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摘要:本文针对机动目标拦截问题,考虑导弹控制系统动态特性及其不确定性,利用分块反步设计思想,结合输
入–状态稳定性理论,在弹道坐标系中设计了一种三维非线性鲁棒导引律.与大多数已有的导引律相比,本文直接地
在弹道坐标系中设计导引律,并且所设计的导引律可有效克服控制系统动态特性和不确定性对制导效果的影响,理
论分析和数值仿真表明,本文设计的导引律对目标机动和控制系统所受的外来有界扰动均具有较强的鲁棒性.
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Three-dimensional robust nonlinear guidance law in
trajectory coordinates

YAN Han†, JI Hai-bo
(Department of Automation, University of Science & Technology of China, Hefei Anhui 230027, China)

Abstract: Considering the autopilot dynamics and uncertainties, we, on the basis of the block backstepping method and
input-to-state stability theory, propose in trajectory coordinates a three-dimensional nonlinear guidance law for intercepting
a maneuvering target. Being distinguished from other existing methods, this guidance law is directly designed in trajectory
coordinates；it can compensate for the effects of the autopilot dynamics and uncertainties. The simulation results show
that our scheme has strong robustness with respect to target maneuvers and bounded disturbances in the control loop.
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1 引引引言言言(Introduction)
在导弹制导与控制领域,比例导引以其实现简单

而得到广泛的实际应用[1],但在应对高速、大机动目
标时往往不能奏效. 因此越来越多的现代控制方法被
用于导引律的设计,如非线性H∞控制[2]、滑模控

制[3–5]、有限时间控制[4–6]、非线性几何理论[7]和输

入–状态稳定性(input-to-state stability, ISS)理论[8]等.
很多导引律的设计没有考虑导弹控制系统的动态特

性,而这也是影响制导精度的因素之一[5, 9]. 因此,一
些导引律的设计过程中,假设导弹垂直于视线的加速
度分量满足一阶惯性环节或二阶环节,以此模拟自动
驾驶仪的动态特性[5, 9–12]. 文献[5]将导弹自动驾驶仪
的动态特性用一阶惯性环节描述,针对二维拦截问题
利用有限时间滑膜理论设计了导引律,之后又应用在
了三维问题中. 同样,文献[9]也用一阶惯性环节描述
导弹自动驾驶仪的动态特性,在目标加速度及其一阶
导数的上界已知的情况下,利用递推Lyapunov方法设
计了三维非线性导引律.递推Lyapunov方法也称为反
步设计法(backstepping),它可应用于控制量和被控量

之间存在一个或多个积分器的非线性系统控制问题,
文献[13]推广了这个方法,利用分块backstepping设计
思想,针对飞行器姿态调节问题设计了可使姿态角对
有界噪声或扰动具有ISS稳定性的控制方案.严格来
讲,文献[5]和文献[13]所设计的控制律包含未知扰
动,因此在实际中难以实现.

目前绝大多数学者在视线坐标系中设计导引律,
但在实际空战中,导弹的轴向速度是不可控的,也就
是说导弹的飞行速度大小不可改变,只能改变其方
向[9, 14–15],即导弹通过调整舵面偏角改变气动升力和
气动侧力,或通过安装在导弹法向上的姿态控制发动
机和轨道控制发动机改变垂直于速度方向的推力,进
而调整飞行方向.因此导弹的控制系统直接影响弹道
坐标系下的法向加速度和侧向加速度,并且控制系统
的动态特性和不确定性也体现在法向加速度和侧向

加速度上. 只有当导弹速度方向与视线方向夹角不大
时,视线坐标系中的导弹加速度分量才与弹道坐标系
中的加速度分量近似相等,这时可在视线坐标系中设
计导引律;而当导弹速度方向与视线方向夹角较大时,
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在弹道坐标系中设计导引律则更便于应用在实际的

制导问题中. 文献[4]针对二维的机动目标拦截问题,
在导弹的弹道坐标系中设计了鲁棒导引律,但这种导
引律仅局限于二维情况,并且不能克服导弹控制系统
动态特性的影响.
本文首先推导了导弹弹道坐标系和视线坐标系中

加速度的关系式,并结合三维空间导弹与目标相对运
动模型,考虑控制系统的动态特性及其不确定性,利
用分块反步设计方法和ISS理论在弹道坐标系中设计
了一种三维非线性鲁棒导引律,证明了这种导引律可
使视线角速率对目标机动和控制系统的不确定性具

有输入–状态稳定性,且通过状态变换消除了视线角
速率的非线性耦合项对制导效果产生的影响,该方法
还可处理弹道坐标系和视线坐标系各通道之间的交

叉耦合,与文献 [13]相比,所设计的导引律不包含未
知扰动.

2 导导导弹弹弹与与与目目目标标标相相相对对对运运运动动动模模模型型型(Relative motion
model between missile and target)
球坐标系中的导弹与目标三维相对运动如图1所

示[6],其中: M和T分别代表导弹和目标, MT为视

线(line-of-sight, LOS),直角坐标系M–xyz固连在导

弹上, r为二者相对距离, θL和ϕL分别是视线倾角和视

线偏角, θL和ϕL与相对距离r确定了导弹与目标的相

对位置.设(er, eθ, eϕ)为沿球坐标系(r, θL, ϕL)各轴
方向的单位向量. 相对速度可由r = rer求导得

ṙ = Vrer + Vθeθ + Vϕeϕ =

ṙer + rθ̇Leθ + rϕ̇L cos θLeϕ. (1)

对式(1)再次求导,得沿坐标轴3个方向的方程分别为
r̈ = r(ϕ̇L)2 cos2 θL + r(θ̇L)2 + aTr − aMr , (2a)

θ̈L =
−2ṙθ̇L−r(ϕ̇L)2 cos θL sin θL+aTθL

−aMθL

r
, (2b)

ϕ̈L =
−2ṙϕ̇L

r
+2ϕ̇Lθ̇L tan θL+

aTϕL
−aMϕL

r cos θL

, (2c)

其中(aMr , aMθL
, aMϕL

)和(aTr , aTθL
, aTϕL

)分别为导
弹和目标的加速度沿球坐标系(r, θL, ϕL)各轴方向的
分量.

图 1 导弹与目标相对运动示意图

Fig. 1 Scenario of relative motion between missile and target

地面坐标系A–xyz和弹道坐标系O–x′y′z′的相对
关系如图2所示[16]. 其中: Ox′轴与导弹质心的速度矢
量VM重合, Oy′轴位于包含VM的铅垂平面内,且垂直
于Ox′轴; θV和ψV分别表示弹道倾角和弹道偏角. 设
弹道坐标系O–x′y′z′中沿3个坐标轴方向的合外力分
量分别为FV, Fθ和Fψ,则导弹质心运动的动力学方程
为[16]

maV = mV̇M = FV, (3a)

maθ = mVMθ̇V = Fθ, (3b)

maψ = −mVM cos θVψ̇V = Fψ, (3c)

其中: aV = V̇M为加速度矢量在弹道切线(Ox′)上的
投影,又称为切向加速度; aθ = VMθ̇V为加速度矢量

在弹道法线(Oy′)上的投影,又称为法向加速度; aψ =
−VM cos θVψ̇V为加速度矢量在Oz′轴上的投影分量,
也称为侧向加速度.

图 2 导弹与目标的运动

Fig. 2 Relative motion between missile and target

若已知地面坐标系A–xyz中的列矢量x, y, z,可
利用下式求在弹道坐标系O–x′y′z′各轴上的分量x′,

y′, z′[16]:

[x′ y′ z′]T = L(ψV, θV)[x y z]T, (4)

其中变换矩阵为

L(ψV, θV) =


cos θV cos ψV sin θV − cos θV sin ψV

− sin θV cos ψV cos θV sin θV sinψV

sinψV 0 cos ψV


 ,

因此,根据式(4)以及弹道倾角和弹道偏角的定义知导
弹在弹道坐标系和视线坐标系中加速度的转化关系

式为

[aMr aMθL
− aMϕL

]T =

L(ϕL − π

2
, θL)L−1(ψV, θV)[aV aθ aψ]T. (5)

导弹控制系统的特性用带有动态不确定项的一阶惯

性环节描述[9, 12]:



ȧθ = −1
τ
aθ +

1
τ
u1 + ∆θ,

ȧψ = −1
τ
aψ +

1
τ
u2 + ∆ψ,

(6)
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其中: τ为自动驾驶仪的时间常数, ∆θ,∆ψ为扰动,
u1, u2分别为弹道法向控制输入和弹道侧向控制输入.

方程组(2)−(3)(5)−(6)构成了导弹与目标相对运
动动力学与运动学方程.

在实际空中交战中,导弹的速度大小一般不可控,
而只能改变其飞行方向,因此这里假设导弹以最大速
度飞行,即aV = 0. 而当末制导开始时,导弹和目标相
对距离变化率小于零,因此只要控制视线角速率为零,
就能确保成功拦截. 基于以上思想,定义状态变量{

x1 =ωθ = θ̇L, x2 =ωφ = φ̇L , ϕ̇L cos θL,

z1 = aθ, z2 = aψ,
(7)

则

ẋ =



−2

Vr

r
x1 − x2

2 tan θL

−2
Vr

r
x2 + x1x2 tan θL


−

B(x)
z

r
+

1
r

[
aTθL

aTϕL

]
, (8a)

ż =



−1

τ
0

0 −1
τ


 z +




1
τ

0

0
1
τ


u +

[
∆θ

∆ψ

]
, (8b)

其中: x=[x1 x2]T, z=[z1 z2]T, Vr = ṙ,

B(x) =

[
sin θL sin θV sin(ϕL − ψV) + cos θL cos θV − sin θL cos(ψV − ϕL)

− sin θV cos(ϕL − ψV) − sin(ϕL − ψV)

]
.

3 导导导引引引律律律设设设计计计(Guidance law design)
3.1 鲁鲁鲁棒棒棒非非非线线线性性性控控控制制制研研研究究究(Robust nonlinear con-

trol research)
首先不失一般性地考虑系统

ẋ = f(t, x) + G(t, x)z + d1(t), (9a)

ż = P (x, z) + Q(x, z)u + d2(t), (9b)

其中:向量函数f : [0,∞)×Rn→Rn, P : Rn×Rn→
Rn;矩阵函数G : [0,∞)× Rn → Rn×n, Q : Rn ×
Rn → Rn×n;扰动向量函数d1 : [0,∞] → Rn, d2 :
[0,∞] → Rn. 设函数f, P, G,Q在所讨论的定义域

内足够光滑,且f(t, 0) = 0.

对系统(9)有如下定理成立:

定定定理理理 1 考虑系统(9),设其矩阵函数Q(x, z)和
G(t, x)均可逆,则有控制律

u = −Q−1(x, z)[k2(z − ρ(t, x)) + GT(t, x)x +

P (x, z)− ∂ρ

∂x
(f(t, x) + G(t, x)z)−

∂ρ

∂t
+

1
2δ2

3

‖∂ρ

∂x
‖2(z − ρ(t, x))], (10a)

ρ(t, x) = G−1(t, x)[−k1x− f(t, x)], (10b)

其中: ki = ci + 0.5/δ2
i , ci > 0, δj >0, i=1, 2, j =

1, 2, 3,使得系统在无扰动时具有指数稳定性,有扰
动时对t > 0有如下不等式成立:
∥∥∥∥∥

[
ξ(t)

η(t)

]∥∥∥∥∥ 6

e−ct

∥∥∥∥∥

[
ξ(0)

η(0)

]∥∥∥∥∥+δ

√
1−e−2ct

2c
( sup
06τ6t

∥∥∥∥∥

[
d1(τ)

d2(τ)

]∥∥∥∥∥), (11)

其中: ξ = x, η = z− ρ(t, x), c = min{c1, c2}, δ =

max{
√

δ2
1 + δ2

3 , δ2}.

证证证 考虑子系统(9),视z为控制输入、x为状态

变量,取虚拟控制为

ρ(t, x) = G−1(t, x)(−k1x− f(t, x)), (12)

其中k1为正常数. 做变换

ξ = x, η = z − ρ(t, x). (13)

取Lyapunov函数

V (ξ, η) =
1
2
ξTξ +

1
2
ηTη, (14)

则V (ξ, η)沿系统(9)的变化率为

V̇ = ηT(GTξ + P + Qu− ∂ρ

∂t
− ∂ρ

∂x
(f + Gz))−

k1ξ
Tξ + ξTd1 + ηTd2 − ηT ∂ρ

∂x
d1. (15)

将不等式

ξTd1 6 1
2δ2

1

‖ξ‖2 +
δ2
1

2
‖d1‖2, (16a)

ηTd2 6 1
2δ2

2

‖η‖2 +
δ2
2

2
‖d2‖2, (16b)

−ηT ∂ρ

∂x
d1 6

| − ηT ∂ρ

∂x
d1| 6 ‖η‖‖∂ρ

∂x
‖‖d1‖ 6

1
2δ2

3

‖η‖2‖∂ρ

∂x
‖2+

δ2
3

2
‖d1‖2, (16c)

其中δi > 0, i = 1, 2, 3代入,得

V̇ 6
−(k1 − 1

2δ2
1

)‖ξ‖2 + ηT[GTξ + P + Qu−
∂ρ

∂t
− ∂ρ

∂x
(f + Gz) +

1
2δ2

3

‖∂ρ

∂x
‖2η +

1
2δ2

2

η] +
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δ2
1 + δ2

3

2
‖d1‖2 +

δ2
2

2
‖d2‖2. (17)

令k1− 1
2δ2

1

, c1 >0,并将控制律(10a)代入式(17)得

V̇ 6

−c1‖ξ‖2 − c2‖η‖2 +
δ2
1 + δ2

3

2
‖d1‖2 +

δ2
2

2
‖d2‖2 6

−2cV +
δ2

2
(‖d1‖2 + ‖d2‖2), (18)

其中: c=min{c1, c2}, δ = max{
√

δ2
1 + δ2

3 , δ2}. 对
式(18)两边乘以e2ct并在区间[0, t]上积分得

V (t) 6 δ2

2

w t

0
e−2c(t−τ)(‖d1(τ)‖2 +

‖d2(τ)‖2)dτ + e−2ctV (0) 6

δ2 1− e−2ct

4c
sup

06τ6t
(‖d1(τ)‖2 +

‖d2(τ)‖2) + e−2ctV (0), ∀t > 0. (19)

两边开方,并将式(14)代入即可得式(11). 由式(11)
知,当扰动d1 = d2 = 0时,有ξ(t)→0, η(t)→0,由
f(t, 0) = 0知ρ(t, 0) = 0,因此当x(t) → 0时,有z(t)
→ 0,即无扰动时闭环系统(9)−(10)为指数稳定的.

此外,当扰动d1(t), d2(t)不为零时,由式(11)知,
变换后的状态ξ(t), η(t)对扰动具有输入–状态稳定
性[17],且可通过增大c1, c2或减小δj(j = 1, 2, 3)对

扰动进行抑制,进而使ξ(t), η(t)更接近零点. 可以
看出,控制律(10)只与系统状态x, z以及时间t有关,
因此只要系统(9)的形式已知时,即可求出控制律
(10)的解析表达式.

注注注 1 本文在定理1提出的控制律与文献 [13]不同:文

献[13]通过backstepping设计的控制律包含状态的导数,而状

态的导数中涉及扰动项,这使得其控制律在实际中难以实现;

本文在控制律的设计过程中,利用不等式(16c)将在对状态求

导时出现的扰动项分离出来,因此与文献 [13]相比,所设计的

导引律不包含未知扰动.

3.2 鲁鲁鲁棒棒棒导导导引引引律律律设设设计计计(Guidance law design)
本节将利用定理1的结论设计导引律,并验证通

过选取如式(7)所示的状态变量可消除视线角速率
的交叉耦合项对制导效果的影响.
首先不考虑式(8a)中视线角速率的交叉耦合项,

这时式(8a)简化为
ẋ = f(t, x) + G(t)z +

1
r
aT, (20a)

ż = −Qz + Qu + ∆, (20b)
其中:

f(t, x) = −2
Vr(t)
r(t)

x , a(t)x, Q =




1
τ

0

0
1
τ


 ,

aT =

[
aTθL

aTϕL

]
, ∆ =

[
∆θ

∆ψ

]
,

G(t) = − 1
r(t)

[
sin θL sin θV sin(ϕL − ψV) + cos θL cos θV − sin θL cos(ψV − ϕL)

− sin θV cos(ϕL − ψV) − sin(ϕL − ψV)

]
.

设(ix, iy, iz)为沿地面坐标系A–xyz各轴方向的

单位向量,则由图1可知,视线r和导弹速度VM可分

别表示为

r = r cos θL sinϕLix + r sin θLiy +

r cos θL cos ϕLiz, (22a)

VM = VM cos θV cos ψVix + VM sin θViy −
VM cos θV sinψViz. (22b)

容易验证det(G(t)) =
r · VM

r2VM
,注意到当导弹速度方

向与视线方向垂直时有det(G(t)) = 0,这时矩阵
G(t)不可逆,然而在导弹拦截目标的过程中,速度

方向与视线方向的夹角通常为锐角,因此这里假设
不会出现导弹速度方向与视线方向垂直的情况,即
矩阵G(t)可逆,根据定理1可设计导引律

u = −Q−1[k2(z − ρ(t, x)) + GT(t)x−
Qz − ∂ρ

∂t
− ∂ρ

∂x
(f(t, x) + G(t)z) +

1
2δ2

3

‖∂ρ

∂x
‖2(z − ρ(t, x))], (23a)

ρ(t, x) = G−1(t)[−k1x− a(t)x], (23b)

其中: ki = ci+0.5/δ2
i , ci >0, δj > 0, i = 1, 2, j =

1, 2, 3;

G−1 =
1

det(G)

[
− sin(ϕL − ψV) sin θL cos(ψV − ϕL)

sin θV cos(ϕL − ψV) sin θL sin θV sin(ϕL − ψV) + cos θL cos θV

]
,

并且

∂ρ

∂t
= −G−1ĠG−1[−k1x− a(t)x]−G−1ȧ(t)x,

∂ρ

∂x
= G−1[−k1 − a(t)], (24)
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∂ρ

∂t
中包含矩阵G的导数,对G求导后出现的角速

率θ̇L, θ̇V, ϕ̇L和ψ̇V可根据系统的状态变量x, z通过

式(3)(7)计算得到. 实际上,这里获得的导引律(23)
与视线角速率交叉耦合项无关,由式(20)设计的导
引律(23)也可用于系统(8),有如下定理:

定定定理理理 2 考虑制导系统(8),假设在拦截过程中
不会出现导弹速度方向与视线垂直的情况,将[aTθL

aTϕL
]T和[∆θ ∆ψ]T视为有界扰动输入,则在导引律

(23)的作用下,式(8a)对扰动具有输入–状态稳定性;
此外当扰动为零时,系统(8)具有指数稳定性.

证证证 做变换

ξ = x, η = z − ρ(t, x), (25)

并取
ρ(t, x) = G−1(t)(−k1x− f(t, x)), (26)

其中k1为正常数. Lyapunov函数

V (ξ, η) =
1
2
ξTξ +

1
2
ηTη. (27)

沿系统(8)的变化率为
V̇ =

ξT(f(t, x) + [−ξ2
2 tan θL, ξ1ξ2 tan θL]T +

G(t)z +
1
r
aT) + ηT(−Qz + Qu + ∆−

∂ρ

∂t
− ∂ρ

∂x
(f(t, x) + G(t)z +

1
r
aT)) =

ξT(f + Gz +
1
r
aT) + ηT(−Qz +

Qu + ∆− ∂ρ

∂t
− ∂ρ

∂x
(f + Gz +

1
r
aT)). (28)

若令d1 =
1
r
aT, d2 = ∆及P (x, z) = −Qz,则式(28)

与式(15)相同,以下证明同定理1.

由定理1−2知,视线角速率在导引律(23)的作用
下对目标机动和导弹控制系统的扰动具有输入–状
态稳定性,由式(11)可知通过调节制导系数ci, δj

(i = 1, 2, j = 1, 2, 3)可对扰动进行抑制,进而使视
线角速率维持在零点附近,且式(8b)中的交叉耦合
项不会影响制导效果.

注注注 2 为了获得更好的制导效果,亦可选用时变的制

导系数ci(t), δj(t)(i = 1, 2, j = 1, 2, 3): 当r较大时,扰动输

入
1

r
aT较小,这时可以使用较小的ci或较大的δj ,从而避免过

大的控制输入;随着r减小,扰动输入
1

r
aT将增大,由于导弹

和目标都有一定的尺寸,只要二者的相对距离减小至外壳相

碰即可实现零脱靶量打击[4],因此
1

r
aT在拦截过程中可视为

有界扰动,通过选取较大的ci或较小的δj(i=1, 2, j =1, 2, 3)

可以对其进行抑制,从而使视线角速率仍然维持在零点附近,

并获得满意的脱靶量.

4 仿仿仿真真真算算算例例例(Simulation)
导弹与目标相对位置的初始值取为

r(0) = 3000 m, θL(0) = 60◦, ϕL(0) = 30◦;

假设进入末制导阶段时,导弹以最大速度飞行,导
弹的弹道倾角和弹道偏角的初始值分别为

θV(0) = 45◦, ψV(0) = −64.3◦,

速度VM = 350 m/s,法向和侧向加速度的初值为

aθ(0) = aψ(0) = 0,

假设导弹弹道坐标系中两个法向通道的最大允许过

载为5 g;由于导弹和目标的相对运动产生的相对速
度和视线角速率初始值为

Vr(0) = −143m/s,

ωθ(0) = 0.85 (◦)/s, ωφ(0) = 0.24 (◦)/s;

目标机动加速度和扰动项取为

aTθL
=20 cos(

π

5
t)m/s2, aTϕL

=20 sin(
π

6
t)m/s2,

∆θ = cos(0.1t)m/s2, ∆ψ = sin(0.1t)m/s2;

各制导系数及导弹控制系统动态参数分别取

c1 = c2 = 20, δ1 = δ2 = δ3 = 0.05, τ = 2.

为了验证所设计导引律的性能,在相同的初始拦截
条件下对增广比例导引(APNG)和文献 [9]所提出的
导引律也进行了仿真,增广比例导引制导指令为

u1 = −5Vrωθ + aTθL
, u2 = −5Vrωφ + aTϕL

.

文献[9]中的导引律所需的制导参数除选取ε1 =ε2

= 15外,其他参数的选取均与文献[9]的仿真相同,
另外这里假设增广比例导引指令和文献[9]中的导
引律所需的目标机动信息可通过观测器[4]精确得

到. 仿真结果如图3−5所示.

图 3 使用本文导引律时的视线角速率
Fig. 3 Variation of LOS rate with our guidance law
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图 4 使用APNG和文献[9]中的导引律时的视线角速率
Fig. 4 Variation of LOS rate with APNG and

the guidance law in [9]

图 5 视线坐标系中导弹与目标法向加速度变化曲线
Fig. 5 Variation of missile and target normal acceleration in

the LOS coordinate

由图3可见,在导引律(23)的作用下,视线角速率
迅速收敛到零点附近,不仅对目标机动和外来有界
扰动具有较强的鲁棒性,而且抑制了导弹控制系统
动态特性的影响,本例中脱靶量约为0.046 m. 图4为
应用增广比例导引和文献[9]中的导引律时的视线
角速率曲线.由于导弹的控制系统直接影响弹道坐
标系下的法向加速度和侧向加速度,并且控制系统
的动态特性和不确定性也体现在此法向加速度和侧

向加速度上,但增广比例导引和文献[9]中的导引律
均是在视线坐标系中设计得到的,而且增广比例导
引未考虑导弹控制系统的动态特性和不确定性、文

献[9]中的导引律未考虑导弹控制系统的不确定性,
因此当应用增广比例导引和文献[9]中的导引律时,
即使在可精确获得目标机动的情况下,也不能使视

线角速率收敛,从而得不到满意的脱靶量.

图5给出了分别使用本文所设计的导引律、增广
比例导引和文献[9]中的导引律时,导弹和目标在视
线坐标系中的法向加速度曲线.可见,增广比例导
引的法向加速度响应难以跟踪目标机动加速度,这
是由于该导引算法在设计过程中既没有考虑视线坐

标系和弹道坐标系之间的差异,也没有补偿导弹控
制系统的动态特性和不确定性,在制导末端对目标
的机动反应慢,使得视线角速率发散,产生较大的
脱靶量;文献[9]中的导引律虽然在设计时考虑了导
弹控制系统的动态特性,但不能克服视线坐标系和
弹道坐标系之间的差异及导弹控制系统的不确定

性,因此其制导效果与增广比例导引类似;而在应
用本文所设计的导引律时,导弹在视线坐标系中的
法向加速度可快速跟上目标机动加速度,并使视线
角速率一直保持在零点的小邻域内,从而具有较高
的制导精度.

5 结结结论论论(Conclusions)
本文考虑到导弹的控制系统直接影响弹道坐标

系中垂直于速度的加速度,并且考虑控制系统动态
特性及可能存在的不确定性,基于零化视线角速率
的原则,应用反步设计法和输入–状态稳定性理论
在弹道坐标系中设计了一种三维非线性鲁棒导引

律.理论分析和数值仿真表明所设计的导引律可克
服控制系统动态特性对制导精度的影响,并且使视
线角速率对目标机动和控制系统所受外来有界扰动

具有输入–状态稳定性,通过状态变换和分块反步
设计技巧消除了视线角速率的非线性耦合项对制导

效果的影响.
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