距,可认为每环沿弹体圆周相隔 10毅均匀分布的

97



兵摇 工摇 学摇 报 第 36 卷

图 2摇 姿控式复合控制导弹结构图

Fig. 2摇 Configuration of blended control missile with
lateral jets

摇

36 个侧喷发动机[7],且将同一角度 孜 的侧喷发动机

视为一列,则每列共 5 个侧喷发动机可供使用。
而已知单个微型侧喷发动机的推力 T 随时间

的变化规律[11]为

T =

0, 0臆t < 子1;
F
T1

( t - 子1), 子1臆t < 子1 + T1;

F, 子1 + T1臆t < t1;

F - F
T2

( t - t1), t1臆t臆t1 + T2

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï .

(2)

式中:F 为姿控发动机稳态推力;子1 为推力延迟时

间;T1 为推力由 0 增至稳态值的时间;t1 为发动机

关机指令时刻;T2 为推力由稳态值降至 0 的时间。
则总的直接力 Tc 可表示为

Tc = nT, (3)
式中:n 为每列小火箭消耗的个数,1臆n臆5.
1郾 3摇 纵向平面一体化模型建立

考虑到末制导阶段主发动机已关机,纵向平面

内直接力 /气动力复合控制导弹动态方程[11]为

棕· z = a2琢 + a1棕z + a3啄z +
LTTcncos 孜

Jz
,

琢· = 棕z + 棕ysin 琢tan 茁 -
a4琢
cos 茁, (4)

且有

a1 =
QSLm棕z

z

Jz
,a2 =

QSLm琢
z

Jz
,a3 =

QSLm啄z
z

Jz
,a4 =

QSC琢
y

mvM
,

(5)
式中:m 为导弹质量;琢 为迎角;茁 为侧滑角;Q 为动

压;S 为特征面积;L 为特征长度;m琢
z 、m棕z

z 、m啄z
z 、C琢

y 为

气动导数;啄z 为升降舵偏角;LT 为侧喷发动机到导

弹质心的平均距离。

由于在弹道坐标系下,vM 兹
·

M 代表导弹法向加速

度,考虑升力主要由攻角产生[9],则满足

mvM 兹
·

M = QSC琢
y琢 -mgcos 兹M .

据几何关系知:

aM = vM 兹
·

Mcos (q - 兹M) . (6)
令垂直于视线方向的弹目相对速度 vq = Rq·,则

(1)式可变形为如下的相对运动状态方程:

v·q = - R
·

R vq - aM + aT . (7)

故由(6)式知,(7)式可改写为

v·q = - R
·

R vq - (a5琢 - gcos 兹M)cos (q - 兹M) + aT,

(8)

式中:a5 =
QSC琢

y

m = vMa4 .

为便于设计,对一体化方程进行简化,假设 茁抑

0,q - 兹M抑0[9],且令 aTc =
LTT
Jz

,nT = ncos 孜. 则根据

(4)式和(8)式可得制导控制一体化模型:

v·q = - R
·

R vq - a5琢 + gcos 兹M + dvq,

琢· = - a4琢 + 棕z + d琢,

棕· z = a2琢 + a1棕z + a3啄z + aTcnT + d棕z

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï ,

(9)

式中:dvq为目标机动 aT 引起的有界干扰[9],而考虑

通道解耦与模型简化过程中存在的建模误差[6],可
假设系统存在未知有界干扰 d琢、d棕z

[6,10] .

定义 x1 =
vq
- a5

,x2 = 琢,x3 = 棕z,u = [ 啄z nT] T,

则(9)式中一体化模型可改写为

x·1 = f1(x1) + x2 + d1,

x·2 = f2(x2) + x3 + d2,

x·3 = f3(x2,x3) + bu + d3

ì

î

í

ï
ï

ïï ,

(10)

式中:

f1(x1) = - R
·

R x1 +
gcos 兹M

- a5
;f2(x2) = - a4x2;

f3(x2,x3) = a2x2 + a1x3;b = [a3 aTc];

d1 =
dvq

- a5
;d2 = d琢;d3 = d棕z

; | di |臆di,max,i = 1,2,3.

同时,由于存在气动参数摄动,f1(x1)、f2(x2)和
f3(x2,x3)可能无法精确得到,可见系统(10)式为带

有不确定性的严反馈非线性系统,将目标机动、建模

误差和气动参数摄动定义为复合干扰,则本文设计

目标为控制 x1 收敛至 0,且保证系统对复合干扰具

有良好的鲁棒性。
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2摇 一体化制导控制律设计

下面以(10)式给出的一体化模型作为被控对

象,利用反演法分 3 步进行制导控制一体化设计,同
时采用自适应模糊逼近器对系统不确定函数进行逼

近,并结合自适应滑模方法来补偿模糊逼近误差及

有界干扰对系统的影响。
2郾 1摇 制导控制一体化系统控制器设计

步骤 1摇 对(10)式中子系统 1 进行外环设计。
由于滑模控制关键是寻找合适的滑动模态超平面,
考虑设计子系统 1 的滑模面如下形式:

s1 = x1 . (11)
当系统滑动到该超平面时,状态将以时间常数

的指数下降,从而得到渐近稳定状态 x1寅0,从而实

现平行接近导引律。 将 s1 对时间 t 求导得

s·1 = f1(x1) + x2 + d1 . (12)
由于 f1(x1)可能无法精确得到,选择由中心平

均模糊消除器、乘积推理规则、单值模糊产生器构成

的自适应模糊系统来逼近 f1(x1)。 假设存在最优逼

近函数

F*(x) = 兹*TP(x) . (13)
然而一般情况下,无法得到最优参数 兹*,只有

它们的估计值记为

F̂(x) = 兹̂TP(x) . (14)
因此,利用模糊自适应逻辑系统对未知函数

f1(x1)进行逼近可得

f1(x1) = f*1 (x1) + 着1 = f̂1(x1) + 寛f1(x1) + 着1,
(15)

式中:着1 为外环逼近误差,满足 | 着1 |臆着*
1 ,且有

f̂1(x1) = 兹̂T
1P1(x1),

寛f1(x1) = f*1 (x1) - f̂1(x1) = (兹*T
1 - 兹̂T

1)P1(x1) =
寛兹T
1P1(x1) . (16)

则(12)式可改为如下形式:

s·1 = f̂1(x1) + 寛f1(x1) + 着1 + x2 + d1 =

兹̂T
1P1(x1) + 寛兹T

1P1(x1) + 着1 + x2 + d1 . (17)
同时为消除目标机动引起的 d1 项及逼近误差

着1 的影响,通过自适应滑模方法对其进行补偿。 视

x2 为外环控制量,故虚拟控制量指令 x2c可写为

x2c = x2c1 + x2c2 + x2c3 =
- k1 s1 - 兹̂T

1P1(x1) - 着̂1sgn ( s1) - d̂1,maxsgn ( s1) .
(18)

控制律中 x2c1 = - k1 s1 为负反馈部分,实现了

状态反馈,x2c2 = - 兹̂T
1P1( x1 ) - 着̂ 1 sgn ( s1 )为模糊

自适应部分,其中滑模项用来补偿模糊逼近误

差。 x2c3 = - d̂ 1,max sgn ( s1 ) 为自适应滑模补偿部

分,用来补偿干扰项 d1 的影响。 且由于系统的

不确定参数 兹̂1、 着̂ 1、 d̂ 1,max 均未知,给出如下在线

自适应律:

兹̂
·

1 = 浊1
1 s1P1(x1), 浊1

1 > 0;

着̂
·

1 = 浊1
2 | s1 | , 浊1

2 > 0;

d̂
·

1,max = 浊1
3 | s1 | , 浊1

3 > 0

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï .

(19)

由于后续反演法推导过程中,存在外环虚拟控

制量导数项 x·2c,且对其求导非常复杂,故本方案将

虚拟控制量 x2c通过一个指令滤波器得到新的虚拟

控制指令 x2c,即

子1 x
·

2c + x2c = x2c, (20)
式中:x2c为虚拟控制量 x2c的滤波值;子1 为滤波器时

间常数,这样不需要对 x2c进行求导,避免了反演法

设计中的“计算膨胀冶问题。
步骤 2摇 对(10)式中子系统 2 进行中环设计,

以实现攻角虚拟控制量跟踪,即lim
t寅肄

(x2 - x2c) = 0,其

中,x2c由外环子系统的虚拟控制量(20)式提供,则
可设计子系统 2 的滑模面如下形式:

s2 = x2 - x2c . (21)
将 s2 对时间 t 求导可得

s·2 = x·2 - x
·

2c = f2(x2) + x3 + d2 - x
·

2c . (22)
用类似于步骤 1 方法对未知函数 f2(x2)逼近可

得

f2(x2) = f*2 (x2) + 着2 = f̂2(x2) + 寛f2(x2) + 着2,
(23)

式中:着2 为中环逼近误差,满足 | 着2 |臆着*
2 ,且有

f̂2(x2) = 兹̂T
2P2(x2),

寛f2(x2) = f*2 (x2) - f̂2(x2) =

(兹*T
2 - 兹̂T

2)P2(x2) = 寛兹T
2P2(x2) . (24)

故(22)式可改为如下形式:

s·2 = f̂2(x2) + 寛f2(x2) + 着2 + x3 + d2 - x
·

2c =

兹̂T
2P2(x2) + 寛兹T

2P2(x2) + 着2 + x3 + d2 - x
·

2c . (25)
视 x3 为中环控制量,故虚拟控制量指令 x3c可

写为

x3c = - s1 - k2 s2 - 兹̂T
2P2(x2) - 着̂2sgn ( s2) -

d̂2,maxsgn ( s2) + x
·

2c, (26)

18
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式中:系统不确定参数 兹̂2、着̂2、 d̂2,max均未知,同理给

出如下在线自适应律:

兹̂
·

2 = 浊2
1 s2P2(x2), 浊2

1 > 0;

着̂
·

2 = 浊2
2 | s2 | , 浊2

2 > 0;

d̂
·

2,max = 浊2
3 | s2 | , 浊2

3 > 0

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï .

(27)

同理利用指令滤波器得新虚拟控制指令 x3c为

子2 x
·

3c + x3c = x3c, (28)
式中:x3c为 x3c滤波值;子2 为时间常数;设计子系统 3
时可用 x3c代替虚拟控制量指令 x3c .

步骤 3摇 对(10)式中子系统 3 进行内环设计。
求得控制量 u,以实现俯仰角速率虚拟控制量的跟

踪,即 lim
t寅肄

( x3 - x3c) = 0,第 3 个子滑模面设计如

下:
s3 = x3 - x3c . (29)

将 s3 对时间 t 求导可得

s·3 = x·3 - x
·

3c = f3(x2,x3) + bu + d3 - x
·

3c . (30)
同理,可对未知函数 f3(x2,x3)进行逼近得

f3(x2,x3) = f*3 (x2,x3) + 着3 =

f̂3(x2,x3) + 寛f3(x2,x3) + 着3, (31)
式中:着3 为内环逼近误差,满足 | 着3 |臆着*

3 ,且有

f̂3(x2,x3) = 兹̂T
3P3(x2,x3),

寛f3(x2,x3) = f*3 (x2,x3) - f̂3(x2,x3) =

(兹*T
3 - 兹̂T

3)P3(x2,x3) = 寛兹T
3P3(x2,x3) . (32)

故(30)式可改为如下形式:

s·3 = f̂3(x2,x3) + 寛f3(x2,x3) + 着3 + bu + d3 - x
·

3c =

兹̂T
3P3(x2,x3) + 寛兹T

3P3(x2,x3) + 着3 + bu + d3 - x
·

3c .
(33)

故控制量 u 可写为

u = - bT (bbT) - 1[ s2 + k3 s3 + 兹̂T
3P3(x2,x3) +

着̂3sgn ( s3) + d̂3,maxsgn ( s3) - x
·

3c], (34)
式中:系统不确定参数 兹̂3、着̂3、 d̂3,max均未知,给出如

下在线自适应律:

兹̂
·

3 = 浊3
1 s3P3(x2,x3), 浊3

1 > 0;

着̂
·

3 = 浊3
2 | s3 | , 浊3

2 > 0;

d̂
·

3,max = 浊3
3 | s3 | , 浊3

3 > 0

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï .

(35)

综上所述,给出完整的一体化控制律如下:

s1 = x1,

x2c = - k1s1 - 兹̂T
1P1(x1) - 着̂1sgn (s1) - d̂1,maxsgn (s1),

s2 = x2 - x2c,

x3c = - s1 - k2s2 - 兹̂T
2P2(x2,x3) - 着̂2sgn (s2) -

摇 摇 d̂2,maxsgn (s2) + x
·

2c,
s3 = x3 - x3c,

u = - bT (bbT) -1[s2 + k3s3 + 兹̂T
3P3(x2,x3) +

摇 摇 着̂3sgn (s3) + d̂3,maxsgn (s3) - x
·

3c]

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ïï .

(36)

由(36) 式可看出虚拟控制量指令 x
·

3c 可结合

(28)式、(26)式、(20)式、(18)式迭代求得,避免了

传统方法重复求导而引起的计算膨胀现象。
2郾 2摇 稳定性分析

定义如下在线自适应律估计误差 寛着i = 着i - 着̂i,

寛di, max = di,max - d̂i, max,i = 1,2,3,以及指令滤波器估

计滤波误差 寛v1 = x2c - x2c, 寛v2 = x3c - x3c,将(18)式和

(21)式代入,故可将(17)式重写得到

s·1 = 兹̂T
1P1(x1) + 寛兹T

1P1(x1) + 着1 + x2 + d1 =

兹̂T
1P1(x1) + 寛兹T

1P1(x1) + 着1 + ( s2 + x2c + 寛v1) + d1 =

兹̂T
1P1(x1) + 寛兹T

1P1(x1) + 着1 + d1 - k1 s1 - 兹̂T
1P1(x1) -

着̂1sgn ( s1) - d̂1,maxsgn ( s1) + s2 + 寛v1 =

- k1 s1 + 寛兹T
1P1(x1) + 着1 - 着̂1sgn ( s1) +

d1 - d̂1,maxsgn ( s1) + s2 + 寛v1 . (37)
同理,将(26)式和(29)式代入,可将(25)式重写为

s·2 = 兹̂T
2P2(x2) + 寛兹T

2P2(x2) + 着2 + x3 + d2 - x
·

2c =

兹̂T
2P2(x2) + 寛兹T

2P2(x2) + 着2 + (s3 + x3c + 寛v2) + d2 - x
·

2c =

- s1 - k2s2 + 寛兹T
2P2(x2) + 着2 - 着̂2sgn (s2) +

d2 - d̂2,maxsgn (s2) + s3 + 寛v2 . (38)
将(34)式代入,可将(33)式重写为

s·3 = 兹̂T
3P3(x2,x3) + 寛兹T

3P3(x2,x3) + 着3 + bu + d3 -

x
·

3c = 兹̂T
3P3(x2,x3) + 寛兹T

3P3(x2,x3) + 着3 -
bbT (bbT) - 1[ s2 + k3 s3 + 兹̂T

3P3(x2,x3) +

着̂3sgn ( s3) + d̂3,maxsgn ( s3) - x
·

3c] + d3 - x
·

3c =

- s2 - k3 s3 + 寛兹T
3P3(x2,x3) + 着3 - 着̂3sgn ( s3) +
d3 - d̂3,maxsgn ( s3) . (39)

定理摇 对存在有界不确定干扰的制导一体化系

统(10)式,采用自适应滑模方法处理有界不确定干
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扰,且采用模糊自适应系统对不确定函数 f1 ( x1 )、
f2(x2)和 f3(x2,x3)进行逼近。 取模糊自适应滑模

控制律(36)式,及自适应调参律(19)式、(27)式

和(35)式,则能保证整个闭环系统一致最终有界,
系统跟踪误差收敛到原点附近任意小的紧集,即
保证对复合干扰具有良好鲁棒性的同时使得 x1 趋

于 0 .
证明摇 取如下的准 Lyapunov 函数:

V = 1
2 移

3

i = 1
s2i +

1
2 移

3

i = 1

1
浊i

1

寛兹T
i

寛兹i +

1
2 移

3

i = 1

1
浊i

2

寛着2
i +

1
2 移

3

i = 1

1
浊i

3

寛d2
i, max +

1
2 移

2

i = 1

寛v2i , (40)

式中:寛di, max = di,max - d̂i, max; 寛兹i = 兹*
i - 兹̂i; 寛着i = 着i - 着̂i;

i = 1,2,3; 寛v1 = x2c - x2c; 寛v2 = x3c - x3c,则沿滑动模态

运动轨迹,对(40)式对时间求导得

V
·
= 移

3

i = 1
si s

·
i + 移

3

i = 1

1
浊i

1

寛兹T
i

寛兹
·

i + 移
3

i = 1

1
浊i

2

寛着i 寛着
·

i +

移
3

i = 1

1
浊i

3

寛di, max
寛d
·

i, max + 移
2

i = 1

寛vi 寛v
·

i . (41)

由于 | 着i | 臆 着*
i , | di | 臆 di,max, i = 1,2,3,将

(37)式 ~ (39)式代入(41)式则有

V
·
= s1[ - k1 s1 + 寛兹T

1P1(x1) + 着1 - 着̂1sgn ( s1) +

d1 - d̂1,maxsgn ( s1) + s2 + 寛v1] +

s2[ - s1 - k2 s2 + 寛兹T
2P2(x2) + 着2 - 着̂2sgn ( s2) +

d2 - d̂2,maxsgn ( s2) + s3 + 寛v2] + s3[ - s2 - k3 s3 +

寛兹T
3P3(x2,x3) + 着3 - 着̂3sgn ( s3) + d3 -

d̂3,maxsgn ( s3)] - 移
3

i = 1

1
浊i

1

寛兹T
i 兹̂

·

i -

移
3

i = 1

1
浊i

2

寛着i 着̂
·

i - 移
3

i = 1

1
浊i

3

寛di,max d̂
·

i,max + 移
2

i = 1

寛vi 寛v
·

i臆

- k1 s21 + s1 寛兹T
1P1(x1) + 着1 | s1 | - 着̂1 | s1 | + d1,max | s1 | -

d̂1,max | s1 | - k2 s22 + s2 寛兹T
2P2(x2,x3) + 着2 | s2 | - 着̂2 | s2 | +

d2,max | s2 | - d̂2,max | s2 | - k3 s23 + s3 寛兹T
3P3(x2,x3) +

着3 | s3 | - 着̂3 | s3 | + d3,max | s3 | - d̂3,max | s3 | + s1 寛v1 + s2 寛v2 -

移
3

i = 1

1
浊i

1

寛兹T
i 兹̂

·

i - 移
3

i = 1

1
浊i

2

寛着i 着̂
·

i - 移
3

i = 1

1
浊i

3

寛di,max d̂
·

i,max +

移
2

i = 1

寛vi 寛v
·

i = - 移
3

i = 1
kis2i +

移
3

i = 1

寛兹T (i siP i -
1
浊i

1
兹̂
·

)i + 移
3

i = 1

寛着 (i | si | -
1
浊i

2
着̂
·

)i +

移
2

i = 1
( 寛vi 寛v

·

i + si 寛vi) + 移
3

i = 1
di, (max | si | -

1
浊i

3
d̂
·

i, )max .

(42)
由自适应参数调节律(19)式、(27)式和(35)式

可得

V
·
臆 - 移

3

i = 1
kis2i + 移

2

i = 1
( 寛vi 寛v

·

i + si 寛vi) . (43)

又由于 寛v1 = x2c - x2c, 寛v2 = x3c - x3c,故分别对其

求导,并将(20)式和(28)式代入可得

寛v
·

1 = -
寛v1
子1

- x·2c, 寛v
·

2 = -
寛v2
子2

- x·2c . (44)

故将(44)式代入(43)式,可得

V
·
臆 - 移

3

i = 1
kis2i + 移

2

i =
(

1
si 寛vi -

寛v2i
子i

+ | 寛vi x
·

( i + 1)c )| .

(45)
由于必存在正数 资i,使得 | x·( i + 1)c | 臆资i2,故应用

Young 不等式 ab < a2 / 2 + b2 / 2,可得

si 寛vi臆s2i / 2 + 寛v2i / 2,

| 寛vi x
·

( i + 1)c |臆寛v2i / 2 + 资2
i / 2. (46)

则(45)式可改写为

V
·
臆-移

3

i =1
kis2i +移

2

i =
(

1
s2i / 2 + 寛v2 / 2 + 寛v2i / 2 +资2

i / 2 -
寛v2i
子 )
i

.

(47)
将(47)式整理为

V
·
臆 - (k1 - 1 / 2) s21 - (k2 - 1 / 2) s22 - k3 s23 -

移
2

i =
( (

1

1
子i

)- 1 寛v2 )i + 着, (48)

式中:着 = 移
2

i = 1
(资2

i / 2) .

显然,整个误差空间为不变集,根据 LaSalle爷 s
定理[12],闭环系统一致最终有界,系统跟踪误差收

敛原点附近任意小的紧集。 故(36)式的一体化制

导控制律可保证在末制导过程中 x1寅0,证毕。

3摇 仿真分析

导弹初始位置(xM,yM)为(0 m,11 000 m),初始

速度 Ma 数 为 5郾 5, 目 标 初 始 位 置 ( xT, yT ) 为

(15 000 m,26 000 m),初始速度 Ma 数为 5. 导弹俯

仰通道各标称气动力参数如表 1 所述。
其他仿真参数如下:k1 = 28,k2 = 1郾 7,k3 = 1郾 7,

浊i
1 = 0郾 2,浊i

2 = 0郾 1,着̂i (0) = 0,兹̂i (0) = [0 0 0] T,
d̂i,max(0) = 0,i = 1,2,3,浊1

3 = 0郾 1,浊2
3 = 0郾 2,浊3

3 = 0郾 3,
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表 1摇 特征点的标称气动参数

Tab. 1摇 Nominal aerodynamic parameters of feature points

a1 a2 a3 a4

- 0郾 724 25郾 371 - 155郾 8 0郾 786

假设 | x1 |臆2仔, | x2 | 臆
仔
2 , | x3 | 臆仔,取模糊基函数

为

P1(x1)
é

ë

ê
ê

=
滋11

移
3

i = 1
滋1i

滋12

移
3

i = 1
滋1i

滋13

移
3

i = 1
滋1

ù

û

ú
úi

T

,

P2(x2)
é

ë

ê
ê

=
滋21

移
3

i = 1
滋2i

滋22

移
3

i = 1
滋2i

滋23

移
3

i = 1
滋2

ù

û

ú
úi

T

,

P3(x2,x3)
é

ë

ê
ê

=
滋21滋31

移
3

i = 1
滋2i滋3i

滋22滋32

移
3

i = 1
滋2i滋3i

滋23滋33

移
3

i = 1
滋2i滋3

ù

û

ú
úi

T

,

式中:

滋11 ( (= exp -
x1 +2仔 )仔 )

2

,

滋12 ( (= exp -
x1 -2仔 )仔 )

2

,

滋13 ( (= exp -
x1 )仔 )

2

;

滋21 ( (= exp -
x2 + 仔 / 2

仔 / )4 )
2

,

滋22 ( (= exp -
x2 - 仔 / 2

仔 / )4 )
2

,

滋23 ( (= exp -
x2

仔 / )4 )
2

;

滋31 ( (= exp -
x3 + 仔
仔 / )2 )

2

,

滋32 ( (= exp -
x3 - 仔
仔 / )2 )

2

,

滋33 ( (= exp -
x3

仔 / )2 )
2

.

目标初始弹道倾角 兹T0为 200毅,导弹初始弹道倾

角 兹M0为 30毅. 对所提出的自适应模糊滑模控制律在

纵向平面中对高速俯冲目标的拦截效果进行研究。
仿真过程中分别考虑标称模型及含有复合干扰项情

况,其中标称模型时目标无机动,不存在气动参数摄

动且扰动信号 d2 = d3 = 0;而复合干扰项包括目标以

7 g 过载、频率 仔
3 rad / s 蛇形机动,所有气动参数进

行 依 20% 的随机拉偏(频率为 2 Hz,幅值为 依 20%

的方 波 信 号 ), d2 = 0郾 2sin ( 仔t / 2 ) 和 d3 =
0郾 1sin (仔t / 2) . 结果对比如图 3 ~ 图 11 所示:图 3
为弹目相对运动曲线,标称模型下脱靶量为 0郾 640 2 m,
带有复合干扰项脱靶量为 0郾 937 8 m;图 4 为垂直于

视线方向的弹目相对速度 vq,可看出 vq 趋近于 0,达
到了控制律设计目的;图 5 为攻角响应曲线;图 6 为

俯仰角速率 棕z 响应曲线;图 7 为升降舵偏角 啄z 响
应曲线,可看出舵 啄z 在 依 30毅以内;图 8 为直接力响

应曲线,可看出在跟踪误差较大时,直接力动作较

大;图 9 ~ 图 11 为设计的滑模面响应曲线,均收敛

到 0,满足控制要求。

图 3摇 弹目相对运动轨迹图

Fig. 3摇 Missile鄄target interception trajectories
摇

图 4摇 垂直于视线方向的弹目相对速度 vq
Fig. 4摇 Curve of vq vertical to the line鄄of鄄sight direction

摇

图 5摇 攻角 琢 曲线

Fig. 5摇 Curve of attack angle 琢
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图 6摇 俯仰角速率 棕z 响应曲线

Fig. 6摇 Curve of pitch rate 棕z

摇

图 7摇 升降舵偏角 啄z 的响应曲线

Fig. 7摇 Curve of control deflection 啄z

摇

图 8摇 直接力使用情况

Fig. 8摇 Curve of lateral jet

摇

图 9摇 滑模面 s1 的响应曲线

Fig. 9摇 Curve of surface s1

图 10摇 滑模面 s2 的响应曲线

Fig. 10摇 Curve of surface s2
摇

图 11摇 滑模面 s3 的响应曲线

Fig. 11摇 Curve of surface s3
摇

4摇 结论

本文针对姿控式直接力 /气动力复合控制导弹,
利用反演法分 3 步进行了制导控制一体化设计,并
引入指令滤波方法避免了“计算膨胀冶问题,同时利

用模糊自适应系统对系统不确定函数进行逼近,并
构造自适应误差滑模面来补偿逼近误差及有界干扰

的影响,提高了系统鲁棒性。 仿真结果表明:在高马

赫数末制导拦截问题上,所设计的一体化制导控制

律具备满意的鲁棒性能,能够抑制目标机动、建模误

差和气动参数摄动等不确定性影响,制导精度较高,
控制性能良好。
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