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摘要:针对末端有入射角度约束的制导系统,基于滑模变结构控制思想设计了一种有限时间收敛的滑模制导律,
使制导系统的视线角速率快速收敛到零,并令弹道倾角收敛到期望的入射角度.通过非线性控制系统的有限时间稳
定性理论对该制导律进行了分析,给出了制导系统有限收敛时间的数学形式,证明了制导系统的有限时间收敛性.
最后通过仿真进一步验证了该制导方法的有效性和鲁棒性.
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Sliding-mode variable structure finite-time convergence guidance law

ZHANG Yun-xi, SUN Ming-wei, CHEN Zeng-qiang
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Abstract: Based on the sliding-mode variable structure control, a finite-time convergent sliding-mode guidance law is
presented for the guidance systems with terminal incident angle constraint. This guidance law ensures the angular rate
of the line-of-sight (LOS) to converge to zero rapidly, while the missile angular converges to the desired incident angle.
By employing the finite-time stability theory of nonlinear control systems to analyze the guidance law, we obtain the
mathematical expression of the convergence time, thus confirming the finite-time convergence of the guidance system.
Simulation results show that the guidance law is effective and robust.
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1 引引引言言言(Introduction)
近些年来,为了实现导弹的高效打击及一些战术

用途, 针对带终端入射角度约束的制导律的研究受
到广泛关注, 例如文献 [1–8]. 以上制导律在性能上
都满足期望的角度约束,视线角速度可以收敛到零.
但是对于制导系统的收敛时间问题上述文献并没有

考虑.在有些情况下,人们不仅要求视线角速度在命
中目标以前就收敛到零, 并且还希望导弹的弹道倾
角在命中目标以前也同时收敛到约束的入射角度,
因此就需要考虑系统收敛的快速性, 设计有限时间
收敛的导引规律.例如捷联被动成像寻的系统由于
搜索体制所限,在制导末段探测范围很小,必须在前
段通过制导规律的设计使得弹道快速转为平直,为
寻的末制导的可靠使用创造便利条件.再如利用钻
地导弹打穿地面多层建筑或进行纵深打击地下掩体

时, 希望弹道倾角在导弹击中目标前尽可能早的收
敛到垂直方向,以获得更大的垂直撞击速度,从而实
现打进或打穿目标的效果.因此,设计带入射角约束
的有限时间收敛制导律在工程应用中具有非常重要

的意义.

系统有限时间收敛是指受控系统状态在有限时

间内到达系统的平衡点,实现系统有限时间稳定. 对
于受控系统设计有限时间控制器是为了使系统状

态在有限时间内到达要求的状态目标.系统的有限
时间控制尤其是非线性系统的有限时间稳定控制

是非常重要但是比较难于理论分析的控制.目前,对
非线性控制系统的有限时间稳定性研究是很受关

注的[9–16]. 文献 [14–15]基于Lyapunov稳定性分析方
法给出了非线性控制系统的有限时间稳定性定理,
并根据定理给出了双积分对象的有限时间稳定控

制器的解析形式. 在文献 [16]中, 作者借助齐次性
概念讨论了时不变连续(非光滑)有限时间反馈设计
等. 在制导控制领域, 学者们也开始设计有限时间
收敛的导引规律[17–21]. 在文献 [17]中, 作者设计了
带有双闭环滤波器的变结构制导律,该制导律能够
使视线角速率及其一阶导数在有限时间内收敛至

滑动模态域内, 从而得到更加精确的等效控制. 文
献 [18]基于有限时间稳定性理论, 设计了一种有限
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时间稳定的高阶滑模制导律,具有良好的鲁棒性. 在
文献 [19–20]中,作者针对导弹拦截机动目标设计了
一种有限时间收敛的变结构制导律,给出了制导系
统有限时间收敛的充分条件.在文献 [21]中,作者通
过引入线性状态反馈项改善闭环系统收敛性能的

思想设计了一种连续有限时间制导律,该导引律使
视线角速率在目标不机动时和目标机动时在有限时

间内分别收敛到零和收敛到原点附近的一个小邻域

内.以上提到的有限时间收敛制导律都保证了视线
角速率在有限时间内收敛到零, 并具有良好的鲁棒
性. 但是对于制导末端带入射角度约束的问题,以上
制导律并没有考虑,因此上述制导律不适用于带入
射角约束的导弹制导系统.

本文针对末端带入射角度约束的制导系统有限

时间收敛问题,基于滑模变结构控制思想设计了一
种有限时间收敛的滑模制导律.通过对制导系统的
有限时间稳定性分析表明, 所设计的制导律能够在
有限时间内实现视线角速率收敛到零并且入射角达

到期望的方向要求.

2 有有有限限限时时时间间间收收收敛敛敛概概概念念念(Conception of finite-
time convergence)
首先介绍非线性系统有限时间稳定的概念[16].

考虑如下系统:
ẋ = f(x, t), f(0, t) = 0, x ∈ Rn, (1)

其中: f : U0×R→ Rn在U0×R连续, U0是原点x =
0的一个开邻域.

定定定义义义 1 对于系统(1), 给定任意初始时刻t0的

初始状态x(t0) = x0 ∈ U , 存在一个依赖于x0的停

息时间T > 0, 使得系统方程以x0为初始状态的解

x(t) = ϕ(t : t0, x0)有定义(可能不唯一),并且有
{

lim
t→T (x0)

ϕ(t; t0, x0) = 0,

如果t > T (x0),则ϕ(t; t0, x0) = 0
(2)

及当t ∈ [t0, T (x0))时, ϕ(t; t0, x0) ∈ U\0,那么系统
的平衡点x = 0是局部有限时间收敛的, 如果U =
Rn,则平衡点是全局有限时间收敛的.

对于所考虑的系统(1), 基于非线性控制系统有
限时间稳定性理论有如下引理:

引引引理理理 1 考虑非线性系统(1), 假定存在一个定
义在原点的邻域Û ⊂U0⊂Rn上的C1光滑函数V (x),
并且存在实数c > 0以及0 < α < 1, 使得V (x)在Û

上正定和V̇ (x) + cV α(x)在Û半负定,则系统(1)的原
点是有限时间稳定的. 停息时间依赖于初始值x(0)
= x0,其上界是

Tx(x0) 6 V 1−α(x0)
c(1− α)

, (3)

其中: x0是原点某一开邻域中的任何一点. 如果Û =

Rn并且V (x)是径向无界的(即, 当‖x‖ → +∞时,
V (x) → +∞),则系统(1)的原点是全局有限时间稳
定的.

证证证 由V̇ (x) + cV α(x)在Û半负定可知

V̇ (x) 6 −cV α(x), ∀t > 0. (4)

由于V (x)在Û上正定,可以解得

V 1−α(x)6V 1−α(x0)−c(1− α)t, 06 t6Tx(x0).

(5)

考虑当时间t > T (x0)时, V (x) = 0,可以得到有限
收敛时间

Tx(x0) 6 V 1−α(x0)
c(1− α)

.

证毕.

3 弹弹弹–目目目相相相对对对运运运动动动关关关系系系方方方程程程(Relative motion
equation for missile-target)
为了确定导弹与目标的相对运动关系,设导弹和

目标均在纵向平面内运动,建立如图1的极坐标系.

图 1 弹–目相对运动关系

Fig. 1 Engagement geometry of target and missile

导弹–目标的运动学关系为

Ṙ(t) = VT cos ηT − VM cos ηM, (6)

R(t)q̇ = VM sin ηM − VT sin ηT, (7)

其中: R(t)为导弹与目标之间的相对距离, q和q̇分

别表示导弹–目标的视线角和视线角速度, VM和VT

分别是导弹速度和目标速度, ηT为视线方向与目标

速度方向的夹角, ηM, γM分别为导弹速度方向与视

线方向和水平方向的夹角. 方程写成如下形式:

Ṙ(t) = VT cos q − VM cos(q − γM), (8)

R(t)q̇ = VM sin(q − γM)− VT sin q. (9)

对式(9)求导并将式(8)代入,整理可得

q̈ = −2Ṙ(t)
R(t)

q̇ − 1
R(t)

aM +
1

R(t)
aT, (10)

式中: aM和aT分别是导弹加速度和目标加速度在视

线法向上的分量,分别作为系统的控制量u和有界干

扰ω.
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导弹在末制导的初始时刻选取为t = 0, 制导系
统的初始状态为R0, Ṙ0, 在t时刻制导系统状态为

R(t), Ṙ(t). 令x = q̇,则方程(10)可以写为

ẋ = −2Ṙ(t)
R(t)

x− 1
R(t)

u +
1

R(t)
ω. (11)

4 有有有限限限时时时间间间收收收敛敛敛导导导引引引律律律(Guidance law with
finite-time convergence)
导弹飞行过程中控制系统容易受到参数变化和

外界环境干扰, 因此制导律的设计必须考虑系统的
鲁棒性. 变结构控制对参数摄动和外界干扰具有不
变性,使系统具有良好的抗干扰能力,基于变结构控
制理论设计有限时间收敛的制导律是很有意义的.
下面将基于滑模控制理论设计有限时间收敛制导规

律,并利用有限时间稳定性理论对所设计的制导系
统进行有限时间收敛分析.

4.1 制制制导导导律律律设设设计计计(Guidance law design)
假设期望度入射角为qd,可选取如下的滑模面:

s = x + k|ϕ(t)|γsgn(ϕ(t)), (12)

其中: 0 < γ < 1, 0 < k, ϕ(t) = q(t)− qd. 对式(12)
求导可得

ṡ = ẋ + kγ|ϕ(t)|γ−1x. (13)

根据如下滑模到达条件:
sṡ 6 0, (14)

选取趋近律为

ṡ = −αsgn s

R(t)
|s|η, α > 0, η > 0, (15)

可以得到

sṡ = − α

R(t)
|s|η+1 6 0, (16)

从而满足滑模到达条件.由式(13)和式(15)可以得到

ẋ + kγ|ϕ(t)|γ−1x = −αsgn s

R(t)
|s|η. (17)

将式(11)代入式(17),有

0 =−2Ṙ(t)
R(t)

x− 1
R(t)

u +
1

R(t)
ω+

kγ|ϕ(t)|γ−1x +
αsgn s

R(t)
|s|η.

(18)

整理可得制导律为

u = −2Ṙ(t)x + ω + αsgn s|s|η +

kγ|ϕ(t)|γ−1R(t)x. (19)

在制导律中, R(t)和Ṙ(t)为未知, 对于无线电主
动寻的导弹可以直接获取, 对于被动寻的导弹不能
给出距离及距离的变化率信息,需要对其进行估计.
对于攻击地面固定目标的被动捷联寻的导弹而言,
由于寻的系统只在最末段使用提供高精度制导信

息,制导前段可以通过惯性导航与卫星导航的组合
结合目标的经纬度信息,利用低精度的导航信息解

算出R(t), Ṙ(t), 使俯冲导引弹道快速转为平直, 为
最后使用寻的系统进行精确调节奠定基础. 如果目
标为机动目标,其加速度ω一般也不能准确获得,可
以视为有界干扰估计其上界. 需要注意的是, 由于
地、海目标的机动性一般远弱于导弹本身, 可以直
接设ω = 0,这时导引律变为

u = −2Ṙ(t)x + αsgn s|s|η +

kγ|ϕ(t)|γ−1R(t)x. (20)

4.2 有有有限限限时时时间间间收收收敛敛敛分分分析析析(Analysis of finite-time
convergence)
系统状态运动可以分为两个阶段: 滑模到达阶

段和沿滑模面运动阶段.

首先, 对于滑模到达阶段, 选取如下的Lyapunov
函数:

V = s2. (21)

对其求导可得

V̇ = 2sṡ = − 2α

R(t)
|s|η+1, (22)

则

V̇ 6 0. (23)

由式(21)–(22)可得

V̇ = − 2α

R(t)
V

1
2 (η+1). (24)

考虑在末制导阶段满足

Ṙ(t) < 0, 0 6 R(t) 6 R0, ∀t > 0, (25)

可以得到

V̇ 6 −2α

R0

V
1
2 (η+1), ∀t > 0. (26)

由引理1可知, 系统状态在有限时间内收敛到滑模
面,有限收敛时间为

T1 6 R0V
1
2 (1−η)(x0, 0)

α(1− η)
. (27)

系统状态到达滑模面后, 将沿滑模面运动直到收敛
到原点. 此时滑模面满足

s = x + k|ϕ(t)|γsgn(ϕ(t)) = 0. (28)

考虑x= ϕ̇(t),系统沿滑模面运动状态方程可表示为

ϕ̇(t) = −k|ϕ(t)|γsgn(ϕ(t)). (29)

对于式(29)所表示的系统选取Lyapunov函数为

V ′ = ϕ2(t). (30)

对其求导得

V̇ ′ = 2ϕ(t)ϕ̇(t) = −2k|ϕ(t)|γ+1, (31)

从而有

V̇ ′ = −2kV ′ 12 (γ+1). (32)

由引理1可知, 系统是有限时间收敛的, 有限收敛时
间满足
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T2 6 V ′ 12 (1−γ)(x0, 0)
k(1− γ)

. (33)

因此总的制导系统的收敛时间可表示为

Tf 6 R0V
1
2 (1−η)(x0, 0)

α(1− η)
+

V ′ 12 (1−γ)(x0, 0)
k(1− γ)

. (34)

综上可知, 所设计的制导律能够使制导系统状
态在有限时间内收敛. 由式(27)及式(33)可以看出,
系统状态到达滑模面的时间与选取的参数α成反比,
即,当α越大系统状态收敛越快,收敛时间就越短;当
系统状态到达滑模面后, 收敛到原点的时间与选取
参数k和γ有关, 因此可以通过调节参数k, γ来控制

系统的收敛速度.

5 仿仿仿真真真例例例子子子(A simulation example)
所设计制导律主要应用于打击地面或地下目标,

因此以攻击地面固定目标的被动捷联寻的导弹的末

制导为例, 利用仿真对所设计的制导规律进行验证
分析,并与传统的比例导引律进行对比. 选取导弹的
初始位置为(xm0, ym0) = (0, 3000), 目标初始位置
为(xt0, yt0) = (4000, 0), 导弹速度为200 m/s, 入射
角约束为60◦,导弹的可用过载为5g. 图2–5分别给出
了无扰动情况下导弹的运动轨迹曲线、视线角及视

线角速率收敛状况和导弹过载曲线.

图 2 导弹运动轨迹曲线

Fig. 2 Trajectory of missile

图 3 视线角输出曲线

Fig. 3 LOS angles of missile

图 4 视线角速度输出曲线

Fig. 4 LOS angular velocity of missile

图 5 导弹过载输出曲线

Fig. 5 Overload of missile

由图2可以看出,导弹在末制导初始阶段弹道比
较平滑,保证了弹体的稳定性,制导末段弹道转为平
直.由图4可以看出,导弹在大约26 s时命中目标,而
在大约21 s时视线角速率就已经收敛到零. 因此,导
弹在制导的最后阶段(大约3500 m∼4000 m)有一段
近乎直线的飞行轨迹, 这对导弹打击目标的精确度
和速度是非常有利的, 尤其对于攻击地面固定目标
的被动捷联寻的导弹, 平直轨道有利于其最后进行
精确调节. 由图3可知,导弹末段的弹道倾角亦满足
入射角约束. 从图3中可以看出视线角在21 s时收敛
到约束的入射角度(60◦),并且几乎没有角度误差,而
比例导引则不能给定目标视线角, 仿真结果为44◦.
并且由图5可以看出,比例导引实际过载超出设定可
用过载,而有限时间制导律应用过载则较小.

假设制导过程存在扰动,角速度信息具有1 (◦)/s
的随机测量噪声,仿真结果如图6–8所示. 由图可以
看出,有限时间收敛滑模制导律在扰动存在的情况
下,仍保证在零脱靶量(q̇ = 0)的同时以期望的入射
角(q = qd)击中目标,而比例导引则不能击中目标.
这说明有限时间收敛滑模制导律具有良好的抗扰动

性能.
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图 6 有扰情况下视线角输出曲线

Fig. 6 LOS angles of missile with disturbance

图 7 有扰情况下视线角速度输出曲线

Fig. 7 LOS angular velocity of missile with disturbance

图 8 有扰情况下导弹过载输出曲线

Fig. 8 Overload of missile with disturbance

综上所述,本文设计的滑模变结构有限时间收敛
制导律,能够使制导系统在满足可用过载的限制下,
实现在有限时间内收敛并保证以期望的入射角命中

目标,并且系统状态几乎没有抖振,说明了该方法的
有效性.

6 结结结论论论(Conclusions)
本文针对末端有入射角度约束的制导系统有限

时间收敛问题,基于滑模变结构控制思想设计了一

种有限时间收敛的滑模制导律.该导引规律能够使
制导系统的视线角速率快速收敛到零, 并且弹道倾
角收敛到期望的入射角度.基于滑模控制理设计的
该制导律为非光滑控制指令, 在工作点附近收敛速
度比渐近稳定控制律要快, 并且变结构形式保证系
统具有优良的鲁棒性. 最后,仿真结果验证了该制导
律的有效性.
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