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考虑落角约束的制导炸弹有限时间控制制导律
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摘 要:为了提高制导炸弹对目标的毁伤能力,更加有效地约束终端落角,利用终端滑模变结构控

制理论和有限时间收敛性理论,在选取自适应趋近律和建立弹目相对运动模型的基础上,提出了

一种考虑落角约束的制导炸弹有限时间控制制导律。然后,利用Lyapunov理论证明了所选取的

滑模面和趋近律是有限时间收敛的。通过仿真实验验证了所提算法的有效性。仿真结果表明:与
比例制导律相比,所提制导律既能使制导炸弹在有限时间内收敛到所期望的入射约束角附近,又
能使炸弹的视线角及其角速度收敛的更快,具有一定的工程应用价值。
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Abstract:Inordertoimprovethedestructiveabilityofguidedbombtotargetandrestraintheter-
minalanglemoreeffectively,theterminalslidingmodevariablestructurecontroltheoryandthe
finitetimeconvergencetheoryareusedtoselecttheadaptivereachinglawandestablishtherelative
motionmodelofmissileandtarget.Afinite-timecontrolguidancelawofguidedbombconsidering
thefallangleconstraintisproposed.Then,Lyapunovtheoryisusedtoprovethattheselected
slidingsurfaceandthereachinglawconvergeinfinitetime.Theeffectivenessoftheproposedalgo-
rithmisverifiedbysimulationexperiments.Thesimulationresultsshowthat,comparedwiththe
proportionalguidancelaw,theproposedguidancelawcannotonlymaketheguidancebombcon-
vergetotheexpectedincidentconstraintangleinafinitetime,butalsomakestheangleofsightof
thebombanditsangularvelocityconvergefaster,whichhascertainengineeringapplicationvalue.
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0 引言

制导炸弹的发展始于第二次世界大战后期,经过

数十年的改进与创新取得了长足的发展,具有结构简

单、使用方便、射程远、命中精度高、造价低、费效比高

等优点,是世界各国机载高精度武器中数量最多的一

款空地武器[1]。制导炸弹在现代战场中作为一种精

确性极高的制导武器,主要用于攻击地下或地面的坚

固目标。未来信息化战争是敌对双方在陆、海、空战

场的对抗,将使制导炸弹的需求数量显著增加。制导

炸弹作为一种精确的制导武器,其制导律的研究越来

越重要,目前的制导需求越来越集中在约束条件上,
例如脱靶量、攻击落角、消耗能量、过载及攻击时间

等,从而提高了制导炸弹对目标的破坏效能。近年

来,一些学者基于不同的理论方法提出了诸如最优制

导律、滑模变结构制导律、改进型的比例导引律及其

他类型的一些制导律[2]。
文献[3-5]针对拦截机动目标的过程中考虑攻

击角度约束的制导问题,都提出了一种考虑导弹自

动驾驶仪动态特性的制导律。文献[6-9]提出了关

于积分滑模控制的制导律。文献[10]根据精确打

击及高效毁伤的指标要求,面向地面的目标,提出

了一种满足末端位置、落角及攻击角度约束的最优

导引律。文献[11-13]主要是针对有限时间收敛的

制导律方面的研究。文献[14]主要是基于多项式

函数推导出的具有落角约束的制导方法。文献

[15]主要针对导弹攻击机动目标的要求,约束攻击

角度,利用滑模变结构控制理论,提出了一种同时

满足脱靶量为0和攻击角度约束要求的制导律。
本文基于终端滑模控制方法,选取包含炸弹前

置角和落角约束项及脱靶量约束项作为滑模面切

换函数,并结合自适应趋近律,设计了一种带落角

约束的有限时间控制制导律。该制导律不仅可以

使炸弹在有限时间内收敛到期望的攻击角度,而且

还有一定的外内部干扰的能力,最后通过仿真验证

了此制导律的有效性。

1 弹目相对运动建模与分析

研究制导炸弹的制导律时,需要建立导弹和目

标之间的相对运动关系模型。而制导炸弹在飞行

过程中,滚转通道处于稳定的状态,弹体的滚转角

比较小,可以近似为0。本文仅对纵向平面的情况

进行分析,分析的结果同样适用于侧向平面。假设

导弹和目标均视为在平面运动的质点,图1给出了

导弹和目标的相对运动关系。

图1 纵向平面内弹目相对运动关系

Fig.1 Missile-targetrelativemotionrelationshipin

longitudinalplane

在图1中,B表示制导炸弹;T 表示目标;Vm 为

炸弹的速度,Vt为目标的速度;r为目标和炸弹的相

对距离;q为弹目视线角;θm 和θt为炸弹和目标的弹

道倾角。取η为炸弹的速度前置角。
制导炸弹与目标的相对关系方程为

ṙ=Vtcos(θt-q)-Vmcos(θm-q)

ṙq=Vmsin(θm-q)-Vtsin(θt-q){ (1)

令炸弹的期望落角为θd(t),期望的终端视线

角qd 与目标运行速度倾角θt(t)的关系可表示为

θd(t)=θt(t)+ρ (2)
式中:ρ为炸弹期望的攻击角度。炸弹的弹道

倾角θm 变成期望攻击角度θd。当ρ=±
π
2

时,表示

炸弹qd=θt(t)±(π-arctan(Vm/Vt))垂直攻击

目标。
对于给定的θd 和θt,存在如下的关系[16]

Vmsin(θd-qd)-Vtsin(θt-qd)=0

θd-qd <
π
2

ì

î

í

ïï

ïï

(3)

由于制导炸弹主要是用来攻击地面的固定目

标或机动性很弱的目标,假设目标的机动性可以忽

略不计,令Vt和θt为0。则式(3)可以简化为

Vmsin(θd-qd)=0

θd-qd <
π
2

ì

î

í

ïï

ïï

(4)

由式(4)可以得出θd=qd。 因此,命中时刻的

视线角与炸弹的期望弹道倾角一致。末制导过程

中,弹道倾角跟踪视线角,所以η=θ-q是小量。令

V̇msinη=0,cosη≈1,那么其速度前置角η=0。
分别对式(1)中两项左右进行微分,整理得出
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r̈q=-2̇ṙq+at-am (5)

式中:am =V̇msin(θm -q)+Vṁθmcos(θm -
q),为制导炸弹的加速度在视线法向量上的分量;

at=̇Vtsin(θm-q)+Vṁθtcos(θm-q),为目标加速

度在视线法向量上的分量。
在制导炸弹制导的过程中,需要使炸弹弹目视

线角收敛到期望视线角及角速率收敛到0以保证很

小的脱靶量,取状态变量x1=q-qd,x2 =̇q,建立

纵向平面内的状态方程,可以写成

ẋ1

ẋ2
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式中,a=-2̇r/r;b=-1/r;c=1/r;u=am;

f=at。

2 有限时间收敛的预备知识

为了便于下文对导引律有限时间收敛特性的

分析和证明,要求系统在有限时间内收敛,因此对

有限时间控制理论进行了简要的介绍。
考虑如下非线性系统

ẋ=f(x,t),f(0,t)=0,x∈Rn (7)
式中:f:U0×R→Rn 在U0×R 上连续;U0是

原点x=0的一个开邻域。
引理1[17] 假定存在一个定义在原点的领域

Û ⊂U0 ⊂Rn 上的光滑函数V(x),并且存在实数

c>0和0<γ<1,使得V(x)在 Û 上是正定的,

V̇(x)+cVγ(x)在Û 上半负定,则系统的原点是有

限时间稳定的。
引理2[18] 对于系统(7),若存在连续、正定函

数V(x)满足

V̇(x)+dV(x)+eVγ(x)≤0 (8)
式中:d,e>0;0<γ<1均为常数。对于给定

的初始状态x(t0)=x0,在有限时间内V(x)≡0,系
统状态到达稳定点的时间t取决于初值x(0)=x0,
且满足不等式

t≤1/d(1-γ)ln
dV(1-γ)(x0)+e

e
(9)

即系统状态是在有限时间收敛的。

3 带落角约束的有限时间控制的制导律设计

3.1 稳定性及有限时间收敛特性分析

首先利用非线性控制系统的有限时间收敛性

理论和终端滑模变结构控制理论,分别对制导系统

的滑模面趋近和沿滑模面运动的2个阶段进行有限

时间收敛证明。
针对弹目视线角速率在制导末端变化剧烈的

问题,同时考虑制导炸弹以特定的入射角命中目标

的性能指标,设计终端滑模面的切换函数为

s=η+k1 x1
αsgn(x1)+k2x2 (10)

式中:0<α<1,k1、k2 >0,等式右边的第一

项,θm-q=η,当η=0时,即q=θm,则弹目弹道倾

角方向和弹目视线方向是一致的,炸弹能够命中目

标,且弹道较为平直;第二项为落角约束项,可满足

期望入射角要求,能够保证以一定落角约束命中目

标;第三项可以满足弹目视线角速率趋近于0,进一

步保证命中的精度。
对式(10)两端进行求导,可得

ṡ=̇η+k1α x1
α-1x2+k2̇x2 (11)

为保证有限时间到达滑模面,并且满足系统状

态轨迹的到达条件和具备良好的动态特性,以及考

虑控制系统的时变性,构造自适应趋近律为

ṡ=-
1
r
(εsgn(s)+λṙs) (12)

式中:ε,λ>0。该趋近律的自适应性主要体现

在滑模面切换函数向滑模面运动的速率随着r的变

化进行自适应调整。在末制导开始阶段,弹目距离

r比较大,趋近的速率较慢,制导指令的合理分配可

有效避免制导指令出现饱和;当弹目距离r 越来越

小时,趋近的速率迅速增大,促使s收敛到0,避免发

散。对式(12)的自适应趋近律进行滑模可达性分

析,将其两边各乘以s,可得

ṡs=-
s
rεsgn(s)-

s2

rλṙ ≤0 (13)

满足系统的状态运动到滑模面上。
针对制导系统到达滑模面的过程,对所构造的函

数进行有限时间收敛分析。选取Lyapunov函数为

V1=s2 (14)
对式(14)求导并结合式(13),可得

V̇1=2ṡs=-
2s
rεsgn(s)-

2s2

rλṙ

=-
2s
r s -

2s2

rλṙ ≤-
2s
r s (15)

求出式(14)中的s,可得

s= V1 (16)
将式(16)代入式(15)中,可得

V̇1 ≤-
2ε
rV

1
21 (17)
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根据引理(1)可知,制导系统在有限时间内可

收敛到滑模动态面s=0。
对系统沿着滑模面运动阶段进行分析,滑模面

满足如下条件

s=η+k1 x1
αsgn(x1)+k2x2=0 (18)

根据式(6)可得

ẋ1=-
(η+k1 x1

αsgn(x1))
k2

(19)

利用Lyapunov稳定性原理证明式(19)是稳定

的,并使视线角收敛到期望的视线角,取Lyapunov
函数如下

V2=x2
1 (20)

对式(20)进行求导并结合式(19),其中令η=
(q-qd)e-r =x1e-r,可得

V̇2=2x1̇x1=
-2(x2

1e-r +k1 x1
α+1sgn(x1))

k2 ≤0

(21)
由式(20)可得

x1= V2 (22)
将式(22)代入式(21)中,可得

V̇2=-2e-rV2-2k1V2
α+1
2 ≤0 (23)

根据引理2可知,系统沿着滑模面的运动是有

限时间收敛的。

3.2 带角度约束的有限时间控制制导律设计

联立式(11)与式(12)可得

-
1
r
(εsgn(s)+λṙs)=̇η+k1α x1

α-1x2+k2̇x2

(24)
由于制导炸弹所攻击的对象是弱机动或固定

的,所以将at作为外部干扰项而忽略。将式(24)代
入式(6)中,可得

am=

 -2̇rx2+
εsgn(s)

k2 +
λṙs
k2 +

ṙη
k2+

rk1α x1
α-1x2

k2
(25)

令式(1)中的vt=0,可得

vmcosη=-̇r
vmsinη=ṙq{ (26)

对式(26)求解后,可得

η=arctan-
ṙq
ṙ

æ

è
ç

ö

ø
÷ (27)

  对式(27)求导,可得

η̇=
1

1+ -
ṙq
ṙ

æ

è
ç

ö

ø
÷

2
æ

è

ç
ç

ö

ø

÷
÷

ṙ̇q+r̈q
ṙ -

ṙq̈r
ṙ2

æ

è
ç

ö

ø
÷ (28)

由于在实际的制导过程中,炸弹与目标之间的

相对速度ṙ变化不大,故r̈≈0,所以在制导中忽略

r̈,式(28)可以简化为

η̇=
1

1+ -
ṙq
ṙ

æ

è
ç

ö

ø
÷

2
æ

è

ç
ç

ö

ø

÷
÷

ṙ̇q+r̈q
ṙ

æ

è
ç

ö

ø
÷ (29)

将式(29)代入式(25)可得出最终的制导律为

am= -2̇rx2+
εsgn(s)

k2 +
λṙs
k2 +

r
1

1+ -
ṙq
ṙ

æ

è
ç

ö

ø
÷

2
æ

è

ç
ç

ö

ø

÷
÷

ṙ̇q+r̈q
ṙ

æ

è
ç

ö

ø
÷

k2 +
rk1α x1

α-1x2

k2
(30)

4 弹道仿真与结果分析

为了验证本文提出的制导炸弹有限时间控制

制导律的有效性,采用比例系数K =5的经典广义

比例导引制导律

N =K ṙq̇ (31)
进行对比仿真验证。设炸弹 的 初 始 位 置 为

Xm=0m,Ym =4000m;炸 弹 飞 行 的 速 度 Vm =
260m/s,初始弹道倾角θm=0°。目标的初始位置为

Xt=4800m,Yt=0m;目标为静止目标,Vt=0m/s。
参数设置为λ=0.1,α=0.1,ε=0.8,k1=12,k2=
1.75。 设炸弹以垂直角度攻击目标为例,仿真结果

如图2~图6所示。

图2 制导炸弹的弹道轨迹

Fig.2 Trajectoryofaguidedbomb
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图3 弹道倾角

Fig.3 Trajectoryinclinationangle

图4 纵向平面内炸弹法向过载曲线

Fig.4 Normaloverloadcurvesofguidedbomb

inlongitudinalplane

图5 视线角曲线

Fig.5 Lineofsightanglecurve

图6 视线角速度变化曲线

Fig.6 Lineofsightangularvelocitycurves

  首先由表1可以看出,有限时间控制制导律的

制导 时 间 是26.97s,大 于 比 例 导 引 的 制 导 时 间

24.7s,是因为带角度约束的有限时间控制制导律的

制导弹道曲线要比传统的比例导引律的制导弹道

曲线要高(如图2所示)。然而在实际情况中,抬高

的弹道可以为炸弹提供更快的攻击速度,增大毁伤

效能。从脱靶量来看,有限时间控制制导律的脱靶

量是0.2585m,而 比 例 制 导 律 的 脱 靶 量 要 达 到

1.4519m,可以看出本文所提出的制导律使制导炸

弹具有更高的制导精度,脱靶量也非常小。

表1 两种制导律制导效果的比较

Tab.1 Comparisonsofguidanceperformance

betweentwolaws

制导律 脱靶量/m 末制导时间/s 实际落角误差/(°)

有限时间

控制制导律
0.2585 26.9700 0.0052

比例制导律 1.4519 24.7000 40.2685

从图3可以看出,制导炸弹约束以90°角攻击目

标,有 限 时 间 控 制 制 导 律 的 实 际 落 角 误 差 是

0.0052,而比例制导律的偏差为40.2685。很明显

可以对比出,有限时间控制制导律几乎以90°角攻

击目标,命中角度很精准,毁伤效能很强。
从图4可以看出,当落角约束比较大时,炸弹越

接近目标,炸弹的法向加速度幅度越大,炸弹的需

用过载越大,但最终收敛于0附近,展现出本文制导

律具有良好的收敛能力。
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  图5给出了视线角随时间的变化曲线,图6给

出了视线角变化率随着时间变化的曲线。

5 结论

本文运用变结构理论与有限时间稳定性理论

相结合的方法,提出了一种带落角约束的制导炸弹

的制导律。该制导律不仅能够使炸弹在末制导阶

段的系统状态轨迹快速地到达滑模面,还能够在有

限时间内收敛;而且该制导律选取的切换函数使得

炸弹能够比其他制导律更加精确地命中目标,并能

够满足入射角的约束,使炸弹的视线角及其角速度

收敛得更快;同时还能够大幅度地提升制导武器的

制导效能,并具备很好的工程适用性。
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