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摘要:本文利用先进的终端滑模控制和李雅普诺夫稳定性理论设计了一种非奇异、本质上连续和有限时间收敛
的带攻击角度约束的制导律,它可用于打击固定、匀速运动和机动目标.为了在有限时间内高精度地获得给定的攻
击角度并不出现奇异问题,非奇异快速终端滑模函数被用于设计滑模面. 快速终端滑模函数被用于设计趋近律,在
整个到达阶段系统轨迹可以从任意初始状态快速地收敛到滑模面并形成本质上连续的制导律.由于非奇异、本质
上连续和全局快速收敛的特性,和传统的终端滑模制导律相比,本文方法可以在更短时间内以更高精度的攻击角度
对目标实施打击.大量的仿真算例表明了本文制导律的有效性.
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Nonsingular fast terminal sliding-mode guidance with
intercept angle constraint
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Abstract: A nonsingular, essentially continuous and finite-time convergent intercept angle control guidance law for
engaging stationary, constant-speed and maneuvering targets is developed by using advanced terminal sliding-mode control
schemes and Lyapunov stability theory. In order to achieve the specified intercept angle in finite-time without singularity,
the nonsingular fast terminal sliding-mode control algorithm is employed to construct the sliding surface. The fast terminal
sliding-mode control technique is employed to establish the reaching law, so the system trajectory convergences quickly
from any initial state to the switching surface in the entire reaching phase and yields essentially continuous guidance
law. Due to its inherent singularity-free attribute, continuity and faster convergence rate, no approximation is necessary
in the execution of the proposed guidance law, so higher precision tracking of the desired intercept angle in a shorter
time interval with smoother guidance command can be guaranteed when compared with conventional terminal sliding-
mode guidance law. A large number of numerical simulation examples are implemented to justify the effectiveness of the
proposed guidance law.

Key words: nonlinear guidance law; intercept angle constraint; finite time convergence; terminal sliding mode control;
nonsingularity

1 引引引言言言(Introduction)
导弹在现代战争中发挥着重要的作用. 为了提高

导弹战斗部在打击军舰、潜艇、坦克和大型建筑物时

的毁伤效能,不仅要准确命中目标,而且需要让导弹
在击中目标时获得特定的角度.另外,对攻击角度的
约束可以帮助导弹躲避诸如大型战舰这类目标所装

备的防御系统的反制措施.
在过去的几十年里,有大量的学者专注于攻击角

度约束的制导律设计与研究,并取得了一系列成果.
文献[1]提出了用于打击移动目标的攻击角偏置的比

例导引律.为了以各种不同的攻击角度打击静止及匀
速运动目标,文献[2]提出了一种基于两类具有不同导
引常数的比例导引复合制导律,该制导律采用非线性
交战动力学方程.

由于对包含建模误差及不确定性的高度非线性动

力系统具有很强的鲁棒性[3],滑模控制技术被用于制
导律的设计.在文献[4]中,滑模面被设计成和视线角
速率成比例,目标机动被认为是有界的不确定项.文
献[5]提出了一种基于滑模二阶滑模控制技术的制导
律.文献[6]提出了考虑自动驾驶仪动特性的终端角度
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约束滑模制导律,该文中滑模面设计为视线角误差及
其导数的线性组合,这样只有当时间趋于无穷的时候,
视线角才收敛至期望的视线角,不具备有限时间收敛
特性. 在文献[7]中,针对固定目标和匀速运动目标,
作者基于二阶滑模控制算法,采用视线角整形技术设
计了同时满足攻击角度约束和攻击时间约束的制导

律.由于导弹的横坐标在击中目标时和目标的横坐标
一致,所以横坐标x而不是时间t被选为独立变量. 期
望的视线角被设计成横坐标x的四阶多项式函数,并
构造出4个边界条件,因此可以通过调整系数a的值来

满足攻击时间的约束条件.这种制导方法可以有效打
击固定目标,但是在打击匀速运动目标时,需要预先
调整系数a的值,以满足特定的攻击时间要求,进而解
算出命中目标时刻目标所在位置的横坐标,然后算出
四阶多项式的系数生成制导指令,这期间需要大量的
迭代寻优运算,换句话说,该算法只能离线进行,另外
该制导算法不适用于打击机动目标.在文献[8–10]所
提出的带攻击角度约束的制导律中,传统的终端滑模
控制算法被用来设计滑模面. 由于存在负的指数项,
在文献[8–10]中的制导律都会产生奇异问题.为了解
决奇异问题,在文献[8]中,变量β被引入并和负指数

项相乘,当滑模函数小于某特定值时, β被设为0,避免
了奇异的发生,但是这种近似方法一方面损失对给定
角度的跟踪精度,另外由于有3个边界层参数需要整
定,这在制导律的实施过程中显得繁琐. 文献[9–10]
没有对奇异问题做出处理,导致仿真结果出现了跳变.
另外,文献[8, 10]在边界层ε内用连续的饱和函数来近

似符号函数以获得连续的趋近律,这种近似使得系统
状态在有限时间内收敛到边界层ε,然而在边界层ε里

面,系统状态渐近收敛到平衡点,丧失了有限时间收
敛的特性. 在文献[9]中,由于在到达阶段使用幂次趋
近律,这样就导致系统轨迹在远离平衡点的时候收敛
速率较慢,不具有全局快速收敛的特点. 为了克服奇
异问题,在文献[11]中,作者提出了非奇异终端滑模导
引律,文中采用等速趋近律,通过饱和函数来等效符
号函数,这样即使在打击非机动目标时,滑模面只能
收敛到边界层,不能严格收敛到零,因此视线角难以
严格收敛到期望的视线角,无法获得高精度的攻击角
跟踪性能.

为了克服传统终端滑模制导律[8–10]中的奇异问题

和文献[11]所提非奇异制导律在打击非机动目标时视
线角不能严格收敛到期望视线角的问题,本文设计了
一种非奇异、本质上连续的有限时间收敛满足攻击角

约束的制导律.非奇异快速终端滑模函数和快速终端
滑模函数被分别用来设计滑模面和趋近律,所设计的
制导律不需要任何的近似,因此可以期望获得更高精
度的视线角跟踪性能.本文所设计的带攻击角约束非
奇异快速终端滑模制导律适用于打击固定、匀速运动

和机动目标.与前述的终端滑模制导律相比,该制导
律可以在更短的时间内获得更高精度的攻击角跟踪

性能以实现对目标的打击.本文所设计的制导指令在
整个制导过程中是非奇异的、本质上连续的和没有抖

振的,由于不需要任何的近似处理,故制导律简单便
于实施.另外,从仿真结果中可以看出,本文所提制导
指令绝对值的数学期望在大多数场景下都是小于传

统终端滑模制导律的,这样可以节省能量.

2 拦拦拦截截截方方方程程程(Intercept equation)
带攻击角度约束的拦截问题在实际场景中本质上

是一个三维问题,然而为了研究基于非奇异快速终端
滑模制导律的有效性,本文选择在二维平面里来解决
这个问题,这样做并不失一般性. 如其他的许多制导
律[10, 12],通过合理的解耦把三维场景分解成两个正交
的二维平面,可以把二维平面制导律应用于三维场景
中. 本文参考文献[6–9, 11]中的平面拦截几何方程来
设计制导律,因此制导律所需的信息和文献[6–9, 11]
相同.为了简化问题,假设导弹和目标都是质点,并且
导弹的自动驾驶仪和舵机具有理想的动态特性.
图1描述了导弹和目标间的拦截几何,相应的用极坐
标形式表示的相对运动学方程为

ṙ = VT cos(φT − λ)− VM cos(φM − λ), (1)

λ̇ =
VT sin(φT − λ)− VM sin(φM − λ)

r
, (2)

φ̇M = AM/VM, (3)

φ̇T = AT/VT, (4)

其中: λ表示视线角(line of sight angle, LOS), r表示导
弹和目标之间的距离, AM和AT分别表示导弹和目标

的法向加速度, VM和VT分别表示导弹和目标的切向

速度,假设它们是常值.

图 1 导弹目标拦截几何示意图

Fig. 1 Missile target engagement geometry

对式(2)求导并将式(1)代入其中可得到[13]

λ̈ = −2ṙλ̇

r
+

ATλ

r
− cos(φM − λ)

r
AM, (5)
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其中ATλ=AT cos(φT − λ)是目标加速度在垂直视线
方向上的投影.在实际场景中,目标加速度难以获得,
因此ATλ被认为是未知有界的扰动.

3 终终终端端端滑滑滑模模模控控控制制制算算算法法法(Terminal sliding mode
control algorithm)
首先,介绍一下有限时间收敛的概念[14]. 考虑如

下所示的一阶非线性自治系统:

ẋ = f(x), x ∈ Rn, (6)

其中f : D → Rn是在以x = 0为原点的邻域上的连
续函数,并且有f(0) = 0.

定定定义义义 1 系统(6)的零解被认为是一个有限时间
收敛的平衡点,如果存在原点的开区间U ⊆ D和函数

T : U\{0} → (0,∞),该函数被称为依赖于初始状态
x0 = x(0)的稳定时间,并且满足下列条件:

有有有限限限时时时间间间收收收敛敛敛:

对任意的初始状态x0 ∈ U\ {0},系统(6)的零解
x(t) = x(t, x0)在区间t ∈ [0, T (x0)]上有定义,而且
它们满足{

lim
t→T (x0)

x(t, x0) = 0, t ∈ [0, T (x0)),

x(t, x0) = 0, t > T (x0),

李李李雅雅雅普普普诺诺诺夫夫夫稳稳稳定定定性性性:

对于任何给定的开集Uε使得0 ∈ Uε ⊆ U ,存在一
个开集Uδ使得0 ∈ Uδ ⊆ U ,并且对任意给定的初值
x0 ∈ Uδ\{0},使得对任意的t ∈ [0, T (x0)],都有x(t,
x0) ∈ Uε.

当系统(6)的零解x0是有限时间稳定的平衡点并

且U = D = Rn,则x0被认为是一个全局稳定的有限

时间稳定的平衡点.

引引引理理理[15] 考虑式(6)所描述的非线性系统,假设存
在一个连续可微的C1函数V (x) : D → R,任意的实
数k>0和0<α<1,并且存在原点的一个邻域U⊂
D ⊂ Rn,使得V (x)和V̇ (x) + kV α(x)在U上分别是

正定和半负定的,其中

V̇ (x) =
∂V (x)

∂x

∂x

∂t
=

∂V (x)
∂x

f(x).

则系统(6)的零解是有限时间稳定的平衡点,并且对原
点邻域中的任意初始状态x0,稳定时间满足T (x0)

6 V 1−α(x0)
k(1− α)

. 当
_

U =Rn和V (x)是径向无界(V (x)→
+∞,当||x|| → +∞)时,系统(6)的零解是全局有限
时间稳定的.

终端滑模和快速终端滑模函数可分别由如下所示

的一阶非线性微分方程描述[16–17]:

s = ẋ + β|x|γsgn x = 0, (7)

s = ẋ + αx + β|x|γsgn x = 0, (8)

其中: x ∈ R, α, β > 0, 0 < γ < 1.

从定义1可以知道,系统(7)和(8)的平衡点x = 0都
是全局有限时间稳定,并且系统(7)和(8)的轨迹分别
在如下所示的时间内从任意给定的初始状态x(0) =
x0收敛到平衡点x = 0,

Tt =
1

β(1− γ)
|x0|1−γ , (9)

Tft =
1

α(1− γ)
ln

α|x0|1−γ + β

β
, (10)

并且会一直驻留在平衡点.

对于系统(7),它的状态轨迹在远离平衡点的时候
收敛速度慢,而在接近平衡点的时候收敛速度快. 对
于系统(8),当远离平衡点的时候αx起主要作用,系统
轨迹快速收敛,当接近平衡点的时候, β|x|γsgn x起主

要作用,系统同样快速收敛,因此,和式(7)中的终端滑
模算法相比,式(8)中的快速终端滑模算法在整个过程
中都快速收敛,而不只是在接近平衡点的时候才快速
收敛.

对式(7)和(8)求导,可得

ṡ = ẍ + βγ|x|γ−1ẋ, (11)

ṡ = ẍ + αẋ + βγ|x|γ−1ẋ. (12)

由于−1 < γ−1 < 0,因此当x → 0, |x|γ−1 →∞,所
以在进行控制方案设计的时候,式(7)中的终端滑模算
法和式(8)中的快速终端滑模算法均会产生奇异问题.

非奇异终端滑模和非奇异快速终端滑模算法可分

别表述为[18–19]

s = x + β|ẋ|γsgn ẋ = 0, (13)

s = x + k1|x|a1sgn x + k2|ẋ|a2sgn ẋ = 0, (14)

其中: x∈R, β>0, 1 < γ < 2, k1 > 0, k2 > 0, 1<

a2 < 2, a1 > a2. 非奇异终端滑模系统(13)等价于以
下的终端滑模系统:




ẋ + β′|x|γ′sgn x = 0,

β′ = β−1/γ > 0,
1
2

< γ′ =
1
γ

< 1.
(15)

该等价是显而易见的,在此不占用篇幅去证明.

式(13)和(14)所描述的非奇异终端滑模算法和非
奇异快速终端滑模算法都是连续可微的,尽管它们的
表达式中含有绝对值和符号函数项.它们的一阶导数
为

ṡ = ẋ + βγ|ẋ|γ−1ẍ, (16)

ṡ = ẋ + k1a1|x|a1−1ẋ + k2a2|ẋ|a2−1ẍ. (17)

非奇异终端滑模系统(13)和非奇异快速终端滑模
系统(14)均是全局有限时间收敛的,并且它们收敛到
平衡点的时间为
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Tnt =
β1/γ |x0|1−1/γ

1− 1/γ
,

Tnft =
w |x0|

0

k1/a2
2

(x + k1xa1)1/a2
dx =

a2|x0|1−1/a2

k1(a2 − 1)
·

F (
1
a2

,
a2−1

(a1 − 1)a2

; 1+
a2−1

(a1−1)a2

;−k1|x0|a1−1),

(18)

其中F (·)表示高斯超几何函数,关于它的更多信息,
读者可参考文献[19].

4 制制制导导导律律律设设设计计计(Guidance law design)
动力系统的有限时间稳定不仅可以保证系统轨迹

有限时间内收敛到平衡点,而且可以带来对扰动更好
的抑制.本文设计了一种本质上连续(不需要任何近似
处理)有限时间收敛带攻击角度约束的非奇异制导律,
其中拦截模型选用式(1)−(4)所描述的非线性交战动
力系统,滑模面的设计采用式(14)中的非奇异快速终
端滑模算法,趋近律的设计采用式(8)中的快速终端滑
模算法. 因此,可以克服现有终端滑模制导律中的奇
异和不连续问题,并且可以获得全局快速收敛的效果.

在这里需要着重强调两点,一是: 式(8)描述的方
程不仅仅只是用作滑模面设计,它也可以用来设计趋
近律,把变量x替换成滑模面变量s,则式(8)可以表述
为: ṡ + αs + β|s|γsgn s = 0,将ṡ放到左边就可以得

到全局快速收敛的趋近律: ṡ = −αs− β|s|γsgn s,认
识到这一点非常重要,以免误以为式(8)仅可以设计滑
模面而不可以设计趋近律.另外,奇异问题只是存在
于滑模面上,在到达阶段不存在这个问题,因此可以
采用式(8)设计趋近律.

将式(5)重新表述如下:

λ̈ = −2ṙλ̇

r
+

ATλ

r
− cos(φM − λ)

r
AM.

很明显,当|ϕM−λ| 6= π/2, λ受AM控制,文献[8]已证
明|ϕM−λ|=π/2不是一个稳定的平衡点,因为当|ϕM

−λ|=π/2时, ϕ̇M−λ̇ 6= 0,所以导弹的加速度AM可

以用来控制视线角(LOS)λ,也称为攻击角[20].

同一般的滑模控制设计相类似,第1步是设计滑模
面,以获得期望的控制效果.依据式(14)中的非奇异快
速终端滑模算法,滑模面可设计为

s = λ̃ + k1|λ̃|a1sgn λ̃ + k2| ˙̃λ|a2sgn ˙̃
λ, (19)

其中: λ̃ = λ− λd, k1 > 0, k2 > 0, 1 < a2 < 2, a1

> a2, λd表示给定的攻击角,假定为常数,因此λ̇d =
λ̈d = 0. 为了让系统轨迹快速地从初始状态收敛到滑
模面(19),采用式(8)中的快速终端滑模函数来构建趋
近律(关于式(8)为何可用于设计趋近律ṡ = −αs−
β|s|γsgn s,前面已经阐述的很清楚,在此不赘述). 因

此可得如下的带攻击角度约束的非奇异快速终端滑

模制导律:

AM =
r

cos θM

[
1

k2a2

| ˙̃λ|2−a2sgn ˙̃
λ(1+k1a1|λ̃|a1−1)−

2ṙλ̇

r
+

αs + β|s|γsgn s

r
], (20)

其中θM = ϕM − λ.

定定定理理理 1 对于式(1)−(4)中所描述的弹目非线性
相对运动学方程,如果滑模面设计为式(19),趋近律选
用ṡ = −αs− β|s|γsgn s,制导指令设计为式(20),则
有如下的两个结论成立:

1) 对于固定和匀速运动目标,滑模面变量s,视线

角跟踪误差λ̃和视线角速率跟踪误差
˙̃
λ均在有限时间

内严格收敛到零,并且在整个制导过程中没有奇异问
题发生.

2) 对于机动目标,即AT 6= 0,系统状态轨迹将在
有限时间内收敛到非奇异快速终端滑模面(19)的邻域




|s| 6 ∆ = min(∆1,∆2),

∆1 =
Ad

α
,

∆2 = (
Ad

β
)1/γ ,

(21)

其中Ad表示目标加速度的上界. 同时, λ̃和
˙̃
λ分别在有

限时间内收敛到如下区域:



∆λ̃ = 2∆,

∆ ˙̃
λ

= (
∆

k2

)1/a2 ,
(22)

并且不会出现奇异问题.

证证证 考虑李雅普诺夫函数如下:

V =
1
2
s2. (23)

对式(23)求导,并将式(5)代入其中:

V̇ = sṡ =

s( ˙̃
λ + k1a1|λ̃|a1−1 ˙̃

λ + k2a2| ˙̃λ|a2−1(−2ṙλ̇

r
+

ATλ

r
− cos θM

r
AM)). (24)

把式(20)代入式(24):

V̇ =
k2a2| ˙̃λ|a2−1

r
s(ATλ − αs− β|s|γsgn s). (25)

对于ATλ = AT = 0,相应于固定和匀速运动目标,式
(25)可以重新表述为

V̇ = −ξ1V − ξ2V
(γ+1)/2, (26)

其中:
ξ1 = 2αk2a2| ˙̃λ|a2−1/r,

ξ2 = 2(γ+1)/2βk2a2| ˙̃λ|a2−1/r.
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很明显, 0.5 < (γ+1)/2<1, ξ1 >0, ξ2 >0. 如果 ˙̃
λ 6=

0,则式(26)有和式(8)中的快速终端滑模算法相同的
形式,其中: α′ = ξ1, β′ = ξ2, γ′ = (γ + 1)/2和x =
V > 0. 依据式(10),系统轨迹收敛到式(19)中的非奇
异快速终端滑模面s = 0的时间为

Treach =
2

ξ1(1− γ)
ln

ξ1|V0|(1−γ)/2 + ξ2

ξ2

, (27)

其中: ˙̃
λ 6= 0, V0表示V的初值.因此λ̃可以沿着滑模面

(19)在有限时间内严格收敛到零. 现在考虑 ˙̃
λ = 0的

情况,把式(20)代入式(5)可得
¨̃
λ = −(αs + β|s|γsgn s)/r, (28)

其中
¨̃
λ = λ̈− λ̈d = λ̈− 0 = λ̈. 因为系统轨迹处在到

达阶段,所以s 6= 0,可得
¨̃
λ = −(α|s|+ β|s|γ)sgn s/r 6= 0, (29)

故
˙̃
λ = 0不是系统在到达阶段的吸引子,因此系统状
态轨迹可以在有限时间内到达滑模面(19). 对于AT 6=
0相应于目标实施机动,因为ATλ = AT cos(ϕT − λ),
所以当|ϕT − λ| 6= π/2时ATλ 6= 0, ATλ是未知的有

界扰动,则式(25)可以进一步表述为如下两种形式:

V̇ = −k2a2| ˙̃λ|a2−1

r
s((α− ATλ

s
)s + β|s|γsgn s),

(30)

V̇ =−k2a2| ˙̃λ|a2−1

r
s(αs+(β− ATλ

|s|γsgn s
)|s|γsgn s).

(31)

对于式(30),如果(α− ATλ

s
) > 0和 ˙̃

λ 6= 0,则式(30)

拥有和式(26)类似的结构,因此可以保证有限时间收
敛. 假设|AT| 6 Ad,因此

|ATλ| = |AT cos(ϕT − λ)| 6 |AT| 6 Ad,

如果(α− |ATλ|
|s| ) > 0,则系统状态可以在有限时间

内收敛到区域

|s| 6 ∆1 =
Ad

α
. (32)

对于式(31),可以用和式(30)类似的分析,系统轨迹将
在有限时间内收敛到区域

|s| 6 ∆2 = (
Ad

β
)1/γ . (33)

综合不等式(32)和(33),可得系统状态轨迹有限时间
内收敛到区域∆ = min(∆1,∆2). 同样地 ˙̃

λ = 0也不
是吸引子. 把制导指令(20)代入式(5)可得

¨̃
λ =

−1/(k2a2)| ˙̃λ|2−a2sgn ˙̃
λ(1 + k1a1|λ̃|a1−1)−

(αs + β|s|γsgn s−ATλ)/r. (34)

考虑
˙̃
λ = 0和任何位于区域∆1或∆2之外的滑模面函

数值s,可得



¨̃
λ = −

((α− ATλ

s
)|s|+ β|s|γ)sgn s

r
6= 0,

¨̃
λ = −

(α|s|+ (β − ATλ

|s|γsgn s
)|s|γ)sgn s

r
6= 0,

(35)

故在系统轨迹从初始状态到达区域|s| 6 ∆的时间内,
˙̃
λ = 0不是吸引子,因此系统状态可以在有限时间内
到达滑模面(19)的邻域|s| 6 ∆. 当系统状态进入区
域|s| 6 ∆,即s = τ ,其中|τ | 6 ∆,将式(19)代入其
中,可得

λ̃ + k1|λ̃|a1sgn λ̃ + k2| ˙̃λ|a2sgn ˙̃
λ = τ. (36)

式(36)可进一步写成

λ̃ + k1|λ̃|a1sgn λ̃ + (k2 − τ

| ˙̃λ|a2sgn ˙̃
λ

) ·

| ˙̃λ|a2sgn ˙̃
λ = 0. (37)

如果(k2 − τ /| ˙̃λ|a2sgn ˙̃
λ) > 0,则式(37)也具有和非奇

异快速终端滑模算法相类似的结构,这意味着系统轨
迹将一直收敛直到(k2 − τ /| ˙̃λ|a2sgn ˙̃

λ) 6 0,换句话

说, ˙̃
λ将在有限时间内收敛到区域(k2−τ /| ˙̃λ|a2sgn ˙̃

λ)
6 0,变形可得

| ˙̃λ| 6 (
∆

k2

)1/a2 = ∆ ˙̃
λ
, (38)

而且从式(36)可得

|λ̃|<(|λ̃|+ k1|λ̃|a1)6k2| ˙̃λ|a2 + |τ | 6 2∆ = ∆λ̃,

(39)

这就意味着λ̃将在有限时间内收敛到式(39)所示的区
域. 证毕.

式(20)中的制导指令不包含任何的负指数项,因
此不存在奇异问题,因此所给出的导弹加速度是合理
的可接受的. 另外,式(20)在本质上是连续的,这说明
该制导指令在具体执行的过程中,不需要做任何的连
续近似处理,所以对给定攻击角度的高精度跟踪性能
是有保证的.

考虑区域∆1 =
Ad

α
和∆2 = (

Ad

β
)1/γ ,如果合理地

选择α和β的值,使得α=β >>Ad,则∆1 <<1, ∆2

<< 1. 特别地,指数项1/γ > 1可以进一步地减小区
域∆2的厚度使得∆2 << ∆1,它意味着非奇异快速终
端滑模制导律可以提供更高的角度跟踪性能.

当出现大的初始航向角偏差时,存在ṙ0 > 0,制导
指令或许不能操纵导弹转换到碰撞路径上来,因而导
致脱靶,为了解决这个问题,式(20)中的制导指令可以
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修改成如下形式[8]:
AM =

1
| cos θM| [

r

k2a2

| ˙̃λ|2−a2sgn ˙̃
λ(1 + k1a1|λ̃|a1−1) +

2|ṙ|λ̇ + αs + β|s|γsgn s]. (40)

从式(40)可以看到,当|θM| = π/2时, AM →∞,在实
际中导弹不可能提供无穷大的加速度,因此必须进行
限幅处理

AM =

{
AMmaxsgn AM, |AM| > AMmax,

AM, |AM| < AMmax,
(41)

其中AMmax是导弹实际所能提供的最大加速度.

5 仿仿仿真真真结结结果果果(Simulation result)
这一小节,将在各种场景下进行大量的仿真实验,

以说明本文所提出的带攻击角度约束的非奇异快速

滑模终端制导律的性能.导弹的初始位置为(0m,

0m),目标的初始位置为(10000m, 5000m),因此初
始的弹目距离 r0 = 11180.34m,初始的视线角λ0 =
0.4636 rad = 26.5651◦,导弹的初始航迹角为ϕM0

= 45◦,导弹的速度为VM = 500m/s,目标固定和运
动时的初始航迹角分别是ϕM0 = 0◦和ϕM0 = 120◦,
目标运动时的速度为VT = 250 m/s,导弹所能提供的
最大加速度AMmax = 200m/s2,仿真步长为0.01 s,采
用四阶龙格库塔法解弹目间的非线性相对运动学方

程. 滑模面和趋近律的相关参数设定如下:
k1 = 1, k2 = 2, a1 = 3, a2 = 1.5,

α = β = 500, γ = 0.6.

本文不需要对参数进行在线整定,因此可实时计算制
导指令. 为了对比,文献[8]中的传统终端滑模制导律
也一并仿真,它的制导律为

s = ˙̃
λ + c|λ̃|αsgn λ̃, (42)

AM =
1

| cos θM|(crαβ|λ̃|α−1 ˙̃
λ + 2|ṙ|λ̇) +

1
sgn cos θM

M̃sgmf(s), (43)

其中:
sgmf(s) = 2(

1
1 + exp(−as)

− 1
2
), a = 1/ε.

相关参数设定如下:

M̂ = 500, εM = 20, ε1 = 0.001,

ε2 = 0.015, ε = 0.1, c = 1, α = 0.5,

β =





0, |s| < ε1,
|s| − ε1

ε2 − ε1

, ε1 6 |s| 6 ε2,

1, 其他,

M̃ =





M̂, |s| > ε,

M̂

εM

, |s| < ε.

(44)

另外,为了说明动力系统的有限时间稳定和非有
限时间稳定在抑制扰动方面的性能,将文献 [8]中的
终端滑模面改为线性滑模面:

s = ˙̃
λ + cλ̃. (45)

设计制导律一并仿真,相应的制导指令为

AM =
1

| cos θM|(crα
˙̃
λ + 2|ṙ|λ̇) +

1
sgn cos θM

M̃sgmf(s), (46)

其中c = 0.5,其余参数同上. 这里还定义一个变量
AME,它表示导弹指令加速度绝对值的数学期望,也
即是均值:

AME =
1
N

N∑
k=1

|AM(k)|, (47)

其中: AM(k)表示第k步时AM的计算值, N表示总的

仿真步数.

第第第1种种种场场场景景景: 打击固定目标,

ϕM0 = 180◦, ϕT = 0◦, λd = 90◦,

VT = 0 m/s, AT = 0 m/s2,

图2描述了相应的仿真结果.从图2(a)可以清楚地看
到,在非奇异快速终端滑模 (nonsingular fast terminal
sliding mode, NFTSM)、终 端 滑 模 (terminal sliding
mode, TSM)和线性滑模(linear sliding mode, LSM)制
导律的作用下,导弹在初始阶段的飞行方向是不一样
的,具体来说,在NFTSM制导律作用下导弹初始阶段
向上飞行,而在TSM和LSM制导律作用下导弹初始
阶段向下飞行,考虑到目标处于导弹初始位置的右上
方,因此在NFTSM制导律作用下,导弹会沿着一个更
短的路径飞行. 另外,在导弹快要击中目标的时候,
NFTSM和TSM制导律控制下的导弹基本上是垂直地
朝目标飞去,而LSM制导律控制下的导弹是倾斜地朝
目标飞去. 在NFTSM制导律作用下,滑模函数s和视

线角λ分别严格收敛到0◦和90◦;在TSM制导律作用
下, s和λ分别收敛到区间 |s|60.189.7◦6 |λ| < 90◦;
在LSM制导律作用下, s和λ分别收敛到区间|s| 6
0.1和80◦ 6 |λ| 6 85◦. 虽然TSM和LSM制导律均不
能像NFTSM制导律那样使得λ严格收敛到90◦,但是
由于采用了有限时间稳定的终端滑模面, TSM制导律
相较于LSM制导律可以使视线角λ更加趋近于90◦.
对于NFTSM, TSM和LSM制导律,导弹的攻击

时间和相应的AME分别是 31.91 s, 78.0739 m/s2;
41.50 s, 56.7861 m/s2; 41.90 s和55.5124 m/s2. 因此和
TSM及LSM方法相比, NFTSM方法在时间上分别降
低了9.59 s和9.99 s,在AME上分别增加了21.2878和
22.5615 m/s2. 从图2(b)可以看出,和TSM制导律相比,
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总体上NFTSM和LSM制导律所生成的加速度指令更
为光滑.

(a)

(b)

(c)

(d)

(e)

(f)

图 2 打击固定目标时的仿真结果

Fig. 2 Simulation results of attacking fixed target
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针对固定目标,还考虑了另外7种情形: ϕM0分别

取值0◦, 90◦和–90◦,而λd固定为90◦: ϕM0固定为45◦,
λd分别取值180◦, 0◦, –90◦和90◦. 由于篇幅限制,这里
不给出具体的仿真图,只给出NFTSM, TSM和LSM制
导律在这7种情形下的打击时间和AME为

24.97 s, 25.78 s, 27.53 s,

35.25 s, 23 s, 29.62 s, 24.98 s;

31.455m/s2, 60.1935m/s2,

57.0576m/s2, 63.7629m/s2,

17.0739m/s2, 45.3856m/s2, 42.4322m/s2;

31.08 s, 30.67 s, 33.13 s,

42.54 s, 25.39 s, 38.91 s, 30.29 s,

42.7162m/s2, 70.5216m/s2,

47.4349m/s2, 67.0095m/s2,

34.7079m/s2, 51.2663m/s2, 56.2437m/s2;

31.27 s, 30.73 s, 33.40 s,

38.21 s, 24.92 s, 36.95 s, 30.44 s,

40.6530m/s2, 68.2272m/s2,

45.6290m/s2, 64.5182m/s2,

40.6680m/s2, 48.8512m/s2, 54.1912m/s2.

第第第2种种种场场场景景景: 打击匀速运动目标, ϕM0 = 180◦,
λd = 90◦, VT = 250m/s, ϕT = ϕT0 = 120◦, AT =
0m/s2,相应的仿真结果如图3所示,为节省篇幅,滑模
函数未示出.如前所述,在NFTSM制导律作用下,滑
模函数s和视线角λ分别严格收敛到0和90◦;对于
TSM制导律,它们只是分别收敛到区间|s| 6 0.1和
89.86 |λ|<90;k对于LSM制导律,相应的收敛区间
是|s| 6 0.1和806 |λ| < 88. 在NFTSM, TSM和LSM
制导律控制下,导弹的攻击时间和相应的AME

分别为33.56 s, 57.5425m/s2; 56.61 s, 43.8610m/s2;
56.68 s, 43.5945m/s2,因此和TSM及LSM方法相比
较, NFTSM方法在时间上分别降低了 23.05 s和
23.12 s,在AME上 分 别 增 加 了 13.6815 m/s2和

13.9480 m/s2. 针对匀速运动目标, ϕM0分别取值 45◦,
0◦, 90◦和–90◦,而λd固定为90◦, NFTSM, TSM和LSM
制导律在这4种情形下的打击时间和AME为

28.98 s, 29.29 s, 29.09 s, 35.75 s,

22.6522m/s2, 31.1280m/s2,

37.3522m/s2, 47.4724m/s2;

39.61 s, 40.96 s, 38.71 s, 45.09 s,

37.9367m/s2, 28.7983m/s2,

48.9677m/s2, 37.6472m/s2;

39.46 s, 40.84 s, 38.49 s, 45.08 s,

37.7849m/s2, 28.2850m/s2,

48.8964m/s2, 37.3805m/s2.

(a)

(b)

(c)
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(d)

图 3 打击匀速目标时的仿真结果
Fig. 3 Simulation results of attacking constant speed target

第第第3种种种场场场景景景: 打击机动目标, ϕM0=45◦, λd =90◦,
AT = 50sin[(π/10)t]m/s2,它对制导系统来说是未知
的扰动,仿真结果如图4所示. 从图4可以看出,在
NFTSM制导律控制下,滑模函数s和视线角误差λ̃分

别收敛到区间|s| 6 0.02 < ∆ = 0.0215和|λ̃| < 0.2◦

< 2.4637◦ = ∆λ̃;对于TSM制导律,它们分别收敛到
区间|s| 6 0.1和|λ̃| < 0.6◦;对于LSM制导律,相应的
收敛区间为|s| 6 0.1和|λ̃| 6 2◦. 这表明当目标机动
时,相较于非有限时间稳定的LSM制导律,有限时间
稳定的NFTSM和TSM制导律对未知的目标加速度这
一干扰源有着更好的抑制效果.在NFTSM, TSM和
LSM制导律控制下,导弹的攻击时间和相应的AME分

别为 21 s, 45.0214 m/s2; 27 s, 65.5254 m/s2; 27.17 s和
63.6039 m/s2,因 此 和TSM及LSM方 法 相 比 较,
NFTSM方法在时间和AME上分别降低了 6 s, 6.17 s,
20.5040和 18.5825 m/s2. 另外,从图 4(b)可以看出,
NFTSM制导指令是连续光滑的,而TSM制导指令在
大约25 s时有突变产生,这说明它不够光滑.

(a)

(b)

(c)

(d)

图 4 打击机动目标时的仿真结果

Fig. 4 Simulation results of attacking maneuvering target

针对机动目标,取目标加速度AT = 20 m/s2,其余
条件同上, NFTSM, TSM和LSM制导律在此情形下的
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打击时间和AME为: 18.71 s, 43.7516 m/s2; 22.43 s,
75.0557 m/s2; 22.47 s和70.5419 m/s2.
由仿真结果可知,和现有的终端滑模制导律相比

较,本文所设计的制导律在打击时间方面都是减小的,
时间的减幅范围是2.39 s∼23.05 s,平均减小了 8.30 s;
和线性滑模制导律相比,时间减幅范围是 1.92 s∼
23.12 s,平均减小了7.9060 s. 这在实际作战中是很有
意义的,因为减小打击时间等于是间接地降低了留给
敌方目标逃逸的反应时间,增加了打击敌方目标的成
功率.另外,考虑导弹加速度绝对值的均值,在本文
的15种仿真场景中,和现有终端滑模制导律相比,有
10个场景是减小的,减小的幅值范围是3.2466 m/s2∼
31.3041 m/s2;有5个场景是增加的,增加的幅值范围
是2.3297 m/s2∼21.2878 m/s2,平均减小了5.6082m/s2;
和线性滑模制导律相比, 10个场景的减幅范围是
0.7553 m/s2∼ 26.7903 m/s2, 5个场景的增幅范围是
2.8430 m/s2∼22.5615m/s2,平均减小了4.5322m/s2.
这说明本文方法更节省能量.
6 结结结论论论(Conclusion)
本文采用非奇异快速终端滑模控制理论设计了满

足攻击角约束的制导律,通过理论推导和大量的仿真
实验分析可以得出以下3点:

1) 本文所设计的制导律没有奇异问题,并且在打
击非机动目标时滑模面s和视线角λ分别在有限时间
内严格收敛到0和期望的视线角λd,但是现有的终端
滑模制导律仅是近似地收敛到0和期望的视线角λd.
在打击机动目标时,本文所设计的制导律虽不能使得
滑模面s和视线角λ在有限时间内分别严格收敛到0和
期望的视线角λd,但是和现有的终端滑模制导律相比
还是更加接近于0和λd. 这说明在和现有的终端滑模
制导律相比较的时候,制导律设计所需要的信息是相
同的,但是本文的制导律精度更高,效果更好.另外,
由于采用了有限时间稳定的终端滑模面,本文所设计
的制导律和传统的终端滑模制导律对期望视线角的
跟踪性能均优于线性滑模制导律.

2) 和现有终端滑模制导律相比,本文方法具有攻
击时间短能量消耗少的特点,并且生成的制导指令更
加连续光滑,有利于导弹自动驾驶仪的操纵.

3) 本文所设计的制导律不需要任何的近似处理,
简单易于执行.
后续的研究可以考虑在制导信息不足的情况下将

该方法扩展到三维空间并考虑自动驾驶仪的动态特
性.
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