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考虑自动驾驶仪延迟的多约束末制导律
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摘要：设计了一种带有落角和视场角约束的末制导律。建立了带有导弹自动驾驶仪二阶动态特性的末制导模型；构

造了一种新型的滑模面并结合动态面控制给出了制导律的设计方法；利用Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论，证明了制导系统的
弹目视线角和弹目视线角速率是收敛的，结合构造的障碍Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数和滑模面的特性证明了视场角始终满足约
束条件；仿真验证了制导律的有效性。
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　　导弹末制导律能够实现导弹对目标的精确打击，同时考
虑终端落角的约束，能够使得导弹取得最佳毁伤效果［１］。拦

截机动目标时，由于目标信息未知，传统的比例导制导性能

大大降低［２］，而滑模控制由于其对外部干扰和内部不确定性

有较强的鲁棒性，应用在制导律设计中取得了良好的效果。

末制导中导弹为满足落角要求，弹道通常较为弯曲，这

可能导致目标不在导弹的导引头视场范围内，使导弹丢失目

标［３］。同时，导弹自动驾驶仪延迟也是影响制导精度的重要



因素，因此，研究末制导律时同时考虑导弹落角和视场角约

束并结合自动驾驶仪的延迟影响具有重要意义。文献［４］基
于切换逻辑的思路设计了带有落角和视场角约束的终端滑

模制导律，因为存在指令转换的问题，制导律不是光滑连续

的；文献［５］利用积分型障碍Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数设计了一种新型
滑模制导律能同时约束落角和视场角，但积分项的引入使得

制导律求解较为困难。文献［６］考虑了导弹的一阶自动驾驶
仪延迟问题，而研究导弹的二阶动态特性更贴近实际情况。

文献［７－８］进一步给出了考虑自动驾驶仪二阶动态和攻击
角度约束的制导律设计方法。然而，文献［６－８］都没有考虑
了视场角约束的问题。

本文结合导弹自动驾驶仪的二阶动态特性提出了一种

带有落角和视场角约束的末制导律。通过构造一种新型的

滑模面并结合动态面控制给出了制导律的设计方法；利用一

种新的障碍 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数并根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论，证
明了制导系统的弹目视线（ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔ，ＬＯＳ）角跟踪误差和
ＬＯＳ角速率是收敛的，并且视场角始终满足约束条件。

１　问题描述和相关引理

１．１　问题描述
如图１所示，假定末制导过程中导弹和目标的速度 ＶＭ

和 ＶＴ大小不变，ｒ和 ｑ分别表示为弹目之间的相对距离和
ＬＯＳ角，φＭ和 φＴ分别表示为导弹和目标的前置角，γＭ和 γＴ
分别表示为导弹和目标的航迹角，ａＭ和 ａＴ分别表示为导弹
和目标的法向加速度。导弹和目标的末制导运动学关系为

ｒ＝ＶＴｃｏｓφＴ－ＶＭｃｏｓφＭ
ｒｑ＝ＶＴｓｉｎφＴ－ＶＭｓｉｎφＭ
φＭ ＝γＭ －ｑ，φＴ ＝γＴ－ｑ

γ
·

Ｍ ＝
ａＭ
ＶＭ
，γ
·

Ｔ ＝
ａＴ
ＶＴ

（１）

图１　弹目关系

　　Ｖｑ＝ｒｑ表示为垂直于 ＬＯＳ方向的相对速度分量，对其
求导：

Ｖ
·

ｑ ＝－
ｒ
ｒＶｑ－ａＭｃｏｓφＭ ＋ｄ （２）

其中，ｄ＝ａＴｃｏｓφＴ。
　　假设１　若存在一个有界常数 Δ≥０代表目标加速度 ａＴ
的最大值，可知 ｄ≤Δ。

导弹的自动驾驶仪的动态特性可以看成二阶惯性环节：

ａ̈Ｍ ＝－２ζωｎａＭ －ω
２
ｎａＭ ＋ω

２
ｎｕ （３）

其中，ｕ为导弹自动驾驶仪的输入指令，ζ和 ωｎ分别代表导
弹自动驾驶仪的阻尼比和固有频率。

假设ｑｄ是末制导终端 ＬＯＳ角，即期望的导弹落角，定义
ｘ１＝ｑ－ｑｄ，ｘ２＝Ｖｑ，ｘ３＝ａＭ，ｘ４＝ａＭ。根据式（１）、式（２）、式
（３）可得：

ｘ１ ＝
ｘ２
ｒ

ｘ２ ＝－
ｒ
ｒｘ２－ｘ３ｃｏｓφＭ ＋ｄ

ｘ３ ＝ｘ４
ｘ４ ＝－２ζωｎｘ４－ω

２
ｎｘ３＋ω

２
ｎｕ

（４）

　　针对捷联导引头，在攻角近似为零的情况下，可采用前
置角 φＭ来表示导弹的视场角。若导弹可接受的最大视场角
为 φｍａｘ，本文末制导律的设计要求就是通过制导指令 ｕ使
ＬＯＳ角误差 ｘ１以及垂直于ＬＯＳ方向的相对速度分量 ｘ２最终
收敛到零，确保导弹能够以给定的落角 ｑｄ准确命中目标，并
且保证导弹视场角始终满足 φＭ ≤φｍａｘ。

根据式（１）可得 φＭ ≤φｍａｘ成立的充分条件为

ｘ２ ≤α （５）

其中，α＝ＶＭｓｉｎφｍａｘ－ＶＴ。
假设２　为保证导弹能够完成制导要求，需满足弹目速

度比
ＶＴ
ＶＭ
＜ｓｉｎφｍａｘ，即 α＞０。

１．２　基本引理

引理 １［９］　对任意的 ξ≤１，有不等式 ｌｎ １
１－ξ２

＜ ξ２

１－ξ２
。

引理２［１０］　对任意的正数 α，令 Ａ＝ ｘ∈Ｒ∶ｘ＜{ }α 以

及 Ｂ＝Ｒｌ×ＡＲｌ＋１均为开区间，考虑如下系统：
η＝ｈ（ｔ，η） （６）

其中，η＝［ω，ｘ］Ｔ∈Ｂ，函数 ｈ∶Ｒ＋×Ｂ→Ｒ
ｌ＋１在时间 ｔ上分段

连续，并且关于 ｘ满足局部一致 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ条件。若函数 Ｕ∶
Ｒｌ→Ｒ＋以及 Ｖ１∶Ａ→Ｒ＋在各自的定义域内连续可微且是正
定的，同时满足：当 ｘ→α时，Ｖ１（ｘ）→∞ ；γ１( )ω ≤
Ｕ（ω）≤γ２( )ω ，γ１和 γ２为 Ｋ∞类函数。那么，对于函数

Ｖ（η）＝Ｖ１（ｘ）＋Ｕ（ω）以及初时状态 ｘ（０）∈Ａ，假设不等式
满足如下关系

Ｖ
·

＝Ｖ
η
ｈ≤－ａＶ＋ｂ （７）

其中 ａ，ｂ＞０，则对任意 ｔ∈［０，∞），都满足 ｘ∈Ａ。

２　考虑自动驾驶仪延迟的带有落角和视场
角约束的制导律

２．１　制导律的设计
１）设计虚拟控制量 ｘ３ｃ
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构造如下滑模面

ｓ１ ＝ｘ２＋α１－ｅ－β ｘ( )１ ｓｉｇｎ（ｘ１） （８）

　　对其求导可得

ｓ１ ＝－
ｒ
ｒｘ２－ｘ３ｃｏｓφＭ ＋ｄ＋

αβ
ｒｅ

－β ｘ１ｘ２ （９）

　　虚拟控制量 ｘ３ｃ设计如下：

ｘ３ｃ ＝
１
ｃｏｓφＭ

－
ｒ
ｒｘ２＋Δｓｉｇｎ（ｓ１）＋

αβｅ－β ｘ１ｘ２[ ｒ
·

１－ ｓ
α＋ｇｓｉｇｎ（ｓ１( )）＋φ＋ｋ１ｓ]１ （１０）

其中，ｇ＝α １－ｅ－β ｘ( )１ ｓｉｇｎ（ｘ１），φ＝
ξ

（１－ξ２）（α＋ｇｓｉｇｎ（ｓ１））
，ξ

的定义见下文。

为了避免逆推设计方法的项数爆炸问题，引入一个一阶

滤波器对虚拟控制量 ｘ３ｃ进行滤波：

τ３ｘ３ｄ＋ｘ３ｄ ＝ｘ３ｃ （１１）
其中，τ３＞０为滤波器设计参数，ｘ３ｄ（０）＝ｘ３ｃ（０）。

定义边界层误差：

ｙ３ ＝ｘ３ｄ－ｘ３ｃ （１２）
　　２）设计虚拟控制量 ｘ４ｃ

定义跟踪误差变量

ｓ２ ＝ｘ３－ｘ３ｄ （１３）
　　对其求导可得

ｓ２ ＝ｘ４－ｘ３ｄ （１４）
　　虚拟控制量 ｘ４ｃ设计如下：

ｘ４ｃ ＝－ｋ２ｓ２＋ｘ３ｄ （１５）
　　通过一个一阶滤波器对虚拟控制量 ｘ４ｃ进行滤波

τ４ｘ４ｄ＋ｘ４ｄ ＝ｘ４ｃ （１６）
其中，τ４＞０为滤波器设计参数，ｘ４ｄ（０）＝ｘ４ｃ（０）。

定义边界层误差

ｙ４ ＝ｘ４ｄ－ｘ４ｃ （１７）
　　３）设计制导指令 ｕ

定义跟踪误差变量

ｓ３ ＝ｘ４－ｘ４ｄ （１８）
　　对其求导可得

ｓ３ ＝－２ζωｎｘ４－ω
２
ｎｘ３＋ω

２
ｎｕ－ｘ４ｄ （１９）

　　导弹制导指令 ｕ可设计如下

ｕ＝ １
ω２ｎ
（２ζωｎｘ４＋ω

２
ｎｘ３＋ｘ４ｄ－ｋ３ｓ３） （２０）

进一步，将式（１１）、式（１３）、式（１５）、式（１６）、式（１８）代入式
（１０）可得

ｕ＝ １
ω２ｎ

２ζωｎｘ４＋ω
２
ｎｘ３－

ｋ２
τ４
（ｘ３－ｘ３ｄ）[ ＋

１
τ３τ４
（ｘ３ｃ－ｘ３ｄ）－

ｘ４ｄ
τ４
－ｋ３（ｘ４－ｘ４ｄ ]） （２１）

２．２　稳定性分析
定理１　对于制导系统式（４），如果制导指令 ｕ设计为

式（２１），并且状态变量 ｘ２满足约束条件 ｘ２ ＜α，则导弹最
终能够成功的拦截目标，并且状态变量 ｘ１，ｘ２收敛于零。

证明：该定理证明过程如下：

构造如下障碍Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ１ ＝
１
２ｌｎ

α＋ｇｓｉｇｎ（ｓ１[ ]）２

α＋ｇｓｉｇｎ（ｓ１[ ]）２－ｓ２１
（２２）

可知，α＋ｇｓｉｇｎ（ｓ１）＞０，令 ξ＝
ｓ１

α＋ｇｓｉｇｎ（ｓ１）
，Φ（ｓ１）可转

化为

Ｖ１ ＝
１
２ｌｎ

１
１－ξ２

（２３）

因为 ｘ２ ＜α，可知 ｓ１ ＜α＋ｇｓｉｇｎ（ｓ１），即 ξ＜１。
对 Ｖ１求导并代入式（９）、式（１０）、式（１２）、式（１３）可得：

Ｖ
·

１ ＝
ξ

１－ξ２
ξ＝φ ｓ１－

ｇｓ１
α＋ｇｓｉｇｎ（ｓ１

[ ]
）
＝

φ －
ｒ
ｒｘ２－（ｓ２＋ｙ３＋ｘ３ｃ）ｃｏｓφＭ[ ＋ｄ＋

αβ
ｒｅ

－β ｘ１ｘ２－
ｇｓ１

α＋ｇｓｉｇｎ（ｓ１
]
）
＝

φ ｄ－Δｓｉｇｎ（ｓ１）－ｋ１ｓ１－φ－（ｓ２＋ｙ３）ｃｏｓφ[ ]
Ｍ （２４）

　　根据ＹＯＵＮＧ不等式可得：

－φｓ２ｃｏｓφＭ≤
１
２ｓ

２
２＋
１
２（φｃｏｓφＭ）

２≤

１
２ｓ

２
２＋
１
２φ

２ （２５）

－φｙ３ｃｏｓφＭ≤
１
２ｙ

２
３＋
１
２（φｃｏｓφＭ）

２≤

１
２ｙ

２
３＋
１
２φ

２ （２６）

　　根据假设１以及引理１得：

Ｖ
·

１ ＝
ｓ１ ｄ－Δｓｉｇｎ（ｓ１[ ]）

（１－ξ２）（α＋ｇｓｉｇｎ（ｓ１））
２－

φ ｋ１ｓ１＋φ＋（ｓ２＋ｙ３）ｃｏｓφ[ ]
Ｍ ≤

φ －ｋ１ｓ１－φ－（ｓ２＋ｙ３）ｃｏｓφ[ ]
Ｍ ≤

－ｋ１
ξ２

１－ξ２
＋１２ｓ

２
２＋
１
２ｙ

２
３≤

－２ｋ１Ｖ１＋
１
２ｓ

２
２＋
１
２ｙ

２
３ （２７）

　　构造如下Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ２ ＝
１
２ｓ

２
２ （２８）

　　对其求导并代入式（１４）、式（１７）、式（１８）可得：

Ｖ
·

２ ＝ｓ２ｓ２ ＝ｓ２（ｓ３＋ｙ４＋ｘ４ｃ－ｘ３ｄ）＝

ｓ２（ｓ３＋ｙ４－ｋ２ｓ２）≤ｓ
２
２＋
１
２ｓ

２
３＋
１
２ｙ

２
４－ｋ２ｓ

２
２ （２９）

　　构造如下Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ３ ＝
１
２ｓ

２
３ （３０）

　　对其求导并代入式（１９）、式（２０）可得：

Ｖ
·

３ ＝ｓ３ｓ３ ＝ｓ３（－２ζωｎｘ４－ω
２
ｎｘ３＋

ω２ｎｕ－ｘ４ｄ）＝－ｋ３ｓ
２
３ （３１）

　　构造如下Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：
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Ｖ＝Ｖ１＋Ｖ２＋Ｖ３＋
１
２∑

４

ｉ＝３
ｙ２ｉ （３２）

　　由文献［９］知，存在常数 Ｍ３＞０，Ｍ４＞０，使 ｘ３ｃ≤Ｍ３，
ｘ４ｃ≤Ｍ４。根据ＹＯＵＮＧ不等式可得：

ｙ３ｙ３≤－
ｙ２３
τ３
＋Ｍ３ ｙ３ ≤－

ｙ２３
τ３
＋
Ｍ２３ｙ

２
３

２ ＋１２ （３３）

ｙ４ｙ４≤－
ｙ２４
τ４
＋Ｍ４ ｙ４ ≤－

ｙ２４
τ４
＋
Ｍ２４ｙ

２
４

２ ＋１２ （３４）

　　对Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数Ｖ求导可得

Ｖ
·

＝Ｖ
·

１＋Ｖ
·

２＋Ｖ
·

３＋
１
２∑

４

ｉ＝３
ｙｉｙｉ≤

－２ｋ１Ｖ１＋
１
２ｓ

２
２＋
１
２ｙ

２
３＋ｓ

２
２＋
１
２ｓ

２
３＋
１
２ｙ

２
４－

ｋ２ｓ
２
２－ｋ３ｓ

２
３－
ｙ２３
τ３
＋
Ｍ２３ｙ

２
３

２ ＋１２－
ｙ２４
τ４
＋
Ｍ２４ｙ

２
４

２ ＋１２ ＝

－２ｋ１Ｖ１＋（３－２ｋ２）Ｖ２＋（１－２ｋ３）Ｖ３＋

１＋Ｍ２３
２ －１

τ( )
３

ｙ２３＋
１＋Ｍ２４
２ －１

τ( )
４

ｙ２４＋１ （３５）

　　选取参数：ｋ１＞
ｋ
２，ｋ２＞

３
２＋

ｋ
２，ｋ３＞

１
２＋

ｋ
２，

１
τ３
＞

１＋Ｍ２３＋ｋ
２ ，

１
τ４
＞
１＋Ｍ２４＋ｋ
２ ，ｋ是一个正常数，则

Ｖ
·

≤－ｋＶ＋１ （３６）
求解式（３６）得：

０≤Ｖ≤ １
ｋ＋ Ｖ（０）－１( )ｋ ｅ－ｋｔ （３７）

可知，ｌｉｍ
ｔ→∞
Ｖ≤ １ｋ。通过适当地调节各项制导参数，能够使得

ｓ１，ｓ２，ｓ３，ｙ３，ｙ４最终都能够收敛到一个任意小值，此时，可近
似认为 ｌｉｍ

ｔ→∞
ｓ１＝０。

当制导系统的状态量 ｘ１，ｘ２到达滑模面 ｓ１＝０时，由
式（８）可知 ｘ１ｘ２≤０，并且

ｘ２ ＝α１－ｅ
－β ｘ( )１ （３８）

　　构造如下Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

Ｖ４ ＝
１
２ｘ

２
１ （３９）

　　对其求导可得

Ｖ
·

４ ＝－
α
ｒ ｘ１ １－ｅ－β ｘ( )１ （４０）

可知，Ｖ
·

４≤０，因此，制导系统的状态量 ｘ１，ｘ２最终能够收敛到
０，导弹最终可以有效地拦截目标。

假设制导系统到达滑模面的时刻为 ｔｒ，因为Ｖ
·

４≤０，可知
在滑模面 ｓ１＝０上满足 ｘ１ ≤ｘ（ｔｒ）。此外，相对距离 ｒ满
足 ｒ≤（ＶＭ＋ＶＴ）ｔｇｏ＝（ＶＭ＋ＶＴ）（ｔｆ－ｔ），ｔｇｏ，ｔｆ分别表示为剩
余时间和终端拦截时刻。可知

Ｖ
·

４≤－
α
ｒ
βｘ１

２

１＋βｘ１
≤－ ２αβ

ｒ（１＋βｘ（ｔｒ））
Ｖ４≤

－ ２αβ
（ＶＭ ＋ＶＴ）（１＋βｘ（ｔｒ））ｔｇｏ

Ｖ４ （４１）

求解上述不等式可知

Ｖ４（ｔ）≤Ｖ４ ｔ( )
ｒ

ｔｇｏ
ｔｆ－ｔ

( )
ｒ

２αβ
ＶＭ＋Ｖ( )Ｔ １＋βｘ ｔ( )( )ｒ

（４２）

　　可知 ｌｉｍ
ｔ→ｔｆ
Ｖ４＝０。因此，在滑模面 ｓ１上 ｌｉｍｔ→ｔｆ

ｘ１＝ｌｉｍｔ→ｔｆ
ｘ２＝０。

因此，当导弹成功拦截目标时，制导系统的状态量 ｘ１，ｘ２收敛
到０。证毕。

定理２　假设末制导初始条件满足 ｘ２（０） ＜α，那么，
在制导律（２１）的作用下末制导状态变量 ｘ２始终满足约束
ｘ２ ＜α。
证明：状态变量 ｘ１，ｘ２在滑模面 ｓ１到达过程中，对于障碍

Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数 Ｖ１，可知当 ｘ２ →α时， ｓ→α＋ｇｓｉｇｎ( )ｓ，
Ｖ１→∞。在区间 Ａ＝ ｘ２∈Ｒ∶ｘ２ ＜{ }α 中满足关系 ｓ＜

α＋ｇｓｉｇｎ( )ｓ，根据定理 １可得，Ｖ
·

≤ －ｋＶ＋１。并且，当
ｘ２（０） ＜α时，有 ｓ（０） ＜α＋ｇ（０）ｓｉｇｎ( )ｓ，因此，根据引
理２可得 ｓ＜α＋ｇｓｉｇｎ( )ｓ，即在滑模面 ｓ１到达过程中约束
限制 ｘ２ ＜α始终不会违背。

状态变量 ｘ１，ｘ２在到达滑模面 ｓ１开始滑动时，由 ｓ１＝０，

可知 ｘ２ ＝α１－ｅ
－β ｘ( )１ ≤α。证毕。

注１　因为符号函数 ｓｉｇｎ（ｓ１）的存在，制导律（２１）中
ｘ３ｃ是非连续的，可能会引发颤振现象。为此，用Ｓｉｇｍｏｉｄ函数
近似替代符号函数 ｓｉｇｎ( )ｓ：

ｓｇｍｆ（ｓ）＝
ｓｉｇｎ（ｓ）， ｓ＞τ

２ １
１＋ｅ－ｓ／τ

－( )１２ ， ｓ≤{ τ
（４３）

３　仿真分析

假设导弹的初始位置为（－５０００ｍ，０），目标的初始位
置为（０，０），初始航迹角 γＭ０＝０°，γＴ０＝１００°，导弹和目标
的速度分别取值 ＶＭ＝２００ｍ／ｓ，ＶＴ＝４０ｍ／ｓ，目标的机动ａＴ＝
ｇｃｏｓπｔ／( )４。制导律（３１）中的参数选取为 ζ＝０．８，ωｎ＝２０，

β＝１０，Δ＝１０，ｋ１＝２，ｋ２＝ｋ３＝１０，τ３＝τ４＝τ＝０．０１，导弹

最大加速度取 ２０ｇ，重力加速度 ｇ＝９．８ｍ／ｓ２。
３．１　以不同落角和视场角约束打击目标

假设导弹最大视场角 φｍａｘ分别为４５°，６０°，期望的落角

ｑｄ分别为－４０°，－６０°，采用制导律式（２１）在３种不同约束
条件下进行仿真，结果如图２所示。

图２（ａ）表明：当 φｍａｘ和 ｑｄ变化时，导弹均能够成功拦截
目标，并且 φｍａｘ和 ｑｄ越大，弹道曲线越弯曲。图２（ｂ）给出了
导弹加速度曲线图，可以看出三种不同约束情况下的加速度

曲线都较为光滑平缓，不存在指令跳变。图２（ｃ）表明：ＬＯＳ
角 ｑ最终都能够收敛到期望的落角 ｑｄ，使得导弹满足落角约
束的要求。图２（ｄ）给出了导弹视场角 φＭ的变化曲线，可以
看出当限定最大视场角 φｍａｘ时，在制导律式（２１）作用下导弹
始终能够在视场角范围内实现对目标的精确拦截。

３．２　与制导律ＦＩＳＭＧ，ＩＳＭＤＳＧ对比
文献［６］采用切换逻辑的思路设计的一种带有落角和视

场角约束的制导律ＦＩＳＭＧ，但其没有考虑导弹自动驾驶仪影
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响；文献［１０］设计了一种带有二阶自动驾驶仪动态特性和攻
击角度约束的制导律ＩＳＭＤＳＧ。假设导弹最大视场角 φｍａｘ为
４５°，期望的落角 ｑｄ分别为 －６０°，为了充分分析制导律式

（２１）的制导性能，在相同的场景下，对３种制导律进行仿真，
结果如图３所示。

图２　不同落角和视场角约束下的末制导仿真

图３　不同末制导律仿真
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　　图３（ａ）给出了制导律式（２１）和ＦＩＳＭＧ，ＩＳＭＤＳＧ末制导
轨迹曲线，通过仿真得出三者的末制导时间分别为２７．９２ｓ，
２８．０１ｓ和２９．５４ｓ，对应的脱靶量分别为０．０１２４ｍ，０．６６４９
ｍ，０．００２４ｍ。通常情况下末制导终端弹目相对距离 ｒｆ满足
ｒｆ≤０．２５ｍ时，认为末制导是成功的。因此，制导律式（２１）
以及ＩＳＭＤＳＧ能够使导弹成功拦截目标，并且制导律式（２１）
使导弹的末制导时间最短，而 ＦＩＳＭＧ使导弹的末制导过程
失效，这是因为 ＦＩＳＭＧ是在导弹自动驾驶仪理想情况下设
计的，当考虑导弹的自动驾驶动态特性时，ＦＩＳＭＧ的制导性
能大大降低，甚至失效。

图３（ｂ）表明：当考虑导弹自动驾驶仪动态时，ＦＩＳＭＧ使
得导弹的加速度出现了严重的震颤现象，并且制导律在设计

过程中会存在指令跳变的问题，ＦＩＳＭＧ采用了一种特殊的方
法来“软化”这一问题。而制导律式（２１）和 ＩＳＭＤＳＧ的加速
度指令曲线光滑平缓。从图３（ｃ）中可以看出制导律式（２１）
相比于 ＩＳＭＤＳＧ使得 ＬＯＳ角能够在更短的时间内收敛到期
望的落角 ｑｄ，而 ＦＩＳＭＧ对应的 ＬＯＳ角曲线在末端出现了发
散的现象，最终不能使导弹满足落角约束的要求。图３（ｄ）
表明制导律式（２１）和ＦＩＳＭＧ使得导弹在末制导过程中始终
满足视场角约束的要求，并且制导律式（２１）的视场角曲线光
滑，而ＦＩＳＭＧ因为导弹加速度的变化而使得视场角在前期
和末期产生了较大的抖动。ＩＳＭＤＳＧ因为在设计过程中没有
考虑视场角约束，导致导弹在 ＩＳＭＤＳＧ作用下超出了视场角
约束范围，视场角最大值接近６０°。

４　结论

本文在考虑导弹自动驾驶仪二阶动态特性的影响下设

计了一种满足落角和视场角约束的新型制导律。所设计的

制导律不存在指令跳变。结合滑模控制理论与动态面方法，

从理论上严格证明了制导系统在该制导律作用下最终保持

稳定，并且视场角在整个末制导过程中始终满足约束条件。

仿真实验表明：在新设计的制导律作用下，导弹能够以不同

的落角和不同的视场角约束准确的打击目标，与其他制导律

的对比，本文所设计的制导律具有更加优越的制导性能。为

了提高制导律精度，应采用更加精确的三维末制导模型，并

且考虑视线俯仰运动和视线偏航面运动之间的耦合关系。

如何在本文提出的制导方法基础上设计三维空间内的末制

导律，值得进一步研究。
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