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摘要:为实现导弹对目标的高精度拦截,本文提出了基于加权齐次函数的非线性自抗扰拦截制导设计方法. 首
先,提出了基于加权齐次函数的非线性扩张状态观测器在线估计视线角速率和由目标加速度等内外不确定性因素
构成的总扰动.其次,设计了基于非线性扩张状态观测器的非线性自抗扰三维制导律对总扰动进行补偿,该制导律
克服了高阶非线性项与强耦合项等不利因素的影响,提高了拦截制导精度.本文通过分析误差系统的动力学行为证
明了闭环制导系统的稳定性和收敛性. 本文提出的方法在拦截精度等方面优于已有的基于线性扩张状态观测器和
基于fal函数的扩张状态观测器的自抗扰制导方法. 仿真结果验证了本文所提出方法的有效性和优越性.
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Abstract: To improve the precision of missiles interception, this paper proposes a weighted-homogeneous-function-
based nonlinear active disturbance rejection interception guidance design method. Firstly, a weighted-homogeneous-func-
tion-based extended state observer is proposed to online estimate the line-of-sight angular rate and the total disturbances.
The total disturbances are composed of internal and external uncertainties including the acceleration of the target missile.
Secondly, a nonlinear active disturbance rejection three-dimensional guidance law is designed by using the estimated value
from the extended state observer, where the total disturbances are compensated by their estimated values. The proposed
guidance law improves the interception accuracy despite high-order nonlinearities and coupling factors of the interception
system. The stability and convergence of the closed-loop system are proved by analyzing the dynamic behavior of the
error system. It is shown that the proposed method possesses the merit of high-accurate interception compared to existing
linear-ESO-based and fal-ESO-based active disturbance rejection guidance methods. Numerical simulations validate the
effectiveness and the merits of the proposed method.
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1 引引引言言言

利用导弹摧毁关键目标是现代战争的主要特征之

一,导弹的高效拦截引起了人们的广泛关注,拦截制
导问题也已被深入研究[1–5]. 在导弹拦截制导研究中,
在视线角和视线角速率较小的情况下,通常采用双平

面解耦的方法,将导弹和目标三维运动方程在理想的
碰撞点附近进行线性化,亦即将三维制导问题简化成
两个二维平面制导问题[1]. 随着高速机动导弹的快速
发展,在未来战争中,高速机动目标将成为导弹拦截
系统的重要拦截对象.目标的机动是影响制导精度的
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主要因素之一,传统的比例导引律对高速机动目标往
往不能满足高精度拦截的需求[2]. 针对导弹目标相对
运动二维非线性关系,文献[3]将目标加速度视为外界
干扰在线估计,并在所设计的自抗扰导引律中进行了
补偿.类似的研究还可参见文献[4–5],文献[4–5]设计
了降阶扩张状态观测器来在线观测目标机动信息和

空气动力学参数的变化信息.

导弹和目标的相对运动存在着复杂的非线性关系,
在双平面解耦设计中,高阶非线性项与交叉耦合项通
常被忽略.这些被忽略的高阶非线性耦合项通常会对
拦截精度造成不利影响.因此研究未简化的三维非线
性系统对进一步提升拦截精度具有重要意义.文献[6]
利用输入–状态稳定性原理,针对部分执行器失效的
问题设计了一种三维非线性自适应容错导引律,实现
了对机动目标拦截时执行器部分失效的自动补偿,并
且克服了机动目标未知机动性对制导效果的影响.文
献[7]构造了线性扩张状态观测器来估计目标加速度
和总扰动,并考虑了量测噪声对制导精度的影响.文
献[8]发展了一种线性自抗扰制导律,通过线性扩张状
态观测器估计弹目运动中的总扰动并进行实时动态

补偿.文献[9]首先设计了基于非线性fal函数的扩张
状态观测器来估计目标机动和视线角速率,然后基于
动态面控制方法设计了三维空间导引律,避免了传统
反演控制方法中的“微分膨胀”问题.

上述基于扩张状态观测器的制导律是自抗扰控制

技术在导弹拦截制导中的拓展[7–9]. 自抗扰控制是中
国控制理论家韩京清先生在20世纪80年代末开始提
出的新控制技术[10]. 在已有的基于自抗扰控制技术的
拦截制导文献中,扩张状态观测器的设计函数或者是
线性函数[7–8],或者是非线性的fal函数[9].

为进一步提高收敛速度和拦截精度,本文针对未
经简化的三维拦截系统提出了基于加权齐次函数的

非线性自抗扰拦截制导设计.由于视线角的量测易于
视线角速率的量测,本文仅利用视线角而非视线角速
率作为系统量测输出信号.

本文剩余内容安排如下: 第2节分析了导弹和目标
的运动关系,指出了弹目拦截系统中不确定性因素和
高阶非线性耦合因素以及由此构成的总扰动;第3节
首先构造了基于加权齐次函数的扩张状态观测器(we-
ighted-homogenous-function-based extended state ob-
server, WHF-ESO),用于估计视线角速率和总扰动,
然后设计了基于WEH-ESO非线性自抗扰制导律;
第4节是本文的主要结果及证明;第5节是仿真;最后
是全文总结.

2 弹弹弹目目目运运运动动动关关关系系系

导弹和目标三维相对运动几何关系如图1所示,图
中O–XY Z为牵连惯性坐标系,与惯性坐标系平行,

O–XLYLZL为视线坐标系,原点与导弹质心重合, T
点为目标质心, qh ∈ R是导弹和目标的视线偏航角,
qv ∈ R是导弹和目标的视线俯仰角, r是导弹和目标
的相对距离.

导弹−目标的相对运动方程为[9, 11]

q̈v(t) = − 2
ṙ(t)

r(t)
q̇v(t) +

aE
y (t)− aP

y (t)

r
(t)−

q̇2h(t) sin(qv(t)) cos(qv(t)) + dv(t),

q̈h(t) = − 2
ṙ(t)

r(t)
q̇h(t) +

aE
z (t)− aP

z (t)

r(t) cos(qv(t))
+

2q̇2h(t)qv(t) tan(qv(t)) + dh(t),

r̈(t) = aE
x (t)− aP

x (t) + q̇2v(t)r(t)+

(q̇h(t) cos(qv(t)))
2r(t) + dr(t),

(1)

其中: aE
y (t) ∈ R, aE

z (t)∈R, aE
x (t) ∈ R是目标制导加

速度在视线坐标系上的分量; aP
y (t) ∈ R, aP

z (t) ∈ R,
aP
x (t) ∈ R是拦截导弹制导加速度在视线坐标系上的
分量; dh(t) ∈ R, dv(t) ∈ R, dr(t) ∈ R是星际间引力
等因素构成的外部扰动.根据平行接近法原理,当视
线角速率为0时,导弹可以成功碰撞拦截目标.因此拦
截制导的关键在于如何通过控制aP

y , aP
z使得视线俯

仰角速率q̇v(t)和视线偏航角速率q̇h(t)充分接近0.

为便于问题的研究,令

x11(t) = qv(t), x12(t) = q̇v(t),

x21(t) = qh(t), x22(t) = q̇h(t),

x = [x11 x12 x21 x22]
T,

u1(t) =
−aP

y (t)

r(t)
, u2(t) =

−aP
z (t)

r(t) cos(qv(t))
.

(2)

由于通常情况下目标的加速度无法直接获得,本文将
其作为有界扰动来处理. 将传统控制方法难以处理的
高阶非线性耦合项、目标加速度和其他系统内外扰动

一起作为总扰动fi : R5 → R, i = 1, 2,

f1(t, x(t)) =−2
ṙ(t)

r(t)
x12(t) +

aE
y (t)

r(t)
−

x2
22(t) sin(x11(t)) cos(x11(t)) + dv(t),

f2(t, x(t)) =−2
ṙ(t)

r(t)
x21(t) +

aE
z (t)

r(t) cos(x11(t))
+

2x2
22(t)x11(t) tan(x11(t)) + dh(t).

因此系统(1)可转化为

ẋ11(t) = x12(t),

ẋ12(t) = f1(t, x(t)) + u1(t),

ẋ21(t) = x22(t),

ẋ22(t) = f2(t, x(t)) + u2(t).

(3)

对于系统(3)中导弹与目标之间的距离和目标的制
导加速度以及外部干扰,给出如下有界性假设.
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假假假设设设1 存在一个常数T > 0,使得对任意的t ∈
[0, T ], r(t) > r0 > 0以及

sup
t∈[0, ∞)

| ṙ(t)
r(t)

|+ | r̈(t)r(t)− ṙ2(t)

r2(t)
|+

|
ȧE
y (t)r(t)−aE

y (t)ṙ(t)

r2(t)
|+| ȧ

E
z (t)r(t)−aE

z (t)ṙ(t)

r2(t)
|+

|ḋv(t)|+ |ḋh(t)| < ∞. (4)

注注注 1 当aEy (t), aEz (t), dv(t), dh(t)及其导数以及ṙ(t)

在[0, ∞)上有界,且r(t) > r0时假设1成立, r0为导弹和目标

半径之和.在实际中aEy (t), aEz (t), dv(t), dh(t)及其导数以及

ṙ(t)通常是有界的. 在末端拦截中,当r(t) > r0时,导弹拦截

正常进行;当r(t) 6 r0时,导弹会撞击目标.因此,在导弹拦

截制导中假设r(t) > r0 > 0是合理的.

假假假设设设2
||x(0)|| 6 R1, R1 < R2, (5)

其中: R1是一个常数, R2 = κ−1
2 (κ1(π/2)),其中, κ1,

κ2为K∞类函数, κ−1
1 , κ−1

2 为κ1, κ2的反函数.

注注注 2 假设2说明|xij(0)| <
π

2
.

3 非非非线线线性性性自自自抗抗抗扰扰扰控控控制制制方方方法法法设设设计计计

根据文献[12],本文设计如下的非线性扩张状态
观测器通过系统输出(视线角)观测系统的角速率以及
由系统内外不确定性因素构成的总扰动:

˙̂x11(t)= x̂12(t)+3ε[
x11(t)−x̂11(t)

ε2
]θ1 ,

˙̂x12(t)= x̂13(t)+3[
x11(t)−x̂11(t)

ε2
]θ2 + u1(t),

˙̂x13(t)=
1

ε
[
x11(t)−x̂11(t)

ε2
]θ3 ,

˙̂x21(t)= x̂22(t)+3ε[
x21(t)−x̂21(t)

ε2
]θ1 ,

˙̂x22(t)= x̂23(t)+3[
x21(t)−x̂21(t)

ε2
]θ2 + u2(t),

˙̂x23(t)=
1

ε
[
x21(t)−x̂21(t)

ε2
]θ3 ,

(6)

其中: x̂11(t), x̂12(t), x̂21(t), x̂22(t)分别是对x11(t),
x12(t), x21(t), x22(t)的估计, x̂13(t), x̂23(t)是对总扰

动f1(·)和f2(·)的估计.扩张状态观测器(6)中的非线
性函数[·]θi定义为
[τ ]θi = |τ |θisgn τ, i = 1, 2, 3,

θ1 = θ, θ2 = 2θ − 1, θ3 = 3θ − 2, θ ∈ (
2

3
, 1).

这样选取函数和参数的目的是使得扩张状态观测器

中的非线性函数构成一个加权齐次的向量场. 这里的
ε ∈ (0, 1)是增益调整参数,观测误差将会随着ε的减

小而变得任意小.

基于以上非线性扩张状态观测器的观测,设计非

线性自抗扰制导律如下:

u1(t) =

satM1
(−α1[x11(t)]

β1 − α2[x̂12(t)]
β2 − x̂13(t)),

u2(t) =

satM2
(−α1[x21(t)]

β1 − α2[x̂22(t)]
β2 − x̂23(t)),

(7)
其中: [τ ]βi的定义和它在扩张状态观测器中的定义相

同, β1 = 2β − 1, β2 =
2β − 1

β
, β ∈ (1/2, 1). 在本文

的证明部分可以看到由反馈控制函数构成的向量场

也是一个加权齐次向量场. 这里α1, α2是使得下面矩

阵K为Hurwitz矩阵的常数:

K =

(
0 1

−α1 − α2

)
.

制导律中的satMi
: R → R是如下定义的饱和函数:

satMi
(τ) =


−Mi, τ ∈ (−∞,−Mi],

τ, τ ∈ (−Mi,Mi),

Mi, τ ∈ [Mi,∞)

(8)

用于解决制导过程中的过载与抖振等问题.在给出Mi

的选取方法之前,先定义一个Lyapunov函数.

L

L

L

图 1 弹目三维相对运动几何关系

Fig. 1 Three-dimensional relative motion geometric rela-
tionship between missile and target

定义Lyapunov函数Ṽ : R2 → R为

Ṽ (z) = (z1 z2)P (z1 z2)
T, z = (z1, z2) ∈ R2, (9)

其中P是Lyapunov方程ATP + PA = −I的对称正

定矩阵解. 由于A是Hurwitz矩阵,故Lyapunov方程存
在唯一的对称正定矩阵解.

定义Vβ : R2 → R为

Vβ(z) =
w ∞

0

1

tγ+1
(α ◦ Ṽ )(tz1, t

βz2)dt, (10)

其中: “◦”表示函数的复合, γ > 1是常数, α(·)是如下
定义的连续可微函数:
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α(τ) =



0, τ ∈ (−∞, 1),

1

2
(τ − 1)2, τ ∈ [1, 2),

1− 1

2
(τ − 3)2, τ ∈ [2, 3),

1, τ ∈ [3,+∞),

(11)

可以证明α ∈ C1(R,R),并且

α(τ)=

{
0, τ ∈(−∞, 1],

1, τ ∈ [3, +∞),
α′(τ) > 0, ∀ τ ∈ (1, 3).

非线性自抗扰制导律(7)中的饱和参数Mi主要取

决于拦截制导所能允许的过载范围,同时它们分别不
小于一个和系统初始状态上界有关的常数(13).

令V̄β : R4 → R,{
V̄β(ν) = Vβ(ν11, ν12) + Vβ(ν21, ν22),

ν = (ν11, ν12, ν21, ν22)
T ∈ R4.

(12)

选取饱和参数Mi, i = 1, 2,使得

Mi > max
∥ν∥<R1

(α1|νi1|+ α2|νi2|+ |fi(t, ν)|) + δ,

(13)

其中: δ =
v2 − v1

4
, v1 = max

∥x(t)∥6R1

V̄β(x(t)), v2 =

max
∥x(t)∥6R2

V̄β(x(t)).

4 主主主要要要结结结果果果及及及证证证明明明

本节由两小节构成. 在第4.1小节给出本文的主要
理论结果.主要理论结果的证明在第4.2小节给出.

4.1 主主主要要要结结结果果果

对于导弹目标拦截系统(3),在制导律(7)的作用下
有如下的稳定性收敛性结果.

定定定理理理 1 如果假设1成立,则存在β∗ ∈ (1/2, 1), θ∗

∈ (2/3, 1), ε∗ ∈ (0, 1),对任意的θ ∈ (θ∗, 1), β ∈ (β∗,

1), ε ∈ (0, ε∗),以及t ∈ [T ∗,∞),由系统(3),扩张状
态观测器(6)及制导律(7)构成的闭环系统的解满足

|xi1(t)− x̂i1(t)| 6 Γε2+
1

3θ−2 ,

|xi2(t)− x̂i2(t)| 6 Γε1+
θ

3θ−2 ,

|fi(·)− x̂i3(t)| 6 Γε
2θ−1
3θ−2 , i = 1, 2,

|xi1(t)| 6 Γ1ε
2θ−1
3θ−2 ·

1
2β−1 ,

|xi2(t)| 6 Γ2ε
2θ−1
3θ−2 ·

β
2β−1 , i = 1, 2,

(14)

其中: Γ , Γ1, Γ2是与ε无关的常数; T ∗是与ε和初始状

态相关的常数.

定理1的严格证明在第4.2小节给出.

4.2 主主主要要要结结结果果果的的的证证证明明明

首先,定义如下加权齐次向量场:

Gβ(z) = [z2 − α1[z1]
β1 − α2[z2]

β2 ]T,

可以证明向量场是d = β − 1度加权齐次的.

引引引理理理 1[13] 如果矩阵K(8)是Hurwitz矩阵,那么
存在一个常数β∗ ∈ (1/2, 1),使得对任意的β ∈ (β∗,

1)和γ > 1,有

1) 函数Vβ(z)是正定的和径向无界的;

2) Lyapunov函数Vβ(·)沿着向量场Gβ(·)的李导
数是负定的;

3) Vβ , LGβ
Vβ ,

∂Vβ

∂z1
,
∂Vβ

∂z2
分别是关于度γ, γ + β

− 1, γ − 1以及γ − β的加权齐次函数,它们的权数都
是{1, β}.

容易验证|z1|, |z2|分别是1, β度关于权数{1, β}的
加权齐次函数.

引引引理理理 2[14] 如果Lyapunov函数Vβ(·)满足引理1,
那么

|z1| 6 B1(Vβ(z))
1
γ , |∂Vβ(z)

∂z1
| 6 B3(Vβ(z))

γ−1
γ ,

|z2| 6 B2(Vβ(z))
β
γ , |∂Vβ(z)

∂z2
| 6 B4(Vβ(z))

γ−β
γ ,

LGβ
Vβ(z) 6 −B0(Vβ(z))

γ+β−1
γ ,

其中: B0 > 0, Bi > 1, i = 1, 2, 3, 4.

接下来由文献[12]可得本文扩张状态观测器的收
敛性结果如下.

引引引理理理 3[12] 1) 若假设1–2的条件满足且∥x(t)∥
6N<

π

2
,那么存在θ∗∈(1/2, 1), β∗∈(2/3, 1), ε0>0,

使得对任意的θ ∈ (θ∗, 1), ε ∈ (0, ε0),存在一个依赖
于ε的常数T0 ∈ (0, T ),当t ∈ [T0, T ]时,有

|xi1(t)− x̂i1(t)| 6 Γε2+
1

3θ−2 ,

|xi2(t)− x̂i2(t)| 6 Γε1+
θ

3θ−2 ,

|fi(t, x(t))− x̂i3(t)| 6 Γε
2θ−1
3θ−2 , i = 1, 2.

(15)

2) 若假设1–2的条件满足且∥x(t)∥ 6 N <
π

2
,那

么存在θ∗ ∈ (1/2, 1), β∗ ∈ (2/3, 1), ε̄0 > 0,使得对任
意的θ ∈ (θ∗, 1), ε ∈ (0, ε̄0),存在一个依赖于ε的常

数T0 > 0,当t ∈ (T0,∞)时,有
|xi1(t)− x̂i1(t)| 6 Γε2+

1
3θ−2 ,

|xi2(t)− x̂i2(t)| 6 Γε1+
θ

3θ−2 ,

|fi(t, x(t))− x̂i3(t)| 6 Γε
2θ−1
3θ−2 , i = 1, 2.

(16)

引引引理理理 4 对于闭环控制系统(3),存在β∗∈(2/3, 1),
θ∗ ∈ (1/2, 1), ε∗ > 0,使得对任意的β ∈ (β∗, 1), θ ∈
(θ∗, 1), ε∈(0, ε∗),都有{x(t)|t∈ [0,∞)}⊂A1,其中:
A1 = {ν|V̄β(ν) 6 v1 + 2δ}, δ > 0, v1由式(17)给出.

证证证 首先定义两个紧集

A2 = {ν|V̄β(ν) 6 v1}, A3 = {ν|V̄β(ν) 6 v2}.

下面证明v1 < v2.

由于V̄β(x(t))是连续正定径向无界的函数,则存
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在K∞类函数κ2 : [0, r) → [0,∞)使得

v1 = max
∥x(t)∥6R1

V̄β(x(t)) = κ2(R1), (17)

v2 = max
∥x(t)∥6R2

V̄β(x(t)) = κ2(R2), (18)

这里R1=∥x(0)∥, R2>R1为常数. 由于R1 < R2,因

此v1 < v2.

因为|ui| < Mi,所以存在一个常数Tmin > 0使得

对于任意的t ∈ [0, Tmin]有V̄β(x(t)) < v1+δ. 结合引

理3,存在ϵ∗1∈ (0, 1),当ϵ ∈ (0, ϵ∗1)时,有T0<Tmin. 因

此, sup
t∈(0,T0)

V̄β(x(t)) < v1 + δ.

假设引理4的结论不正确,在v1 < v2的条件下,存

在与ε无关的正数t1, t2满足0 < t1 < t2使得
V̄β(x(t1)) = v1 + δ, V̄β(x(t2)) = v1 + 2δ,

V̄β(x(t)) 6 v1 + 2δ, t ∈ [0, t2],

v1 + δ 6 V̄β(x(t)) 6 v1 + 2δ, t ∈ [t1, t2].

(19)

由于v1<v2,对于任意的t∈ [t1, t2],有V̄β(x(t))<v2.

由于V̄β(x(t))是连续正定径向无界的函数,则存在

K∞类函数κ1 : [0, r) → [0, ∞)使得

∥x(t)∥ 6 N <
π

2
, (20)

其中N = κ−1
1 (Vβ(x(t))). 那么由引理3(1)可知,存在

θ∗∈(1/2, 1), β∗ ∈ (2/3, 1), ε∗1 > 0, t ∈ [0, t2],对任意

ε ∈ (0, ε∗1), β ∈ (β∗, 1), θ ∈ (θ∗, 1),有

|fi(t, x(t))− x̂13(t)| 6 min{σ, δ

2
},

|α2[xi2(t)]
β2 − α2[x̂i2(t)]

β2 | 6 min{σ, δ

2
}, i = 1, 2,

这里σ =
B0

4B4

, B0, B4是引理2中所定义的常数.

因此,对任意的ε ∈ (0, ε∗1), t ∈ [t1, t2],根据式(8)

和式(13),

satMi
(−α1[xi1(t)]

β1 − α2[x̂i2(t)]
β2 − x̂i3(t)) =

− α1[xi1(t)]
β1 − α2[x̂i2(t)]

β2 − x̂i3(t), i = 1, 2.

因此对任意的t ∈ [t1, t2],控制闭环系统(3)可以写成

ẋ11(t) =x12(t),

ẋ12(t) =f1(t, x(t))−α1[x11(t)]
β1−α2[x̂12(t)]

β2−
x̂13(t)− α2[x12(t)]

β2 + α2[x12(t)]
β2 ,

ẋ21(t) =x22(t),

ẋ22(t) =f2(t, x(t))−α1[x21(t)]
β1−α2[x̂22(t)]

β2−
x̂23(t)− α2[x22(t)]

β2 + α2[x22(t)]
β2 .

(21)

计算Lyapunov函数V̄β沿系统(21)的导数可得

dV̄β(x(t))

dt
|(21) 6

−B0(V̄β(x(t)))
γ+β−1

γ + 4σB4(V̄β(x(t)))
γ−β
γ .

当β ∈ (β∗, 1)时,
γ + β − 1

γ
> γ − β

γ
,从而

dV̄β(x(t))

dt
6 −(B0 − 4σB4)(V̄β(x(t)))

γ+β−1
γ < 0.

这说明当t∈ [t1, t2]时, V̄β(x(t))随着t的增加而减

少,与式(19)矛盾,因此引理4得证. 证毕.

最后,利用引理3和引理4来证明定理1.

证证证 根据引理4,存在θ∗ ∈ (1/2, 1), β∗∈(2/3, 1),
ε∗1∈(0, 1),对任意θ ∈ [θ∗, 1), β ∈[β∗, 1), ε ∈ (0, ε∗1),

有{x(t)|t ∈ [0,∞)} ⊂ A1.

由引理4可知,存在θ∗ ∈ (1/2, 1), β∗ ∈ (2/3,
1), 0 < ε∗2 < ε∗1,对任意的θ∈(θ∗, 1), β∈(β∗, 1), ε∗∈
(0, ε∗2), t ∈ [T1,∞),有

|xi2(t)− x̂i2(t)| 6 Γε1+
θ

3θ−2 ,

|fi(t, x(t))− x̂i3(t)| 6 min{δ
2
, Γ ε

2θ−1
3θ−2 }, i = 1, 2.

类似于式(21)的证明,当t ∈ [T1,∞)时,有

ẋ11(t) = x12(t),

ẋ12(t) =

f1(t, x(t))− α1[x11(t)]
β1 − α2[x̂12(t)]

β2−
x̂13(t)− α2[x12(t)]

β2 + α2[x12(t)]
β2 .

(22)

计算Lyapunov函数Vβ(x11(t), x12(t))沿系统(22)的导
数可得

dVβ(x11(t), x12(t))

dt
|(22) 6

−B0(Vβ(x11(t), x12(t)))
γ+β−1

γ +

B4(Γ + α2Γ
β2)ε

2θ−1
3θ−2 (Vβ(x11(t), x12(t)))

γ−β
γ ,

当Vβ(x11(t), x12(t))>(
B4(Γ+α2Γ

β2)ε
2θ−1
3θ−2

B0

)
γ

2β−1时,

dVβ(x11(t), x12(t))

dt
|(22) < 0,亦即,当

Vβ(x11(t), x12(t)) > (
B4(Γ + α2Γ

β2)ε
2θ−1
3θ−2

B0

)
γ

2β−1

时, Vβ(x11(t), x12(t))随着时间t的增大而严格单调递

减. 因此,存在t∗1 > 0,使得对任意的t > t∗1,有

Vβ(x11(t), x12(t)) 6 (
B4(Γ + α2Γ

β2)ε
2θ−1
3θ−2

B0

)
γ

2β−1 .

结合引理2可得

|x11(t)| 6 Γ1ε
2θ−1
3θ−2 ·

1
2β−1 , |x12(t)| 6 Γ2ε

2θ−1
3θ−2 ·

β
2β−1 ,

同理

|x21(t)| 6 Γ1ε
2θ−1
3θ−2 ·

1
2β−1 , |x22(t)| 6 Γ2ε

2θ−1
3θ−2 ·

β
2β−1 ,
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其中: Γ1, Γ2是与ε无关的常数,

Γ1 = B1B4(
Γ + α2Γ

β2

B0

)
1

2β−1 ,

Γ2 = B2B4(
Γ + α2Γ

β2

B0

)
β

2β−1 .

证毕.

5 数数数值值值仿仿仿真真真

为了验证所设计的基于非线性扩张状态观测器的

自抗扰制导律的优越性,与线性自抗扰制导方法[8, 15]

进行仿真对比. 线性自抗扰制导律设计如下:
żi1 = zi2 − β∗

i1(zi1 − xi1),

żi2 = zi3 − β∗
i2(zi1 − xi1) + u∗

i ,

żi3 = −β∗
i3(zi1 − xi1), i = 1, 2,

(23)

u∗
i = satMi

(−k1xi1 − k2zi2 − zi3). (24)

这里利用饱和函数对导弹过载进行限幅,饱和函数参
数选取为M1 = 0.015,M2 = 0.015.

线性自抗扰制导方法其余参数选取如表1所示,
第1组参数与文献[8]中参数选取相同,由于仿真结果
不够理想,所以根据文献[15]给出了第2组参数,线性

扩张状态观测器中第2组参数选取为β∗
i1 = 3

1

ε
, β∗

i2 =

3
1

ε2
, β∗

i3 =
1

ε3
, ε = 0.01.

表 1 线性自抗扰控制方法参数选取
Table 1 Parameter selection of linear active disturbance

rejection control

参数 第1组参数 第2组参数

k1 0.01 0.01
k2 0.2 10
β∗
i1 90 300

β∗
i2 2700 30000

β∗
i3 27000 1000000

本文所提出的非线性自抗扰制导律(7)中β = 0.8,
α1 = 0.01, α2 = 10, α1, α2与第2组线性自抗扰制导
律中k1, k2相同,非线性扩张状态观测器(6)中θ =0.9,

ε = 0.01(与线性扩张状态观测器第2组参数中的ε相

同).

系统初始状态值根据文献[16]选取,如表2所示.

针对以上两种方法采用欧拉折线法进行仿真,积
分步长h为 0.001. 设导弹最大可用过载为 30 g,目标
进行aE

y = 5g sin(
π

6
t), aE

z = 5g sin(
π

6
t), g= 9.8 m/s2

的正弦机动.

由图2可以看出,目标正弦机动时,第1组参数下的
线性自抗扰制导方法收敛效果不好,参考文献[15]
将参数进行了调整,然后与非线性自抗扰制导方法进
行比较. 图2显示两种方法都可以使视线角速率快速

收敛到0,但是非线性自抗扰制导方法的收敛速度更
快,收敛精度更高.

表 2 弹目视线初始状态值
Table 2 Initial state value of line of sight

参数 状态值

qv/rad 0.349
qh/rad 0.1745

q̇v/(rad · s−1) 0.005
q̇h/(rad · s−1) −0.0031

r/m 20000
ṙ/(m · s−1) −4000
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图 2 视线角速率曲线

Fig. 2 Line-of-sight angular rate curves

由图3可以看出,采用非线性自抗扰制导方法和
第2组参数下的线性自抗扰制导方法后,导弹充分利
用最大可用过载使视线角速率线迅速收敛到0,之后
加速度保持稳定,在导弹末端没有出现大的变化,符
合导弹拦截实际需求.

6 结结结论论论

本文针对末制导段中导弹对目标的拦截问题,在
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不进行通道解耦的基础上设计了基于WHF-ESO的非
线性三维自抗扰制导律,将目标机动加速度、非线性
耦合项及其他不确定性因素作为总扰动在扩张状态

观测器中进行观测并在反馈控制中进行补偿.在相同
的增益参数下,本文所设计的WHF-ESO的观测精度
要高于LESO和fal-ESO,有效的提高了制导精度.本
文严格的证明了闭环系统的稳定性和收敛性,并给出
了系统状态的具体的界. 数值对比仿真也验证了本文
所提出的制导方法的有效性和优越性.
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(b) 偏航方向加速度曲线

图 3 导弹加速度曲线

Fig. 3 Missile acceleration curves
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