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基于偏置比例导引的垂直攻击滑模制导律

穆忠伟,吴 剑,韩秀枫

(南昌航空大学信息工程学院,南昌330063)

摘 要:为了提高空地导弹毁伤效果,需要对地面固定目标采用大角度乃至垂直打击方式。针对

这一需求,设计了一种基于偏置比例导引的垂直攻击滑模制导律。首先在传统的比例导引制导律

的基础上增加了一个角度约束偏置项,并结合滑模变结构理论使其滑模变结构化。然后运用自适

应滑模趋近律,并采用准滑动模态控制削弱了抖振的影响。仿真结果表明:此制导律控制落角能

力较强,同时具有较高的命中精度。整个攻击过程中的弹目视线角速度变化较小,最后以垂直落

角攻击目标。
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BasedonBiasProportionalNavigation
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Abstract:Inordertoincreasethedamageeffectofair-to-groundmissileandattackagainstfixed
targetsbylargeangleorevenverticalangleontheground,avariablestructureguidancelawfor
verticalattackbasedonbiasproportionalnavigationisproposed.First,anangularconstraintbias
termisaddedtothetraditionalproportionalguidancelaw.Then,thebiastermisstructuredby
slidingmodewheretheslidingmodevariablestructuretheoryandquasi-slidingmodecontrolare
usedtoweakentheflutterphenomenaeffect.Thesimulationresultsshowthattheproposedguid-
ancelawhasastrongabilitytocontroltheimpactangleandahigheraccuracyofhit.Duringthe
wholeattack,theprojectiveangularvelocitychangesslightly,andfinallyattacksthetargetwitha
verticalimpactangle.
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0 引言

导弹自第二次世界大战问世以来,受到各国普

遍重视,得到很快发展。导弹的使用,增大了战争

的突然性和破坏性,扩大了战争的规模和范围,且

加快了战争进程,从而改变了过去常规战争的时空

观念,给现代战争的战略战术带来巨大而深远的影

响[1]。随着精确制导武器的不断改进,除了命中精

度这项基本要求外,还需要在命中时刻具有垂直攻

击角度,以提高战斗部的毁伤效能。
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自从Kim和Grider首次在机动弹头再入制导

的研究中引入落角约束问题以来,一些学者根据不

同的应用背景及不同的理论方法提出了多种具有

终端角度约束的制导律,主要包括最优制导律、滑
模变结构制导律、改进的比例制导律以及其他类型

的制导律[2-4],并取得了丰富的成果。文献[5]设计

了带终端角度约束的变结构制导律,在目标不机动

和随机机动的情况下都能满足攻击角度的要求,同
时给出了制导律的收敛性证明;文献[6]介绍了一

种新导引律的设计方法,改善了弹道特性和制导系

统的鲁棒性,但仍无法提供对终端状态的保证;文
献[7]针对导弹以一定角度攻击特定目标的问题,
提出了基于多项式函数的落角约束制导律方法;文
献[8]针对导弹要求限制末端攻击角度的作战要

求,基于滑模变结构控制理论,面向机动目标,设计

了一种满足脱靶量及攻击角度约束的制导律;文献

[9]对弹目相对运动作线性近似后,基于二次型最

优控制理论给出了俯冲击顶制导律,但其缺点是需

要估计剩余时间,以及求解比较复杂的微分方程两

边的边值问题;文献[10]针对远距离拦截高速、大
机动目标的拦截弧度长的问题,在满足攻击角度的

约束条件下,通过引入分段线性和指数两种形式的

阻尼,使得导弹在拦截高速高加速目标时,对目标

机动的敏感度随弹目距离变化,从而达到能量管理

的目的;文献[11]针对临近空间高超声速巡航飞行

器拦截所面临的制导策略,提出了采用高抛弹道拦

截的设计方法。
本文针对空地导弹攻击地面固定目标的问题,

在传统的比例导引律的基础上,增加了一个角度偏

置项,并结合滑模变结构的控制理论,设计了一种

新型垂直攻击目标的制导律。该制导律克服了终

端角度无法约束的问题,并详细地对比了其与传统

比例制导律在攻击地面目标时的不同,验证了本文

中所设计制导律的优越性能。

1 弹目相对运动建模与分析

图1所示为二维平面内导弹攻击运动目标的几

何关系图。图1中:Oxy 为导弹运动纵向平面;M
为导弹,在发射坐标系中的坐标为(xm,ym);V 为导

弹速度,速度方向与水平面夹角θ即弹道倾角,r和̇r
分别为弹目相对距离与相对速度,速度方向与弹目

线夹角η;T 为目标,在发射坐标系中的坐标为(xt,

yt);an 为法向加速度,同时也是导引系统的控制输

入(导引指令),垂直于V;q 为弹目视线角。假定导

弹匀速运动,目标静止,导弹运动的加速度垂直于

其速度 方 向,不 改 变 速 度 大 小,只 改 变 速 度 方

向[8-9],t0 为初始时刻,tf为终端时刻。

图1 导弹-目标相对运动关系

Fig.1 Missile-targetrelativemotionrelation

根据导弹与目标的相对关系得出了相对运动
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2 导引律设计

2.1 导引律推导

由于末制导段多采用响应速度较快的过载驾

驶仪,常以法向加速度指令作为指令信号,因此假

定导弹采用具有如下结构的偏置比例导引的制导

律形式为

an =KV̇q+u (2)
式中,K ≥2,u 为偏置项。
对式(1)第二项求导可得

ṙ̇q+r̈q=-Vcos(q-θ)(̇q-̇θ) (3)
进而可得

θ̇=
ṙ̇q+r̈q

Vcos(q-θ)+̇q (4)

取u=̇θ为制导律式(2)的角度约束项,由式(4)
可得

u=
ṙ̇q+r̈q

Vcos(q-θ)+̇q (5)
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2.2 自适应垂直攻击结构项的设计

在导引律的设计中,要保证视线角速度q̇ 趋于

0,使最终能以固定的角度攻击目标。为了达到这

个目的,结合滑模变结构理论,由于滑动模态可以

按需要设计且与对象参数及扰动无关,一方面使变

结构制导律对不确定因素的干扰具有较强的鲁棒

性;另一方面将落点所需姿态纳入滑动模态即可推

导出满足落角约束的变结构导引律。
要保证导弹最终以期望角度攻击目标,并以零

化视线角速度完成攻击任务,令

x1=q(t)-qf (6)

x2 =̇q(t) (7)
式(6)中,qf为落点处的期望视线角度。若使

状态x1 趋于0,则可实现以期望的攻击角度接近目

标的任务;若使状态x2 趋于0,则能够以保持固定

的角度攻击目标,提高了击中目标的性能。
式(6)、式(7)的终端约束条件为

x1(tf)=0
x2(tf)=0{

首先需要选择设计一个滑模切换平面,以迫使

系统在一定特性下沿规定的状态轨迹做小幅度、高
频率的上下运动,即滑模运动。为了在制导过程中

使状态x1和x2逐渐趋于0,同时满足零化脱靶量和

末端落角的要求,故设计切换函数[14]为

S=x2+λVx1/r (8)
其中,λ为大于0的常数。当S=0时,系统处

于滑模运动状态,此时x1=x2=0,导弹可以按照期

望落角命中目标。
当系统在有限时间内到达切换平面后进入滑

动模态,系统要满足可达性条件

ṡs≤0 (9)
可达性条件保证了系统运动在有限时间内到达

切换平面,但对这段时间内具体的状态轨迹没有约

束。为了改善这段运动的动态品质,通过设计趋近律

来加以控制。选取具有自适应特性的指数趋近律

ṡ=-
w ṙ
r s-

ε
rsgns

(10)

式中:w >0,ε>0。
趋近律表达式的自适应性[15]主要在于切换函

数向切换面的运动速率随弹目距离r的变化调整。
在末制导初始阶段,弹目距离r较大时,系统趋近速

度较慢;而当弹目距离r趋近于0时,系统的趋近速

度迅速上升,保证了q̇不会发散,从而提高了命中精

度。理想的滑动模态在现实中是不存在的,一般的

滑动模态都会伴有一定的抖振。为了削弱抖振现

象,应该在增大w 的同时减小ε。
现将式(8)求导可得

Ṡ =̇x2+λV̇x1/r-λVx1/r2

进而

Ṡ =̈q+λV̇q/r-λV(q-qf)/r2 (11)
将式(10)与式(11)联合求得

-
w ṙ
r s-

ε
rsgns=̈q+λV̇q/r-λV(q-qf)/r2

进而可得

q̈=-
w ṙ
r s-

ε
rsgns-λV̇q/r-λV(q-qf)/r2

(12)
将式(12)代入式(5)中可得

u=

ṙ̇q+r -
wṙ
r s-

ε
rsgns-

λV̇q
r -

λV(q-qf)
r2

æ

è
ç

ö

ø
÷

Vcos(q-θ) +̇q

进而可得

u=

ṙ̇q+ -w ṙs-εsgns-λV̇q-
λV(q-qf)

r
æ

è
ç

ö

ø
÷

Vcos(q-θ) +̇q

(13)
将式(13)代入可得

an =KV̇q+

ṙ̇q+ -w ṙs-εsgns-λV̇q-
λV(q-qf)

r
æ

è
ç

ö

ø
÷

Vcos(q-θ) +̇q

(14)

2.3 稳定性分析

应用Lyapunov方法对系统稳定性进行分析。
选择Lyapunov函数为

V=
1
2s×s>0 (15)

则有

V̇ =ṡs=-k ṙ
rs2-

ε
rssgn

(s)<0 (16)

即得系统在Lyapunov意义下是渐近稳定的。

2.4 基于连续切换的滑模控制变结构制导律

在滑动模态控制系统中,如果控制结构的切换

具有理想的开关特性,则能在切换面上形成理想的

滑动模态,这是一种光滑的运动,渐近收敛于原点。
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但在实际工程应用中,由于存在时间上的延迟和空

间上的滞后等原因,使得滑动模态呈现抖振形式,
即在光滑的滑动模态上叠加有抖振。抖振问题是

影响滑动模态控制的主要问题。
为了削弱抖振,需要引入继电特性连续化的方

法代替符号函数sgn(s),实现准滑模动态控制,即
在边界层外采用正常的滑模控制,在边界层内采用

连续状态反馈控制[16-18],旨在避免或削弱抖振影响

γ(s)=
S(t)

S(t)+δ
(17)

其中,δ是很小的正常数。将式(17)代入导引

律式(14)中得

an =KV̇q+

ṙ̇q+ -w ṙs-ε S(t)
S(t)+δ-λV̇q-

λV(q-qf)
r

æ

è
ç

ö

ø
÷

Vcos(q-θ) +̇q

(18)

  可见式(18)基于偏置比例导引的滑模制导律

主要由两项组成,第一项为与视线角速度成正比的

比例导引项;第二项为根据落角约束确定的滑模变

的偏置项。

3 仿真分析

以空对地导弹模拟垂直攻击地面静止目标为例

进行仿真。设导弹初始位置为(0,3000);导弹速度

V=300m/s;初始弹道倾角θ0=0°;最大法向过载为

±10g;目标位置为(3000,0),要求垂直攻击该目标

(即qf=-90°);滑模变结构参数取值分别为:δ=
0.01,ε=0.9,λ=1.5,w=0.01;仿真步长取0.01s。
其中比例制导律为u=am=10̇ṙq。将本文所提出的

方法与传统的比例导引律进行比较,仿真结果如

图2~图5所示,分别为弹道轨迹曲线、弹道倾角曲

线、法向加速度曲线和视线角曲线。

图2 两种制导律的弹道轨迹曲线

Fig.2 Trajectoriesoftwoguidancelaws

    
图3 两种制导律的弹道倾角曲线

Fig.3 Trajectoryinclinationanglecurvesoftwoguidancelaws

图4 两种制导律的加速度曲线

Fig.4 Accelerationcurvesoftwoguidancelaws

    
图5 两种制导律的视线角曲线

Fig.5 Lineofsightoftwoguidancelaws
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  由表1可以看出,偏置滑模结构制导时间是

15.7100,大于比例导引的制导时间15.3300,故带

偏置比例导引滑模制导律的制导时间比传统比例

导引律的制导时间稍长。这是由于传统比例导引

的弹道曲线较低,而偏置滑模结构导引的弹道曲线

较高(如图2所示)的缘故。但是这对导弹进行低空

突防是非常有利的,尤其是在实际情况中,较高的

弹道可以为导弹提供更快的攻击速度,增大毁伤效

果。从仿真结果可知,变结构制导律脱靶量更小,
具有更高的制导律精度。

表1 两种导引律制导效果的比较

Tab.1 Comparisonsofguidanceperformance

ofthetwoguidancelaws

制导方法 飞行时间/s 脱靶量/m 落角偏差/(°)

比例导引 15.3300 1.0427 17.8966

偏置滑模导引 15.7100 0.8607 0.2852

由图4可以看出,在导弹制导过程中,两种方法

的加速度都在增大,但偏置变结构制导律的最大过

载比传统比例导引律的最大过载要小得多。随后

二者过载都开始减小,偏置变结构制导律的过载最

后趋向于0,然而传统比例制导律的过载变小,后又

再次增大,所以前者的过载趋于零变化,降低了对

导弹执行机构的要求,更易于应用在实战中。
结合表1与图3可知,偏置比例的滑模制导律

的落角偏差是0.2852,而传统比例导引的落角偏差

是17.8966。从中可以看出,偏置比例滑模的方法

要比传统导引攻击的角度更加接近90°,几乎以垂

直的方式攻击地面目标,提高了攻击目标的毁伤效

果;而传统比例导引偏差过大,无法以90°角攻击

目标。

4 结束语

本文通过建立纵向平面内弹目相对运动学模

型,在传统比例导引律的基础上,利用落角和脱靶

量的约束条件,结合滑模变结构理论设计了一个落

角约束偏置项,推导得到了满足垂直攻击落角的导

弹制导律,并与传统比例导引律进行了对比仿真。
通过选取合理的制导律参数,可以使导弹的法向过

载在攻击目标的过程中逐渐趋向于0,这是传统比

例制导律所不能达到的,并通过仿真验证了该制导

律的有效性和优越性。
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