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基于动态面法的导弹制导控制一体化设计方法研究
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摘 要：为避免传统导弹制导和控制系统单独设计存在的缺陷，将两个系统综合考虑，

提出一种制导控制一体化设计方法。首先推导出俯仰通道的制导控制一体化数学模型，

并化为级联形式；然后引入动态面方法并结合非线性干扰观测器技术，提出了一种基于

非线性干扰观测器的积分动态面一体化制导控制系统设计方法，在每一个子系统设计时

引入误差的积分项以消除稳态误差，提高了子系统的跟踪精度；采用 Lyapunov 函数对系

统稳定性进行了分析；最后通过仿真验证了所提出的一体化控制算法的有效性。
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AbstractAbstract：：In order to avoid the defects of traditional design method, which design guidance and control system separate-

ly, the two systems are considered together, an integrated guidance and control design method is proposed. Firstly, mathe-

matical model of integrated guidance and control is derived in pitch channel, and converted to cascade form; then an inte-

grated guidance and control design method based on dynamic surface and nonlinear disturbance observer is proposed, in-

tegral term is introduced when designing each subsystem to eliminate the steady state error and improve the tracking ac-

curacy. And system stability is analyzed by using Lyapunov function; finally, simulation results verified the effectiveness

of the control algorithm.
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0 引言

采用传统方法进行导弹制导控制系统设计

时，一般将制导系统和控制系统分别进行设计，

然后再将两个系统合到一起进行调试[1]。之所以采

用这种方法是由于控制回路的带宽远大于制导回

路的带宽（一般为5倍以上），因此将控制回路视

为快回路，制导回路视为慢回路，基于频谱分离

的原理，可以将两个系统分别进行设计[2]。这种假

设在一般情况下是成立的，但是在导弹末制导

段，随着弹目相对距离的缩小，制导回路的时间

常数将变小，带宽也随着变大，此时这个假设将不

再成立，因此采用传统方法设计的控制系统精度难

以达到要求，并且整个系统需要进行反复调试[3]。

制导控制一体化设计方法将制导系统和控制系

统视为一个整体，根据弹目相对位置信息和导弹自

身的运动状态信息，直接产生导弹的控制指令 [4]，

因此一体化设计方法不依赖于上述假设，即使在导

弹和目标较近时，也不会出现太大的制导误差，近

几年得到较大关注[5-7]。

由于一体化数学模型较为复杂，并且复合控制
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导弹存在较大的干扰项，因此控制系统是一个带

有较大参数不确定的非线性系统。

本文将采用反步法的基本思想，将整个制导

控制一体化数学模型分解为几个相互联系的子系

统进行设计，并针对传统反步法存在的缺陷进行

改进，采用动态面技术，避免“计算膨胀”的问

题；对模型中存在的不确定项，采用非线性干扰

观测器进行估计；另外在子系统跟踪误差设计

时，参考传统 PID 控制的思想，引入误差积分，

重新定义了误差量，从而消除跟踪中存在的稳态

误差。最后在某特征点对导弹进行了仿真验证。

1 制导控制一体化数学模型

考虑滚转稳定导弹在末制导段的拦截问题，

俯仰和偏航通道之间的耦合较小，且两个通道的

数学模型类似，因此本节以俯仰通道为例，研究

导弹和目标在铅垂面内的相对运动。俯仰通道弹

目相对运动关系如图1所示。

图1 弹目相对运动关系

Fig.1 Dynamics between missile and target

根据俯仰平面内的弹目相对运动关系，可得

导弹和目标在沿着视线方向及垂直于视线方向上

的相对运动学方程分别为：

Ṙ = VT cos(q - θT) - VM cos(q - θM) （1）

Rq̇ = -VT sin(q - θT) + VM sin(q - θM) （2）

对式（2）求导，并将式（1）代入得：

ddt (Rq̇) = -Ṙq̇ - V̇T sin(q - θT) + VT θ̇T cos(q - θT)
                                        + V̇M sin(q - θM) - VMθ̇M cos(q - θM)

（3）

假设导弹和目标进行机动时只有速度的方向

发生改变，而速度的大小保持不变，即式（3）中

V̇T = V̇M = 0 ，并令 Vq =Rq̇ 表示导弹垂直于视线角

方向上的速度分量， aT = VT θ̇T 、 aM = VMθ̇M 分别表

示目标和导弹法向加速度大小，则式（3）可进一

步化简为：

V̇q = - Ṙ
R
Vq + aT cos(q - θT) - aM cos(q - θM) （4）

根据文献[8]，有以下关系：

aM = VMθ̇M = 1
m
(P sinα + Y -mg cos θM) （5）

将式（5）代入式（6）可得：

V̇q = - Ṙ
R
Vq + aT cos(q - θT) -

1
m
(P sinα + Y -mg cos θM)cos(q - θM)

（6）

以下两式成立：

α̇ = ϑ̇ - θ̇
=ωz - 1

mVM

(P sinα + Y -mg cos θM) （7）

ω̇z = Mz

Jz

（8）

其中，升力 Y 及俯仰力矩 Mz 分别表示为：

Y = 57.3qs(cαy α + cδzy δz) （9）

Mz = 57.3qslmα
z α + qsl2m

ω̄z

z

VM

ωz + 57.3qslmδz
z δz （10）

假设末制导段推力 P = 0 ，忽略舵面产生的升

力，视线角与弹道倾角近似重合，即 q - θM ≈0 ，

并将目标机动、通道间耦合、喷流干扰导致的气动

参数变化以及方程简化过程中忽略的小量所产生的

影响全部视为外界扰动，得到如下简化的制导控制

一体化数学模型：

V̇q = - Ṙ
R
Vq - 57.3qscαy

m
α + g cos θM +ΔVq

（11）

α̇ = - 57.3qscαy
mVM

α - g cos θM

VM

+ωz +Δα （12）

ω̇z = 57.3qslmα
z

Jz

α + qsl2m
ω̄z

z

JzVM

ωz +

              57.3qslmδz
z

Jz

δz +Δωz

（13）

式中， ΔVq
、 Δα 、 Δωz

为模型中的不确定干扰，为

有界函数，且假设 Δ̇Vq
、 Δ̇α 、 Δ̇ωz

也是全局有界

的。

取 状 态 变 量 为 ： x1 = Vq

57.3qscαy /m ， x2 =α ，

x3 =ωz ， u = δz 则制导控制一体化数学模型可化为

M

MV

Mθ

q

X

Y

o

T

TVT
a

Tθ
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式（14）所示的一般形式[9]：

ì

í

î

ïï
ïï

ẋ1 = x2 + f1(x1) + d1(x2)                                           ( )14 - a
ẋ2 = x3 + f2(x2) + d2(x2)                                        ( )14 - b
ẋ3 = f3(x2,x3) + bu + d3(x2,x3,u)       ( )14 - c

（14）

式 中 ， 系 统 的 输 出 为 y = x1 ； 控 制 量 为 u ；

d1(x2),    d2(x2),    d3(x2,x3,u)为不确定干扰引起的建模误

差项；其余各项分别为：

f1(x1) = - Ṙ
R
x1 + g cos θM

57.3qscαy /m ， d1(x2) = ΔVq

57.3qscαy /m
f2(x2) = - 57.3qscαy

mVM

x2 - g cos θM

VM

， d2(x2) =Δα

f3(x2,x3) = 57.3qslmα
z

Jz

x2 + qsl2m
ω̄z

z

JzVM

x3 ， b = 57.3qslmδz
z

Jz

d3(x2,x3,u) =Δωz

可以看出，该系统是一个带有不确定性的具

有级联形式的非线性系统，且 d1,d2 是非匹配不确

定部分， d3 是匹配不确定部分。控制系统设计的

目标就是令状态变量 x1 收敛至 0，即令视线角转

率趋于零，且对系统中存在的不确定性具有良好

的鲁棒性。

2 制导控制一体化设计

基于平行接近法的思想，为保证导弹能够准

确拦截目标，只需使导弹在末制导段最后时刻的

视线角转动速度 q̇ 能够趋于 0即可。因此对于制

导控制一体化数学模型，只需保证 x1 → 0 ，同时

保证导弹攻角和俯仰角速率保持稳定即可使导弹

精确命中目标。本节将用动态面反步法设计一体

化控制系统。

第一步：考虑系统式（14）中的第一个子系统

（14–a）。首先定义（14–a）子系统的跟踪误差：

z1 = x1 - x1d （15）

式中， x1d 为闭环系统（14）的期望指令信号。

根据自动控制理论可知，当系统存在未建模

动态或外界不确定干扰时，系统会存在稳态误

差，PID控制方法通过引入积分控制来消除稳态误

差，以提高系统的鲁棒性。因此为消除（14–a）

子系统的稳态误差，借鉴PID控制的思想，引入

跟踪误差 z1 的积分项，构造一个新的误差信号[10]：

e1 = k1p(x1 - x1d) + k1i∫(x1 - x1d)dt （16）

式中， k1p,k1i 为调节参数，分别对应于PID控制中

的比例系数 kp 及积分系数 ki 。通过构造新的误差

信号 e1 ，能够保证（14–a）子系统的跟踪误差 z1

能够无稳态误差地收敛于0，提高了系统的跟踪精

度。

为（14–a）子系统构造正定的Lyapunov函数V1：

V1 = 12 e2
1 （17）

对Lyapunov函数 V1 求导得：

V̇1 = e1∙ė1
  = e1∙[ ]k1p(ẋ1 - ẋ1d) + k1i(x1 - x1d)
  = e1∙[ ]k1p(x2 + f1(x1) + d1 - ẋ1d) + k1i(x1 - x1d)

（18）

将 x2 看成是（14–a）子系统的虚拟控制量，

设计为：

x̄2 = -é
ë
ê

ù

û
úf1(x1) + d̂1 - ẋ1d + k1i

k1p
(x1 - x1d) + k1

k1p
e1 （19）

式中， k1 > 0 为设计参数； d̂1 为（14-a)子系统不确

定项 d1 的估计值，采用如下形式的非线性干扰观

测器求得：

ì
í
î
d̂1 = z1 + p1
ż1 = -l1z1 + l1(-p1 - f1 - x2) （20）

式中， l1 为观测器增益， z1 和 p1 为中间变量。

定义第一个干扰观测器的观测误差为：

ε1 = d1 - d̂1 （21）

由干扰观测器原理可知 [11]，存在 l1 > 0 ，使得

ε1 = l1ε1 ，从而使得（14–a）子系统的干扰观测误

差是全局稳定的。

此时Lyapunov函数 V1 的导数为：

V̇1 = -k1e
2
1 < 0 （22）

因此，根据 Lyapunov 稳定性定理，子系统是

稳定的。

根据动态面法的基本原理，令 x2 通过一个时间

常数为 τ1 的一阶低通滤波器，产生 x2d ，这样在第

二个子系统（14–b）设计的时候，只需用滤波器

的估计值 x2d 代替设计的虚拟控制量 x̄2 ，避免了反

步法中对虚拟控制量的求导操作。滤波器设计为：

{τ1ẋ2d + x2d = x̄2
x2d(0)= x̄2(0) （23）

第二步：考虑系统 （14） 中的第二个子系统

（14–b）。将 x3 看成是（14–b）子系统的虚拟控制

27
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量，采用同样的方法构造一个新的误差信号 e2 和

正定的Lyapunov函数 V2 ，将虚拟控制量设计为：

x̄3 = -é
ë
ê

ù

û
úf2(x2) + d̂2 - ẋ2d + k2i

k2p
(x2 - x2d) + k2

k2p
e2

（24）

式中， k2 > 0 为设计参数； d̂2 为（14–b）子系统

不确定项 d2 的估计值，采用如下非线性干扰观测

器求得：

ì
í
î
d̂2 = z2 + p2
ż2 = -l2 z2 + l2(-p2 - f2 - x3) （25）

式中， l2 为观测器增益， z2 和 p2 为中间变量。

与上一步类似，令 x3 通过一个时间常数为 τ2

的一阶低通滤波器，产生 x3d ，代替设计的虚拟控

制量 x̄3 。滤波器设计为：

{τ2 ẋ3d + x3d = x̄3
x3d(0)= x̄3(0) （26）

第三步：考虑系统（14）中的第三个子系统

（14–c）。按照同样的方法构造新的误差信号 e3 和正

定的Lyapunov函数V3 ，设计出系统的实际控制量：

uc = -1
b
é

ë
ê

ù

û
úf3(x2,x3) + d̂3 - ẋ3d + k3i

k3p
(x3 - x3d) + k3

k3p
e3

（27）

式中， k3 > 0 为设计参数； d̂3 为（14–c）子系统

不确定项 d3 的估计值，采用如下形式的非线性干

扰观测器求得：

ì
í
î
d̂3 = z3 + p3
ż3 = -l3 z3 + l3(-p3 - f3 - u) （28）

式中， l3 为观测器增益， z3 和 p3 为中间变量。

3 稳定性分析

定理 1：对于系统式 （14），采用如式 （27）

控制量，如式（19）、（24）的虚拟控制量、如式

（20）、（25）、（28） 的干扰观测器、如式 （23）、

（26）的低通滤波器，可以使整个系统渐进稳定，

并且其中每个子系统都是渐进稳定的。

证明：制导控制一体化系统式（14）中的每

个子系统的稳定性通过构造Lyapunov函数 V1,V2,V3

已经得到了证明。下面主要证明整个系统的稳定

性。为此，首先将上一小节中的几个误差变量整

理成一般形式，定义三个误差变量。

定义第 i     (i = 1,2,3) 个子系统在引入积分项后，

新构造的误差为：

ei = kip(xi - xid) + kii∫(xi - xid)dt,       (i = 1,2,3) （29）

定义第 i (i = 1,2,3)个干扰观测器的观测误差为：

εi = di - d̂i,       (i = 1,2,3) （30）

由 干 扰 观 测 器 原 理 可 知 ， 存 在

li > 0     (i = 1,2,3) ，使得 εi = liεi  (i = 1,2,3) ，从而使得

第 i      (i = 1,2,3)个子系统的干扰观测误差是全局稳定

的。

定义第 i   (i = 1,2)个滤波器的误差为：

ξi = x̄i + 1 - x(i + 1)d （31）

对式（31）进行求导得：

ξ̇i = ẋ̄i + 1 - ẋ(i + 1)d （32）

由滤波器动态方程得：

ẋ(i + 1)d = 1
τi

(x̄i + 1 - x(i + 1)d) （33）

将式（33）代入式（32）中得：

ξ̇i = ẋ̄i + 1 - 1
τi

(x̄i + 1 - x(i + 1)d) = ẋ̄i + 1 - 1
τi

ξi （34）

为系统（14）构造如下的Lyapunov函数：

V = 12∑i = 1

3
e2
i + 12∑i = 1

3
ε2

i + 12∑i = 1

2
ξ 2
i （35）

将上式的Lyapunov函数对时间 t求导得：

V̇ =∑
i = 1

3
ei ėi +∑

i = 1

3
εiε̇i +∑

i = 1

2
ξi ξ̇i

           =∑
i = 1

3
ei(-kiei) +∑

i = 1

3
εi(-liεi) +∑

i = 1

2
ξi(ẋ̄i + 1 - 1

τi

ξi)
          = -∑

i = 1

3
kie

2
i -∑

i = 1

3
liε

2
i - 1

τi
∑
i = 1

2
ξ 2
i +∑

i = 1

2
ξi ẋ̄i + 1

（36）

假设指令信号及一阶、二阶导数存在且有界，

则根据表达式（23）、（26）可知，存在有界函数

δi + 1 > 0,       (i = 1,2) ， 使 得 || ẋ̄i + 1 ≤ δi + 1,       (i = 1,2) ， 令

δmax = max{δi + 1},       (i = 1,2)，则：

∑
i = 1

2
ξi ẋ̄i + 1 ≤∑

i = 1

2
|| ξi δmax ≤∑

i = 1

2 (12 ξ2
i + 12 δ2

max)
                                    = 12∑i = 1

2 (ξ2
i + δ2

max)
（37）

将式（37）代入式（36）得：
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 V̇   ≤ -∑
i = 1

3
kie

2
i -∑

i = 1

3
liε

2
i - 1

τi
∑
i = 1

2
ξ 2
i + 12∑i = 1

2 (ξ2
i + δ2

max)
           = -∑

i = 1

3
kie

2
i -∑

i = 1

3
liε

2
i -( 1τi

- 12)∑i = 1

2
ξ 2
i + δ2

max

           ≤ -c0V + c1
（38）

式中， c0 = min{ }2k1,2k2, 1τi

- 12 ； c1 = δ2
max 。

由式 （38） 可知，可以通过设计合适的参

数，使得 c0 > 0 ，且满足 c0 > c1/V(0) ， V(0) 为 Ly-

apunov 函数 V 的初始值，此时满足 V̇ < 0 。因此

Lyapunov函数 V 有界，且所有信号有界，所以采

用本文设计的一体化控制律 uc 作用下，制导控制

一体化系统的所有误差信号都可以收敛至原点附

近任意小的邻域。

证毕。

4 仿真实验与结果分析

为了验证本章设计的一体化控制算法的有效

性，本节将在Matlab/Simulink环境下对导弹末制

导段进行数学仿真，假设从末制导开始时刻起，

目标进行幅值为 10g、周期为 2s 的正弦机动：

aT = 10g∙ sin(πt) ；导引头制导盲区设为 100m，当

弹目相对距离小于该值后，制导控制系统停控，

导弹依靠惯性飞向目标；舵机近似传递函数为：

G(s) = 1/(0.03s + 1)，且限幅为 ±30°；为保证弹体稳

定，导弹的攻角需满足： ||α ≤20° ，同时俯仰角

速度需满足： ||ωz ≤200(°)/s。
仿真曲线如图2-图5所示：

图2 视线角速度变化曲线

Fig.2 Curves of LOS rate

图3 攻角变化曲线

Fig.3 Curves of attack angle

图4 俯仰角速度变化曲线

Fig.4 Curves of pitch rate

图5 舵偏角变化曲线

Fig.5 Curves of elevator deflection angle
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图 2所示为导弹的视线角速度变化曲线。可

见一体化控制器能够使视线角速度迅速收敛至 0

附近，并且在末制导遭遇段仍能保持稳定不发

散，从而保证导弹不会因目标机动而脱靶；而采

用比例导引时视线角速度收敛较慢，收敛过程随

着目标机动存在较大的波动，并且在即将遭遇目

标时，随着相对距离的减小有发散的趋势，无法

保证导弹精确拦截目标。

图 3所示为导弹的攻角变化曲线。可见两种

设计方法得到的导弹攻角均能满足物理条件限

制，从而保证姿态稳定；采用一体化控制器得到

的导弹攻角变化更为平稳，且在大部分飞行阶

段，其攻角都小于制导与控制分开设计。

图 4所示为导弹的俯仰角速度变化曲线。可

见末制导在初始阶段，为消除导弹的初始指向误

差，导弹的俯仰角速度变化较大，但两种设计方

法得到的导弹俯仰角速度均能满足限制条件；随

着弹目的接近，采用一体化控制器得到的俯仰角

速度变化比较小，而采用传统方法设计的导弹俯

仰角速度则相对较大，且在即将遭遇时有发散的

趋势，不利于弹体的稳定及精确拦截。

图 5所示为导弹的舵偏角变化曲线。末制导

初始段舵偏角变化较快、幅值较大，随着视线角

趋于稳定，舵偏角变化随之趋缓，整个过程舵偏

角均未超出舵机物理限制；在导弹即将遭遇目标

时，采用一体化设计方法得到的舵偏角几乎不再

变化，而采用传统方法设计的导弹舵偏角需要迅

速变化，虽然变化速度及幅值未超出舵机物理限

制，但由于导弹存在制导盲区，进入盲区后舵机

锁定，实际应用上舵机根本无法执行，因此必然

会带来较大脱靶量。

5 结论

本文对制导控制一体化设计方法进行了深入

研究。首先推导出俯仰通道的制导控制一体化数

学模型，并合理转化为一个级联系统。然后引入

动态面方法并结合干扰观测器技术，提出了一种

基于非线性干扰观测器的积分动态面一体化制导

控制系统设计方法，在每一个子系统设计时引入误

差的积分项以消除稳态误差，提高了子系统的跟踪

精度，并进行系统稳定性分析。仿真结果表明，相

对于传统制导、控制分开设计方法，本文所提出的

一体化控制算法在视线角速度收敛时间、攻角稳定

性、舵机偏转幅度、拦截精度等方面全部占优。
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