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过载指令约束下的导弹导引律设计

孟克子, 周荻
(哈尔滨工业大学 航天学院, 黑龙江 哈尔滨 150001)

摇 摇 摘要: 基于平面内的目标-导弹相对运动方程,采用指令滤波 backstepping 方法设计了一种过

载指令约束下的平面导引律,同时考虑了导弹自动驾驶仪的二阶动态特性。 依据制导系统主要状

态变量响应特性要求将制导系统分为两个子系统。 采用指令滤波 backstepping 方法基于零化视线

角速率原则和目标-导弹相对速度小于一个负常数的原则分别对两个子系统进行导引律设计。 指

令滤波 backstepping 方法不仅能够有效地处理过载指令饱和约束而且克服了传统 backstepping 方

法中“项数爆炸冶的缺陷。 在过载指令饱和且导弹自动驾驶仪存在较大滞后的情况下,针对视线方

向施加控制和不施加控制两种情况进行了仿真,结果表明设计的导引律在拦截大机动目标时具有

优良的性能。
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Abstract: Based on target鄄missile relative motion equation in plane, a two鄄dimensional guidance law sub鄄
ject to acceleration command constraint is designed using command filtered backstepping approach, and
the second鄄order dynamics characteristics of missile autopilot is considered. The guidance system is divid鄄
ed into two sub鄄systems in the light of stability requirement of the main states. Then the command filtered
backstepping approach is used to design the guidance laws for two sub鄄systems based on the principles of
zeroing line鄄of鄄sight(LOS) angular rate and letting the relative velocity between missile and target be less
than a negative constant, respectively. The command filtered backstepping approach can not only address
saturation constraint on acceleration command but also overcome the deficiency of “explosion of terms冶 in
the conventional backstepping method. Finally, the simulations are performed for controlling and non鄄
controlling along LOS in the case of acceleration command saturation and missile autopilot with big lag.
The results show that the guidance law has excellent performance for intercepting a highly maneuvering
target.
Key words: ordnance science and technology; guidance system; autopilot; acceleration command satu鄄
ration; command filter; guidance law
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0摇 引言

经典的比例导引律形式简单、易于实现,被广泛

应用于引导导弹拦截非机动目标或弱机动目标且十

分有效,但比例导引律用于拦截大机动目标时难以

满足制导精度要求[1]。 目前,许多非线性控制方法

被用于新型导引律的设计,如几何控制方法[2],
Lyapunov函数方法[3],非线性 H肄 控制方法[4],一阶

滑模控制方法[5 - 6]等。
在实际应用中,由于物理约束(主要是饱和约

束)的存在,导引律产生的过载指令信号可能会受

到限制,从而会降低制导性能甚至导致制导系统不

稳定,尤其是导弹相对目标过载能力优势不大的情

况,如空空导弹拦截无人机,无人机由于无人驾驶可

执行较大的过载机动。 目前,过载指令约束下的导

引律设计主要采用最优控制方法[7 - 11]。 Rusnak
等[7 - 9]以零脱靶量和能量最优为性能指标,基于极

小值原理推导了过载指令约束下的最优导引律。
Hexner 等[10 - 11]针对导弹的过载指令饱和以及目标

的随机机动特性,采用线性二次型高斯(LQG)理论

和随机输入描述函数(RIDF)设计了过载指令约束

下的最优导引律。 需要说明的是,文献[7 - 11]中

采用的是以目标-导弹在参考直角坐标系中的纵向

相对位置(或相对位置)及其导数作为主要状态变

量的线性时不变制导方程。 而通常采用在极坐标下

建立的以目标-导弹相对距离及视线角速率为主要

状态变量的制导方程依据准平行接近理论设计导引

律更具实际意义。
Farrell 等[12]针对输入饱和的不确定非线性系

统,提出了指令滤波 backstepping 方法,能够有效消

除饱和非线性的影响。 Farrell 等[13] 和 Sonneveldt
等[14]成功地将指令滤波 backstepping 方法用于输入

饱和的非线性飞行设计问题。 指令滤波 backstep鄄
ping 方法通过引入指令滤波器和构造辅助微分方程

来处理饱和约束,同时指令滤波器避免了传统

backstepping方法中由于对虚拟控制的解析求导而

出现的“项数爆炸冶现象。
另外,导弹自动驾驶仪动态特性是影响制导精

度的主要因素之一。 Chwa 等[15] 采用滑模控制设计

了考虑导弹控制回路动态特性的自适应非线性导引

律。 考虑导弹自动驾驶仪的一阶动态特性,孙胜

等[16]利用 backstepping 方法设计了三维非线性导引

律。 曲萍萍等[17 - 18] 采用动态面控制法设计了考虑

导弹自动驾驶仪二阶动态特性的平面及三维非线性

导引律。
鉴于指令滤波 backstepping 方法的优点及导弹

自动驾驶仪动态特性对制导精度的影响,本文基于

以目标-导弹相对距离和视线角速率为主要状态变

量的平面制导方程,采用指令滤波 backstepping 方

法在导弹自动驾驶仪存在二阶动态延迟的情况下设

计了一种过载指令约束下的导引律,并针对视线方

向施加控制和不施加控制两种情况进行了仿真

验证。

1摇 问题描述

平面内目标-导弹相对运动几何关系如图 1 所

示,其中 M 和 T 分别表示导弹和目标的质心,R 表

示目标-导弹之间的相对距离,q 表示视线角,vm 和

vt 分别表示导弹和目标的速度,兹m 和 兹t 分别表示导

弹和目标的弹道倾角。

图 1摇 平面内目标-导弹相对运动几何关系

Fig. 1摇 Relative kinematic relationship between
target and missile in the plane

摇

由图 1 可导出目标-导弹相对运动学方程为

R
·
= vtcos(q - 兹t) - vmcos(q - 兹m),

R q· = - vtsin(q - 兹t) + vmsin(q - 兹m)
{ .

(1)

(1)式相对时间 t 求导并整理,可得

R
··

= R q·2 + atR - amR,

q··= - 2R
·

R q· + 1
R atq -

1
R amq

ì

î

í

ïï

ïï ,
(2)

式中:atR和 atq分别表示目标加速度沿视线方向和视

线法向的分量;amR和 amq分别表示导弹加速度沿视

线方向和视线法向的分量。
过载指令约束下的导弹自动驾驶仪二阶动态特

性为
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a··mR = - 2灼棕na
·

mR - 棕2
namR + 棕2

nsat(u1),

a··mq = - 2灼棕na
·

mq - 棕2
namq + 棕2

nsat(u2
{ ),

(3)

式中:

sat(ui) =

uimax, ui > uimax;

ui, uimin臆ui臆uimax;

uimin, ui < uimin, i = 1,2

ì

î

í

ï
ï

ïï ;
灼 和 棕n 分别表示自动驾驶仪二阶动态特性的阻尼

比和自然振荡角频率;u1 和 u2 分别表示视线方向和

视线法向的导弹自动驾驶仪过载指令。
设末制导的初始时刻为 0,结束时刻为 tf . 为了

拦截目标,期望 tf 时刻 R 变为 0. 而 R 变为 0 的充

分条件是目标-导弹相对速度 R
·

满足(4)式所示的

约束关系。 文献[6,19]采用变结构控制设计了视

线方向的导引律 u1 . 而文献[20 - 21]认为渐近稳

定并非 R 的理想响应特性,其以局部稳定原则设计

了不以 R 渐近稳定为目标的视线方向导引律 u1,且
制导性能更高。 由此,本文在假设推力可控的条件

下依循文献[20 - 21]的思路设计 u1 .

埚t1沂[0,tf),s. t. R
·
臆 - 灼 < 0,坌t沂[ t1,tf],(4)

式中:灼 = const > 0.
视线角速率 q· 应在 u2 的控制下渐近收敛至 0

或 0 附近的微小邻域,从而实现导弹准平行接近目

标以对目标实施拦截。

鉴于只要求 q· 渐近稳定而 R
·

只需满足约束

(4)式,根据局部稳定性理论[21 - 22] 可将 (2) 式和

(3)式综合的制导系统分为两个子系统:x1 鄄子系统

和 x2 鄄子系统,进而分别对两个子系统进行导引律设

计。 x1 鄄子系统的状态变量为 x11 = q·,x12 = amq,x13 =

a·mq;x2 鄄子系统状态变量为 x21 = R,x22 = R
·
,x23 = amR,

x24 = a·mR . 则两个子系统的状态空间表达式分别为

x1 鄄子系统:

x·11 = -
2x22

x21
x11 - 1

x21
x12 + 1

x21
atq,

x·12 = x13,

x·13 = - 2灼棕nx13 - 棕2
nx + 棕2

nsat(u2

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï );

(5)

x2 鄄子系统:
x·21 = x22,

x·22 = x21x2
11 - x23 + atR,

x·23 = x24,

x·24 = - 2灼棕nx24 - 棕2
nx23 + 棕2

nsat(u1)

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï .

(6)

通常目标加速度难以测量,但其一定是有界的,
在导引律的设计过程中将其视为有界干扰,满足

| atq | < 着1 和 | atR | < 着2, 其中 着1、着2 (可根据对目标

加速度的估计而定)为已知的正常数。

2摇 视线法向导引律设计及稳定性分析

2郾 1摇 指令滤波器

指令滤波器[15 - 17] 的方框图如图 2 所示,x0
d 为

滤波前的虚拟 /名义控制指令。 滤波器状态空间形

式为

琢·1

琢·
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

2

=
琢2

2灼忆棕忆 {n S [S
棕忆2n

2灼忆棕忆n
(SF(x0

d) - 琢1 ]) - 琢 }

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú2

,

xd

x·
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

d

=
琢1

琢
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

2

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

,

(7)
式中:SF(·)和 SS(·)分别为对应于幅值与速率的

饱和函数,SF(·)与 SS(·)的定义类似,表示为

S(x) =

xU, x > xU;

x, xL臆x臆xU;

xL, x < xL

ì

î

í

ï
ï

ïï .
式中:xU 和 xL 分别为变量 x 的上限和下限。

图 2摇 指令滤波器

Fig. 2摇 Command filter
摇

指令滤波器的功能: 1)计算虚拟控制 xd 及其

对时间的导数 x·d,消除了传统 backstepping 方法中

虚拟控制的解析求导运算;2)保证虚拟控制 xd 及其

对时间的导数 x·d 满足约束。 如果采用指令滤波器

只是为了计算 xd 及其导数 x·d,那么 xU 应取为正无

穷大,xL 应取为负无穷大,此时指令约束不起作用。
指令滤波器转化为

琢·1

琢·
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

2

=
0 1

- 棕忆n2 - 2灼忆棕忆
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

n

琢1

琢
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

2

+
0
棕忆n

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú2 x0

d,

xd

x·
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

d

=
琢1

琢
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

2

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

.

(8)

注意到,如果 x0
d 有界,则 xd 和 x·d 有界且连续。
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则误差 xd - x0
d 总是有界的。 当指令信号不存在约

束时,可以通过选取比 x0
d 的带宽大的多的 棕忆n 使得

误差 xd - x0
d 为任意小。

2郾 2摇 视线法向导引律设计

定义跟踪误差

寛x1i = x1i - x1id, i = 1,2,3, (9)

式中:x11d = 0 为视线角速率 q· 的期望值,x1id( i = 2,
3)将在下文中定义。

跟踪误差 寛x11相对时间 t 求导,得

寛x
·

11 = -
2x22

x21
x11 - 1

x21
x12 + 1

x21
atq - x·11d . (10)

为使 寛x11寅0,选取虚拟控制

滋1 = x12 = - x (21
2x22

x21
x11 + x·11d - k11 寛x )11 + 着1sgn x11,

(11)

式中:k11 = constant > 0;x11为跟踪误差 寛x11的修正项,
将在下文中定义。

基于指令滤波 backstepping 方法,过载指令约

束下的视线法向导引律的设计步骤如下:
1) 定义

x0
12d = 滋1 - 灼12, (12)

式中:灼12将在下文中定义。 虚拟控制 x0
12d经过指令

滤波器产生幅值、速率和带宽约束的虚拟控制 x12d

及其对时间的导数 x·12d . 定义辅助微分方程

图 3摇 指令滤波 backstepping 视线法向导引律结构框图

Fig. 3摇 Block diagram of guidance law along the normal direction of LOS based on command filtered backstepping
摇

灼·11 = - k11灼11 - 1
x21

(x12d - x0
12d) , (13)

(13)式为构造的线性稳定的辅助微分方程,灼11表征

了约束对跟踪误差 寛x11的影响,下文中的 灼12、灼13、灼23、
灼24与 灼11意义类似。

2) 定义修正跟踪误差

x1i = 寛x1i - 灼1i, i = 1,2,3. (14)

3) 定义

x0
13d = - k12 寛x12 + x·12d + 1

x21
x11 - 灼13, (15)

式中:k12 = constant > 0;灼13将在下文中定义。 虚拟控

制 x0
13d经过指令滤波器产生带约束的虚拟控制 x13d

及其对时间的导数 x·13d . 定义辅助微分方程

灼·12 = - k12灼12 + (x13d - x0
13d) . (16)

4)定义名义控制

u0
2d = 1

棕2
n
( - k13 寛x13 + x·13d + 2灼棕nx13 + 棕2

nx12 - x12),

(17)

式中:k13 = constant > 0. 名义控制 u0
2d经过指令滤波

器产生带约束的控制 u2d . 定义辅助微分方程

灼
·

13 = - k13灼13 + 棕2
n(u2d - u0

2d) . (18)

在指令滤波器的作用下,u2d位于饱和界限范围

之内,是物理上可执行的。 由此,认为

sat(u2) = u2d . (19)
需要说明的是,指令滤波 backstepping 视线法

向导引律并非全解析表达式,而是中间表达式

(12)式、(15)式、(17)式,辅助微分方程(13)式、
(16)式、(18)式以及指令滤波器的组合,其实现过

程如图 3 所示。 制导律中含有的微分方程为低阶线

性方程,只需用 4 阶龙格-库塔法进行简单的数值

积分运算, 我们在普通的计算机上用 Matlab 编程实

现该制导算法时,解算出一拍的制导指令只需要

10 ms. 考虑到现代计算机的快速解算能力,该导引

律在弹上用数字信号处理器实现并不困难。
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2郾 3摇 基于 Lyapunov 函数的 x1 鄄子系统稳定性分析

跟踪误差 寛x11的动态可以表示为

寛x
·

11 = -
2x22

x21
x11 - 1

x21
x12 + 1

x21
atq - x·11d =

-
2x22

x21
x11 - 1

x21
x0
12d - 1

x21
(x12d - x0

12d) -

1
x21

(x12 - x12d) + 1
x21

atq - x·11d . (20)

结合定义(9)式和(14)式,分别将(11)式 ~
(13)式代入(20)式中,得

寛x
·

11 = - k11x11 - 1
x21

x12 + 1
x21

atq - 1
x21

着1sgn x11 + 灼
·

11,

(21)

同理,寛x1i( i = 2,3)的动态可表示为

寛x
·

12 = - k12x12 + 1
x21

x11 + x13 + 灼
·

12, (22)

寛x
·

13 = - k13x13 - x12 + 灼
·

13 . (23)
结合定义(14)式和(21)式 ~ (23)式,可得修正

跟踪误差 x1i( i = 1,2,3)的动态为

x
·

11 = 寛x
·

11 - 灼
·

11 =

- k11x11 - 1
x21

x12 + 1
x21

atq -
1
x21

着1sgnx11, (24)

x
·

12 = 寛x
·

12 - 灼
·

12 = - k12x12 + 1
x21

x11 + x13, (25)

x
·

13 = 寛x
·

13 - 灼
·

13 = - k13x13 - x12 . (26)
定义修正跟踪误差 x1i ( i = 1,2,3)的 Lyapunov

函数为

V1 = 1
2 移

3

i = 1
x2
1i, (27)

(27)式对时间 t 求导并将(24)式 ~ (26)式代入,得

V
·

1 = - 移
3

i = 1
k1ix2

1i +
atq

x21
x11 -

着1

x21
| x11 |臆

- 移
3

i = 1
k1i1ix2

1i +
1
x21

( | atq | - 着1) | x11 |臆

- 移
3

i = 1
k1ix2

1i臆 - k1 移
3

i = 1
x2
1i = - 2k1V1, (28)

式中:k1 = min{k1i,i = 1,2,3} . 求解(28)式,得

V1( t)臆V1(0)exp[ - 2k1 t]圯V1( t)寅0,t寅肄 .

(29)

由(29)式可知,无论控制及中间虚拟控制是否

饱和,修正跟踪误差 x1i ( i = 1,2,3)都将随着时间 t

趋于无穷大而趋于 0,而实际跟踪误差 寛x1i( i = 1,2,
3)无此性质。 但是,文中只考虑名义控制 u0

2d的饱和

非线性,中间虚拟控制状态 x0
1id( i = 2,3)不存在饱和

约束,亦即 2郾 2 节中 1 步和 3 步中采用的是(8)式所

示的指令滤波器,而 4 步中采用的是(7)式所示的

指令滤波器且只约束幅值。 由此,误差 u2d - u0
2d非 0

但有界,而误差 x1id - x0
1id( i = 2,3)在(8)式所示的滤

波器作用下可为任意小。 则变量 灼13非 0 但有界而

变量 灼11和 灼12将趋近于 0. 零化 灼11使得修正跟踪误

差 寛x11趋于实际跟踪误差 寛x11 . 由此,视线角速率 q· 渐

近趋近于 0,满足视线法向导引律 u2 的设计目标。

3摇 视线方向导引律设计及稳定性分析

若导弹在制导过程中,推力不可控或推力为 0,
则(4)式要依靠制导过程初始时刻目标-导弹相对

运动几何关系保证。 若导弹在制导过程中,推力大

小和方向可控,为使 R
·

满足(4)式所示的约束,则可

以按如下步骤设计视线方向导引律 u1 .
3郾 1摇 视线方向导引律设计

选取虚拟控制

滋2 = x23 = x21x2
11 - 滓x22 + 着2,滓 = constant > 0.

(30)
在虚拟控制 滋2 的作用下,有

x·22 = 滓x22 - 着2 + atR . (31)
求解(31)式,得

x22 = x22(0)e滓t - 乙t
0
着2e滓( t - 子)d子 + 乙t

0
atRe滓( t - 子)d子臆

x22(0)e滓t - 乙t
0
着2e滓( t - 子)d子 + 乙t

0
着2e滓( t - 子)d子 =

x22(0)e滓t, (32)

式中:x22(0) = R
·
(0) . 选取 R

·
(0) = - 灼,则对坌t沂

[0,tf),有 R
·

= x22臆 - 灼 < 0,满足(4)式所示的约束

关系。
视线方向上导引律的设计目标转化为:在 u1 的

控制作用下,使 x23跟踪 滋2 的变化,从而使目标-导

弹相对速度 R
·
满足(4)式所示的约束关系。 记

x23d = 滋2,x
·

23d = 滋·2抑x22x2
11 . (33)

注意,在末制导过程中,认为 q· 和 R
·

变化不大。
所以,(33)式中对 滋2 求导时忽略了含有 x·11(即 q··)

和 x·22(即 R
··
)的项。

定义跟踪误差
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寛x2j = x2j - x2jd,j = 3,4. (34)

跟踪误差 寛x23相对时间 t 求导,得

寛x
·

23 = x·23 - x·23d = x24 - x·23d . (35)

为使 寛x23寅0,选取虚拟控制

滋3 = x24 = - k23 寛x23 + x·23d, (36)
式中:k23 = constant > 0.

基于指令滤波 backstepping 方法,过载指令约

束下的视线方向导引律的设计步骤如下:
1) 定义

x0
24d = 滋3 - 灼24, (37)

式中:灼24将在第 3 步中定义。 虚拟控制 x0
24d经过指

令滤波器产生带约束的虚拟控制 x24d及其对时间的

导数 x·24d . 定义辅助微分方程

灼
·

23 = - k23灼23 + (x24d - x0
24d) . (38)

2) 定义修正跟踪误差

x2j = 寛x2j - 灼2j, j = 3,4. (39)
3) 定义名义控制

u0
1d = 1

棕2
n
( - k24 寛x24 + x·24d + 2灼棕nx24 + 棕2

nx23 - x23),

(40)
式中:k24 = constant > 0. 名义控制 u0

1d经过指令滤波

器产生带约束的控制 u1d . 定义辅助微分方程

灼
·

24 = - k24灼24 + 棕2
n(u1d - u0

1d) . (41)
在指令滤波器的作用下,u1d位于饱和界限范围

之内,亦即是物理上可执行的。 由此,认为

sat(u1) = u1d . (42)
与视线法向导引律相同,视线方向导引律也非

全解析的形式,其实现的结构框图与图 3 类似,这里

不再给出。
3郾 2摇 基于 Lyapunov 函数的 x2 鄄子系统稳定性分析

与 寛x1i( i = 1,2,3)的动态求解方法类似,跟踪误

差 寛x2j( j = 3,4)的动态为

寛x
·

23 = - k23x23 + x24 + 灼
·

23, (43)

寛x
·

24 = - k24x24 - x23 + 灼
·

24, (44)
则修正跟踪误差 x2j( j = 3,4)的动态为

x
·

23 = 寛x
·

23 - 灼
·

23 = - k23x23 + x24, (45)

x
·

24 = 寛x
·

24 - 灼
·

24 = - k24x24 - x23 . (46)
定义修正跟踪误差 x2j( j = 3,4)的 Lyapunov 函

数为

V2 = 1
2 移

4

j = 3
x2
2j . (47)

(47)式对时间 t 求导并将(45)式和(46)式代

入,得

V
·

2 = - 移
4

j = 3
k2jx2

2j臆 - k2 移
4

j = 3
x5
2j = - 2k2V2圯

V2( t)臆V2(0)exp[ - 2k2 t]圯V2( t)寅0,t寅肄,

(48)
式中:k2 = min{k2j,j = 3,4} .

(48)式保证了修正跟踪误差 x2j( j = 3,4)的渐

进稳定性。 文中只考虑名义控制 u0
1d的饱和非线性,

中间虚拟控制 x0
24d不存在饱和约束,亦即 3郾 1 节中

1 步采用的是(8)式所示的指令滤波器,3 步中采用

的是(7)式所示的指令滤波器且只约束幅值。 由

此,误差 u1d - u0
1d 非 0 但有界,而误差 x24d - x0

24d 在

(8)式所示滤波器的作用下可为任意小。 则变量 灼24

非 0 但有界,而变量 灼23将趋于 0. 零化 灼23使得修正

跟踪误差 x23趋于实际跟踪误差 寛x23 . 因此,状态 x23

可以跟踪 x23d的变化,满足视线方向导引律 u1 的设

计目标。
设计的导引律中所需的变量视线角及视线角速

率、目标-导弹相对距离及其相对时间的导数以及

导弹的加速度可以通过测量获得,导弹的加速度可

以依据加速度的测量值通过滤波器估计获取。
对于指令滤波 backsteppping 而言,为了保证

Lyapunov 稳定性,只要求 k1i( i = 1,2,3)和 k2j( j = 3,
4)大于 0,而通常选择 k11 < k12 < k13,k23 < k24以获得

更好的响应特性。 根据文献[10 - 11]中指令滤波

器参数的选取规则,阻尼比取为 灼忆 = 1 且选取 棕忆n 时

保证下一步指令滤波器中的 棕忆n 大于上一步指令滤

波器的 棕忆n .

4摇 仿真验证

导弹与目标的初始运动参数如表 1 所示。 初始

视线角速率 q·(0) = 0郾 26毅 / s;仿真中制导指令制导

控制周期为 10 ms;制导指令满足 | ui | 臆8g( i = 1,
2), 其中 g 为重力加速度; 目标 机 动 为 atR =
70sin(仔t / 3)(单位 m / s2),atq = 70cos(仔t / 3 + 仔 / 4)
(单位 m / s2 );自动驾驶仪二阶动态特性参数 灼 =
0郾 8,棕n = 8 rad / s;为了消除抖动,文中的符号函数

sgnx 用连续函数x / ( | x | + 啄)来代替。

4241



摇 第 9 期 过载指令约束下的导弹导引律设计

表 1摇 导弹与目标初始运动参数

Tab. 1摇 The initial motion parameters of missile and target

初始运动参数 导弹 目标

速度 v / (m·s - 1) 1 000 900

弹道倾角 兹 / (毅 ) 27 - 2

弹道偏角 鬃v / (毅 ) 0 180

位置坐标 x / km 50 65

位置坐标 y / km 15郾 0 19郾 5

位置坐标 z / km 0 0

4郾 1摇 视线方向施加控制作用

视线方向施加控制作用时,将设计的视线法向

导引律和视线方向导引律综合记为 NG1,相关参数

着i = 90( i = 1,2),k11 = 0郾 2,k12 = 0郾 4,k13 = 2,k23 =
3郾 37,k24 = 5郾 43,滓 = 0郾 05. 指令滤波器参数如表 2
所示。 为了进行比较,引入局部滑模导引律[18]

(PSMG):

u1 = R q· - 滓 R
·
+ 着1,

u2 = (R - 2 R
·

R q· +m q )· + 着2sgns

ì

î

í

ïï

ïï ,
(49)

式中:s = q· +mq,m = 5. PSMG 是在沿视线方向和视

线法向均可控但未考虑导弹过载指令饱和约束及导

弹自动驾驶仪动态特性的情况下设计得到的。

表 2摇 指令滤波器参数

Tab. 2摇 Parameters of command filter

滤波指令 x012d x013d u0
2d x024d u0

1d

棕忆n / (rad·s - 1) 25 40 100 40 100

摇 摇 视线方向施加控制作用时的数值仿真结果

如图 4 ~ 图 7 所示。 从图 4 和图 5 可以看出,无论

是 PSMG 还是 NG1,可实施的过载指令信号都受

到了一定程度的饱和约束;由于在设计 NG1 的过

程中对饱和约束进行了处理,所以视线角速率在

约 5郾 1 s 时收敛至 0 附近的微小邻域内且直至最

后一刻才发散,而 PSMG 在设计过程中未对饱和约

束进行处理且未考虑自动驾驶仪的动态特性,其
视线角速率发散较早,如图 6 所示。 最终,PSMG
的脱靶量为9郾 85 m而 NG1 的脱靶量只有 0郾 05 m.
由于两种情况下沿视线方向的控制作用基本相同

(如图 4 所示),以致导弹接近目标的速度几乎相

等(如图 7 所示),最终二者的拦截时间基本相当,
PSMG 的拦截时间为 7郾 70 s,NG1 的拦截时间为

7郾 71 s.

图 4摇 视线方向施加控制时视线方向过载指令

Fig. 4摇 Acceleration command along LOS for
controlling along LOS

摇

图 5摇 视线方向施加控制时视线法向过载指令

Fig. 5摇 Acceleration command along the normal direction
of LOS for controlling along LOS

摇

图 6摇 视线方向施加控制时的视线角速率

Fig. 6摇 LOS angular rate for controling along LOS
摇

4郾 2摇 视线方向不可控

视线方向不施加控制时,只考虑视线法向导引

律,记为 NG2,相关参数与视线方向施加控制的情

况相同。 同样为了比较分析,引入增广比例导引律

(APN):
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图 7摇 视线方向施加控制时目标-导弹相对速度

Fig. 7摇 Relative velocity between target and missile
for controlling along LOS

摇

u2 = - N R
·
q
·
+ atq, (50)

式中:N = 3郾 4,假设目标加速度 atq准确已知。
视线方向不施加控制时的数值仿真结果如

图 8 ~图 10 所示。 在 APN 和 NG2 产生的过载指令

都存在饱和现象的情况下,APN 的脱靶量为 2郾 3 m
而 NG2 的脱靶量只有 0郾 13 m. 同时,两种情况下视

图 8摇 视线方向不可控时视线法向过载指令

Fig. 8摇 Acceleration command along the normal direction
of LOS for uncontrolling along LOS

摇

图 9摇 视线方向不可控时的视线角速率

Fig. 9摇 LOS angular rate for uncontrolling along LOS

线方向都未施加控制作用,导弹-目标接近速度基

本相当,最终拦截时间都是 8郾 66 s.
最后,对比 NG1 和 NG2 的结果可知,视线方向

施加控制作用能够使导弹以更快的速度接近目标,
拦截时间更短。 需要强调的是,以往对 PSMG 和

APN 的理论分析都是在不考虑过载指令约束的情

况下做出的,当然性能良好。 而将其应用于过载指

令受限的情况下出现了正、负饱和现象,导致脱靶量

下降。

图 10摇 视线方向不可控时目标-导弹相对速度

Fig. 10摇 Relative velocity between target and missile
for uncontrolling along LOS

摇

5摇 结论

考虑到导弹过载指令的饱和非线性以及导弹自

动驾驶仪的动态延迟特性,基于平面目标-导弹相

对运动方程,以“零化视线角速率冶及“目标-导弹相

对速度应小于一个负常数冶为原则,采用指令滤波

backstepping 方法设计了平面拦截导引律,指令滤波

器不仅起到约束制导指令幅值的作用而且避免了传

统 backstepping 方法中“项数爆炸冶的现象。 研究结

果表明,设计的导引律在过载指令饱和时仍能保证

制导系统稳定且具有较高的制导精度。
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