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滑模干扰观测器的反机动目标末制导律设计

时建明, 王 洁, 冯 刚, 刘少伟
(空军工程大学防空反导学院,西安,710051)

摘要 针对大气层外拦截器拦截机动目标的末段制导问题,提出基于滑模干扰观测器的滑模制

导律设计方法。建立基于视线的拦截器目标相对运动方程,采用滑模控制理论,设计使纵向平

面和侧向平面内的视线角速率趋于零的制导律。通过超扭曲滑模干扰观测器,估计目标机动,
从而补偿制导系统中的不确定项,并避免滑模切换控制的抖动问题。反机动目标末制导仿真结

果表明,所研究的滑模制导方法具有满意的制导精度和鲁棒性。
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ADesignMethodBasedonSlidingModeGuidanceLawAntiManeuveringTargets

SHIJianming,WANGJie,FENGGang,LIUShaowei
(AirandMissileDefenseCollege,AirForceEngineeringUniversity,Xi'an710051,China)

Abstract:Aimedattheproblemthatmaneuveringtargetsinterceptedbyinterceptoratoutofatmosphere
areuncertainatendgameguidance,thispaperpresentsadesign methodbasedonthreedimensional
endgameguidancelaw.Thepaperestablishesarelativemotionequationwithrespecttothelineofsightbe-
tweentargetandinterceptorbyadoptingarobustguidancelawwithslidingmodecontroltheory,andde-
signsaguidancelawtomakethelineofsightangularratesinelevationandazimuthengagementplanes
tendtowardszerorespectively.Thepaperintegratesthesupertwistingslidingmodedisturbanceobservers
(SMDO)intotheguidancelawtocompensateuncertaintiessuchastargetmaneuvers,thusreducingthe
requiredswitchinggainsintheguidancelawsignificantly.Thesimulationresultsindicatethattheproposed
slidingmodeguidancelawishighinguidanceaccuracyandisgoodinrobustnesstomaneuveringtarget.
Keywords:exoatmosphericinterceptor;endgameguidancelaw;supertwistingslidingmodealgorithm;

disturbanceobserver

  由于大气层外飞行时动能拦截器[1]光学导引头

不存在气动热和气动光学效应[23],在弹道导弹弹头

再入大气层之前采用动能拦截器对其进行拦截具有

明显的优势。但随着弹道导弹变轨机动技术的不断

进步,想要通过直接碰撞实现动能杀伤,大气层外拦

截器需要高精度的鲁棒制导方法。考虑到滑模控制

具有出色的鲁棒性,该理论已逐步应用到寻的制导

律设计当中[45]。滑模控制的鲁棒性体现在切换控



制上,但同时也带来了控制的抖动,这给其实际应用

带来了麻烦[69]。大量的滑模控制方法研究集中在

如何估计控制系统不确定性,以此来削弱抖动。
由于对有界不确定性干扰具有有限时间收敛

性,超扭曲算法常被用于设计鲁棒精确微分器[10]、
观测器[11]和控制器[1214]。因二阶滑模切换函数隐

含在滑模变量的高阶导数中,所以将基于超扭曲算

法的二阶滑模观测器用于制导律设计可以有效避免

控制抖动问题。本文解决拦截机动目标的滑模制导

律设计问题,在滑模制导律设计框架下,将采用基于

超扭曲算法的二阶滑模干扰观测器,估计制导系统

中的不确定部分。

1 空间相对运动的数学描述

定义描述拦截器目标相对运动的参考坐标系

oxyz和视线坐标系oxsyszs ,两坐标系的相互关系

见图1。参考坐标系oxyz的含义见文献[15],视线

坐标系oxsyszs 中,原点o 位于拦截器的质心,oxs

轴与拦截器—目标视线重合,指向目标方向为正;

oys 轴位于包含oxs 轴的纵向平面内,与oxs 轴垂

直,指向上方为正;ozs 轴位于侧向平面内,方向按

右手准则确定。

图1 参考坐标系与视线坐标系之间相互关系

Fig.1 Thereferenceframeandlineofsightframe

  在视线坐标系oxsyszs 内,对拦截器目标的相

对距离矢量R=Ris 求时间t的导数,可得:

dR
dt =R

·

is+ωs×R =R
·

is+Rωzsjs-Rωysks

d2R
dt2 =R

¨

is+ωs×R
·

is+
δ
dt
[ωs×R]+ωs×[ωs×R]=

(̈R -Rω2ys -Rω2zs)is+(Ṙωzs +2R
·

ωzs +Rωxsωys)js-

(Ṙωys +2R
·

ωys -Rωxsωzs)ks
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(1)

式中:is,js 和ks 为视线坐标轴的3个单位矢量;

ωs=ωxsis+ωysjs+ωzsks 为视线坐标系相对于参

考坐标系的转动角速度。
视线坐标系oxsyszs 与参考坐标系oxyz 之间

存在2个角度关系:视线高低角和视线方位角。视

线高低角表示拦截器目标视线与侧向平面的夹角,
在侧向平面之上取正值;视线方位角表示视线在侧

向平面的投影线与ox 轴所成的角,迎oy 轴顶视,
若ox 轴逆时针转向投影线取正值。设视线高低角

为qε 和视线方位角为qβ ,则:

  ωxs =̇qβsinqε ,ωys =̇qβcosqε ,ωzs =̇qε (2)
将式(2)代入式(1)并根据牛顿第二定律,可得

视线坐标系3轴方向上的相对运动方程为:

R̈ =Ṙq2ε+Ṙq2βcos2qε+Δg,xs +aTxs -aIxs

R̈qε = -2̇Ṙqε-Ṙq2βsinqεcosqε+Δg,ys +(aTxs -aIxs)

Rcosqε̈qβ =2Ṙqε̇qβsinqε-2̇Ṙqεcosqεcosqε-
Δg,zs +(aTzs -aIzs)

ì

î

í
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ïï

(3)

式中:Δg,xs,Δg,ys 和Δg,zs 为目标拦截器之间重力

加速度差在视线坐标系3轴上的分量;aIxs,aIys 和

aIzs 为拦截器在视线坐标系3轴上的推力加速度;

aTxs,aTys 和aTzs 为目标在视线坐标系3轴上的机

动加速度。
本文的拦截器轨控发动机只提供侧向推力,机

体纵轴方向上不能施加控制[1]。假设拦截器姿态控

制系统能够将其俯仰角跟踪视线高低角qε 、偏航角

跟踪视线方位角qβ ,即执行坐标系ox1y1z1 稳定在

视线坐标系oxsyszs ,则执行坐标系下的制导加速

度指令为:

aIx1 =0,aIy1 ≈aIys,aIz1 ≈aIzs (4)

2 基于SMDO的滑模制导律设计

2.1 滑模制导律推导

从抑制纵向和侧向2个平面内的视线角速率,
使其趋向于零(t➝∞时,̇qε➝0且q̇β➝0)出发,设计

滑模变结构制导律。选取切换函数s={sy,sz}为:

sy =Ṙqε ,sz =Rcosqε̇qβ (5)
选取自适应滑模趋近律:

ṡ=-λ R
·

R s-εsgns,λ>0,ε>0 (6)

式中:sgn(·)表示符号函数。此趋近律具有良好动

态特性,可根据R 大小调节趋近滑模面 {s|s=0}
的速率[5]。

对式(5)求时间的导数,并根据式(3),得:

ṡy =R
·

q̇εṘq2
βsinqεcosqε +Δgys +(aTysaIys) (7)

ṡz =Ṙqε̇qβsinqε -R
·

q̇βcosqε -Δg,zs -(aTzs -aIzs)(8)
式(7)代入式(6),可得纵向平面内的制导律为:

aIys =(λy +1)R
·

ε-R2
βsinqεcosqε +Δg,ys +

aTys +εysgnsy

(9)
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将式(8)代入式(6)中,可得到侧向平面内的制

导律为:

aIzs =(λz +1)R
·

q
·

βcosqε -Rq
·

εq
·

βsinqε +Δg,zs +
aTzs -εzsgnsz (10)
式中:λy ,λz 为导航比系数,取正常数;εy ,εz 为切

换增益,取正值。
式(9)和式(10)中的第一项为比例导引项,后项

依次为两平面之间耦合项、重力势差项、目标机动

项,以及滑模切换项。考虑到目标加速度难以准确

估计,式(9)和式(10)要舍去目标机动项。此时,切
换 增益选取时需满足条件:εy≥|aTys(t)|,εz≥
|aTzs(t)|。为增强鲁棒性,切换增益往往取较大

值,这样拦截器要付出要较多的控制能量,而且切换

增益大会导致滑模控制固有的抖振问题变得明显,
这对拦截器是有害的。如能对式(9)和式(10)中目

标加速度等不确定部分进行补偿,则切换增益可选

得很小。

2.2 超扭曲滑模算法

假设1:对于 ∀t≥0,存在已知正常数δ
-
,有

|δ(t,x)|≤δ
-
。

定义1:

A=
-κ1/2 1/2
-κ2 0

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
,B=

0
1
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
,C=[1 0]

A 为赫尔维茨矩阵。
引理1[16]:考虑如下切换函数系统

x
·

1=-κ1 x1 sgnx1+x2

x
·

2=-κ2sgnx1+δ(t,x){ (11)

基于假设1和定义1,如果存在正定矩阵P=
PT >0,Q=QT >0,使如下黎卡提代数方程成立:

ATP+PA+δ
-
2CTC+PBBTP=-Q <0 (12)

则式(10)的轨迹将在有限的时间:

treach=2 V(x0)/λ(Q) (13)
内收敛于原点(0,0),其中,V(x)为李亚普诺夫函

数;x0 为x 初始值;λ(Q)=λmin(Q)/ λmax(P),

λmin(Q)和λmax(P)分别为Q 和P 的最小和最大特

征值。
引理1 称为超扭曲滑模算法,该算法具有有

限时间收敛的性质[17]。
注1 根据Shur补引理,式(12)等价于如下线

性矩阵不等式形式:

ATP+PA+εP+δ
-
2CTC PB

BTP -1

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
<0 (14)

式中:ε>0为常数。给定δ
-
,可选择κ1和κ2,使式

(14)存在可行矩阵解P,如文献[16]中κ2
1>κ2,κ2

>δ
-
,文献[18]中κ1>2,κ2>[κ3

1+(4κ1-8)δ
-
2]/

[κ1(4κ1-8)]。
注2 引理1等价于如下形式:

  x
·

= -κ1 x sgn(x)-κ2∫
t

0
sgn(x)dτ+φ(t) (15)

式中:φ(t)=∫
t

0
δ(t,x)dτ。满足引理1条件时,x

·

将在有限的时间treach 内收敛于零。

2.3 干扰观测器设计

令Δy =Δg,ys +aTys ,Δz =Δg,zs +aTzs ,将Δy

和Δz 视为不确定项,设|Δ
·

y|≤δ
-

y ,|Δ
·

z|≤δ
-

z 。
采用基于超扭曲算法的干扰观测器,对式(9)和式

(10)中含有目标机动加速度的不确定项进行估计。
首先给出含观测器的滑模制导律:

aIys = -(λy +1)R
·

q̇ε-Rq
·
2
βsinqεcosqε +̂Δy +εysgnsy (16)

aIzs = (λz+1)R
·

q̇βcosqε-Ṙqε̇qβsinqε +̂Δz-εzsgnsz (17)

式(16)和(17)的观测器Δ̂y 和Δ̂z 设计如下:

Δ̂y =κy,1 σy sgn(σy)+κy,2∫
t

0
sgn(σy)dτ (18)

Δ̂z =κz,1 σz sgn(σz)+κz,2∫
t

0
sgn(σz)dτ (19)

 σy =sy -̂sy ,̂sy =λy
R
·

R sy -εysgnsy (20)

 σz =sz -̂sz ,̂s
·

z =λz
R
·

R sz -εzsgnsz (21)

可以证明Δ̂y 和Δ̂z 将在有限时间内分别逼近

Δy 和Δz 。事实上,对变量σy 和σz 求时间的导数,
并根据式(7)和式(8),可得:

σ̇y =Δy -Δ̂y ,̇σz =Δz -Δ̂z (22)
将式(18)和式(19)代入式(22),得:

σ̇y = -κy,1 σy sgn(σy)-κy,2∫
t

0
sgn(σy)dτ+Δy (23)

σ̇z = -κz,1 σz sgn(σz)-κz,2∫
t

0
sgn(σz)dτ+Δz (24)

当|̇Δy|≤δ
-

y ,|̇Δz|≤δ
-

z ,∀t≥0时,根据注

2可知,̇σy 和̇σz 将在有限时间内收敛于零,即式(18)
和式(19)能够在有限时间内分别逼近Δy 和Δz 。

3 实例仿真

仿真以拦截TBM为背景,末制导初始条件设置

如下:TBM 在地 心 惯 性 坐 标 系 下 的 初 始 位 置 为

xT(0)=100km,yT(0)=6500km,zT(0)=0km,
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初始速度为vT(0)=4km/s,初始弹道角为θT(0)=
10°,φvT(0)=180°。拦截器地心惯性坐标系下的初

始位置为xI(0)=85km,yI(0)=6448km,zI(0)

=26km,初始速度为vI(0)=7.7km/s,初始弹道角

为θI(0)=61°,φvI(0)=125°。拦截器最大可用过载

为5g,g为重力加速度。目标从t=0s时开始作正

弦机动,纵向和侧向2个平面内的加速度分量分别为

aTys=3gsin(πt)m/s2,aTzs=3gcos(πt)m/s2。

TBM与拦截器之间的接近速度及视线角速率

按照如下公式计算:

R
·

=
ΔxΔ̇x+ΔyΔ̇y+ΔzΔ̇z
Δx2+Δy2+Δz2

q̇ε =
Δ̇yR-ΔyR

·

R2cosqε

q̇β = -Δ̇zΔx+ΔzΔ̇x
(Δx/cosqβ)2

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ïï

式中:Δx=xT-xI,Δy=yT-yI,Δz=zT-zI;Δ̇x

=̇xT-ẋI,Δ̇y=̇yT -̇yI,Δ̇z=̇zT -̇zI。

TBM和拦截器的质心运动学方程分别如下:

ẋT=vTcosθTcosφvT

ẏT=vTsinθT

żT=-vTcosθTsinφvT

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

,

ẋI=vIcosθIcosφvI

ẏI=vIsinθI

żI=-vIcosθIsinφvI

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

滑模制导律中,导航比取λy =λz =4,采用连续

函数tanh(·)代替符号函数sgn(·),观测器参数取

κi,1=50,κi,2=100,i∈ {y,z}。采用四阶Runge-
Kuta数值求解,仿真步长取0.001s。当满足R<0
或R(t)>R(t-1)条件时,仿真结束。

仿真结果见图2~4。

图2 纵向平面和侧向平面内的视线角速率曲线

Fig.2 LOSangularratesintheelevationintercept

planeandazimuthinterceptplane

  图2可以看出,纵向平面和侧向平面内的视线

角速率渐进趋于零,最终拦截器的脱靶量为0.2128
m,通过优化制导律参数可以使脱靶量更小。从图

3中可以看出,设计的观测器较准确的估计出目标

的机动趋势。从图4中可以看出轨道控制过程不存

在明显的抖动现象。这表明基于SMDO观测器的

滑模制导律对于目标机动具有鲁棒性,且能够避免

切换控制的抖动问题。

图3 纵向平面和侧向平面内的观测器输出曲线

Fig.3 SMDObceveroutputsintheinterceptelevation

planeandazimuthinterceptplane

图4 纵向平面和侧向平面内的制导律曲线

Fig.4 Guidancecommandsintheinterceptelevation

planeandazimuthinterceptplane

4 结语

本文将滑模控制理论应用于拦截器末制导律设

计问题。通过抑制视线角速率使其为零,给出纵向

和侧向平面内的滑模制导律。引入超扭曲算法,设
计二阶滑模观测器,以补偿目标机动加速度不确定

项。仿真结果表明,所提出的制导律设计方法对目

标机动具有鲁棒性。
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