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制导控制一体化有限时间收敛控制算法

张 旭1, 雷虎民1, 董飞垚2, 邵 雷1, 翟岱亮1

(1.空军工程大学防空反导学院,西安,710051;2.93995部队,陕西户县,710300)

摘要 针对拦截高速机动目标的需求,研究了一种完全制导控制一体化有限时间收敛控制算

法。首先,根据传统完全制导控制一体化模型,推导了导弹完全制导控制一体化视线角速率有

限时间收敛模型;其次,构造了带补偿函数的非线性滑模切换函数,根据有限时间收敛终端滑模

控制理论,设计了基于完全制导控制一体化的有限时间收敛控制算法,并通过自适应方法对系

统不确定性的最大值进行了估计、运用高阶滑模微分器对视线角速率和弹目相对距离的高阶导

数进行了解算;最后,仿真结果表明,与一般的控制算法相比,论文所设计的有限时间收敛控制

算法能够达到视线角速率有限时间收敛,且具有更小的脱靶量和更短的飞行时间。
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Abstract:Afinitetimeconvergentcontrolalgorithmonintegratedmissileguidanceandcontrolisproposed
tomeettheneedsofinterceptingmaneuveringtargetsathighspeed.Firstly,afinite􀆼timeconvergentline􀆼
of􀆼sightratemodelisderivedbasedontotalintegratedmissileguidanceandcontrolaccordingtothetradi-
tionaltotalintegratedmissileguidanceandcontrolmodel.Secondly,anonlinearslidingmodeswitching
functionwithcompensatingfactorisconstruct,andafinitetimeconvergentcontrolalgorithmofintegrated
missileguidanceandcontrolisdesignedbasedonfinite􀆼timeconvergenttheory.Besides,anadaptivemeth-
odisadoptedtoestimatethemaximumvalueofthesystem'suncertainty,andthehigher􀆼ordersliding
modedifferentiatorsareadoptedtosolvethehigher􀆼orderderivativesofline􀆼of􀆼sightrateandthedistance
betweenthemissileandthetarget.Finally,thesimulationresultsshowthattheproposedfinitetimecon-
vergentcontrolalgorithmcanachievethefinitetimeconvergenceoftheline􀆼of􀆼sightrate,andhasless
missdistanceandshorterinterceptingtime,comparedtothegeneralcontrolalgorithms.
Keywords:totalintegratedmissileguidanceandcontrol;line􀆼of􀆼sightangularrate;finitetimeconver-
gence;controlalgorithm



  有限时间稳定[1􀆼3](Finite􀆼timestability)是人

们为了研究系统的暂态性能而提出的与通常意义下

Lyapunov渐近稳定不同的概念,它是指在一个有限

的时间区间内,系统的状态轨线始终保持在预先给

定的界限内。该概念最早由苏联的 Kamenkov于

1953年提出[4],在随后的几十年中得到了世界各国

学者的广泛研究,尤其从90年代以来得到了快速发

展。近年来,由于高速弹道导弹和临近空间高超声

速飞行器等高速机动目标威胁的不断涌现,使传统

的制导控制方法难以满足新作战情形下高精度制导

控制的需求,因此有限时间收敛控制理论被引入导

弹制导与控制系统设计当中,并得到了广泛地研

究[5􀆼8]。文献[5~7]设计了有限时间收敛制导律,使
导弹视线角速率在有限时间内收敛到以零为中心的

邻域内,从而使导弹对目标的拦截达到准平行接近

状态,大大提高了制导精度。文献[8]运用有限时间

收敛控制理论,设计了导弹部分制导控制一体化控

制算法,取得了很好的控制效果。文献[9]运用鲁棒

高阶滑模控制理论设计了基于导弹零化视线角速率

的制导控制一体化控制算法,具有很高的控制精度,
但是未对其有限时间收敛特性进行研究和分析。

本文推导了基于完全制导控制一体化的导弹视

线角速率有限时间收敛模型,运用有限时间收敛控

制理论,设计了导弹完全制导控制一体化有限时间

收敛算法,并对其有限时间收敛特性进行了分析。
仿真结果表明,所设计的控制算法能够准确命中目

标、具有更好的过载特性,并能够达到视线角速率有

限时间收敛,且比传统方法具有更高的制导精度和

更短的飞行时间。

1 基于制导控制一体化的视线角速率

有限时间收敛模型

导弹末制导制导控制一体化综合模型是一个复

杂的强耦合、非线性系统;针对该系统,如果直接进

行导弹视线角速率有限时间收敛制导控制一体化设

计,具有很高的难度,因此,我们可以将其解耦到单

平面内进行详细地研究。一般情况下,选取导弹俯

仰平面的视线角速率θ̇L 、攻角α 和转动角速率ωz

在弹体ox轴上的分量作为系统的状态变量;选取舵

偏角δz 为输入变量、视线角速率θ̇L 为输出变量,令

x=[x1 x2 x3]Τ=[̇θL α ωz]
Τ ,可得导弹末

制导制导控制一体化模型如下[10]:

    
ẋ=Ax+Bu+C
y=Dx{ (1)
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Τ

;D= 1 0 0[ ] 。

由于aM =Lαα,对ẋ1 进行求导,可得:

ẍ1= -2̈R -aMsin(θM -θL)-aTsin(θT +θL)[ ]
x1
R

-
3Ṙx1
R +

a2M
RVM

sin(θM -θL)-
a2T
RVT

sin(θT +θL)+

ȧTcos(θT +θL)
R -

ȧMcos(θM -θL)
R

(2)

式中:̇aM =L
·

αα +Lα̇α = (fαα +Lα)̇α;Lα =

cα
yQS/m ;L

·

α =
∂Lα

∂αα̇=fα̇α。

对式(2)两端再次进行求导,可得:

Rx
…
1=-4R

·

ẍ1+[-2̈R-aMsin(θM -θL)-

aTsin(θT +θL)-3̈Ṙx1+
aMcos(θM -θL)-aTcos(θT +θL)[ ]x2

1-

[2R
…

+2̇aMsin(θM -θL)+
2a2

M

VM
cos(θM -θL)+

2a2
T

VT
cos(θT +θL)]x1+

3aṀaM

VM
sin(θM -θL)-

3aṪaT

VT
sin(θT +θL)+

a3
M

V2
M
cos(θM -θL)-

a3
T

V2
T
cos(θT +θL)+

äTcos(θT +θL)-äMcos(θM -θL) (3)
根据文献[10]所示的几何关系,可得单平面的

距离二阶导数表达式为:

R̈ =Rθ
·
2
L +aTsinθL +θT( ) -aMsinθL -θM( ) (4)

对式(4)两端进行求导,可得距离三阶导数的表

达式为:

R
…

=R
·

x2
1+2Rθ

·

L̇x1 +̇aMsin(θM -θL)+

a
·

Tsin(θT +θL)+aT(θ
·

T +x1)cos(θT +θL)+

aM(θ
·

M -x1)cos(θM -θL) (5)
将式(4)和式(5)代入式(3),整理可得:
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x
…

1=m3ẍ1+m2̇x1+m1x1+n1u+χ+ξ (6)

式中:m3=-4R
·
/R ;m2=

- 5̈R+aMsin(θM -θL)[ ]/R ;m1 =-2[R
…

+

ȧMsin(θM -θL)+a2
Mcos(θM -θL)/VM -

0.5θ
·

LaMcos(θM - θL)]/R;n1 =- (fαα +

Lα)cos(θM -θL)M3/R ;χ =3aṀaMsin(θM -
θL)/R/VM +a3

Mcos(θM -θL)/R/V2
M - [(fαα +

Lα)(M1α + M2ωz - ȧM/VM)+ (2fα + α ·

∂fα/∂α)α
·
2]cos(θM -θL)/R ;ξ=-3aTa

·

Tsin(θT+
θL)/R/VT + D - a3

Tcos(θT + θL)/R/V2
T +

äTcos(θT +θL)/R - aTsin(θT +θL)̈θL/R -

2[a2
Tcos(θT +θL)/VT +ȧTsin(θT +θL)]θ

·

L/R -

θ
·

LaTcos(θT +θL)θ
·
2
L/Ru=δz 。

由于视线角速率对舵偏角的相对阶为3,因此,
可以选择视线角速率的各阶导数为新的状态变量,

构成新的系统模型;即令x
-

=[x
-
1 x

-
2 x

-
3]
Τ
=

[θ
·

L θ̈L θ
…

L
]Τ ,可得:

   x
-
·

=Ax
-
+Bu+χ+ξ (7)
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,为模型总体不确定性。

综上所述,式(7)所给出的模型,即基于制导控

制一体化的视线角速率有限时间收敛模型;控制算

法设计的任务,就是采用适当的有限时间收敛控制

方法,使系统的视线角速率等状态在有限时间收敛

内收敛到零或零附近的邻域内,以期达到导弹攻击

目标的准平行接近状态。

2 制导控制一体化有限时间收敛控制
算法设计

2.1 有限时间收敛控制算法设计

根据式(7)所示的基于制导控制一体化的视线

角速率有限时间收敛模型,令系统状态的期望值为

x
-
d =[x

-
1d x

-
2d x

-
3d]

Τ ,可得状态跟踪误差为:

et( ) =x
-
-x

-
d = et( ) ,̇et( ) ,ët( )[ ] T=

x
-

1-x
-
1d,x

-
2-x

-
2d,x

-
3-x

-
3d[ ] T (8)

设计带补偿函数的非线性滑模切换函数为:

s(x
-
,t)=cet( ) -cpt( ) (9)

式中:c=[c1,c2,c3],c1、c2、c3 为正常数;pt( ) =

pt( ) ,̇pt( ) ,̈pt( )[ ] T ,且非线性函数pt( ) 及其

各阶导数满足如下假设[11]:
假设1 设计动态终端函数p(t):R+→R ,

p(t)∈Cn[0,¥),p(t),̇p(t)∈L¥ 。对于某个

常数T >0,p(t)是在时间段 [0,T]上有界的,并
且p(0)=e(0),̇p(0)=̇e(0)。Cn[0,¥)表示定义

在 [0,¥)上的所有二阶可微的连续函数。
选取非线性函数p(t)为:

p(t)=

∑
2

n=0

1
n!e

(n)(0)tn+∑
2

j=0
∑
2

l=0

ajl

Tj-l+3e
l(0)

æ

è
ç

ö

ø
÷tj+3,0≤t≤T

0,t>T

ì

î

í

ïï

ïï

(10)

式中:参数ajl 可通过假设1中的条件获得。

Lyapunov函数可设计为如下形式:

   V=
1
2s
(x

-,t)Ts(x
-,t) (11)

对式(9)两边求导,可得:

   s
·
(x

-,t)=ce
·
t( ) -cp

·
t( ) (12)

式 中:e
·
t( ) =x

-
·

-x
-
·

d = ėt( ) ,ët( ) ,e
…

t( )[ ] T 、

ṗt( ) = p
·
t( ) ;p¨ t( ) ,p

…
t( )[ ] T 。

由于期望视线角速率达到有限时间收敛,因此

可令[x
-
1d x

-
2d x

-
3d]

T
= 0,0,0[ ] T ,对式(11)两边

求导,可得:

V
·

=s(x
-,t)s

·
(x

-
,t)=s(x

-
,t)ce

·

t( ) -cp
·

t( )[ ] =

s(x
-
,t)[c1x

-
·

1+c2x
-
·

2+c3x
-
·

3-c1p
·
t( ) -

c2p¨ t( ) -c3p
…

t( ) ]≤

s(x
-
,t)ζ(x

-
,t)+c3n1u[ ] +c3 s(x

-
,t)ξ (13)

式中:ζ(x
-,t)=c1x

-
2+c2x

-
3+c3(m3x

-
3+m2x

-
2+

m1x
-
1+χ)-c1p

·
(t)-c2p¨(t)-c3p

…
t( ) 。

有限时间收敛控制算法可设计为:

 u = -
1

c3n1ζ
(x
-,t)- 1

c3n1 ξ
^

max+L( )sgns(x
-,t)( ) (14)

式中:模型总体不确定性ξ≤ξ
^
max ;L 为正的常数。

对系统不确定性最大值的估计可用如下自适应

方法求得:

   ξ
^
max=ξ

^
0+ν∫

t

0
s(x

-,t)dt (15)

式中:ξ
^
0 表示不确定性估计值的初值;ν 表示自适

应参数。
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由式(15)及动态滑模面的特性,可知ξ
^
max有界;

通过自适应估计的方法,可大大提高有限时间收敛

算法的控制精度。
将式(14)代入式(13),可得:

V
·

≤- ξ
^
max+L( ) s(x

-,t)+c3 s(x
-,t)ξ=

s(x
-,t) -ξ

^
max-L+c3ξ( ) (16)

令c3=1,则式(16)可化简为:

V
·

≤ s(x
-,t) -ξ

^
max-L+ξ( ) ≤-L s(x

-,t) ≤0 (17)

当s(x
-,t)=0时,V

·

=0;当s(x
-,t)≠0时,V

·

<
0。因此,所选取的有限时间收敛控制算法能够满

足Lyapunov稳定性的要求。
为减小抖振,可采用将滑模控制继电特性连续

化 的 方 法。由 于 双 曲 正 切 函 数 tanhx( ) 在

-π,π[ ] 区 间 内, 其 取 值 范 围 为

-0.9963,0.9963[ ] ,并很快趋向于 -1,1[ ] ,且
具有 良 好 的 光 滑 特 性,本 节 采 用 双 曲 正 切 函 数

tanhs(x
-
,t)/d( ) 进行连续化,其中d 为控制边界

层大小的参数,其边界层厚度Δ 的计算方法为:Δ=
2dπ。

因此,导弹制导控制一体化有限时间收敛控制

算法的最终表达式为:

u = -
1

c3n1ζ
(x
-,t)- 1

c3n1 ξ
^
max+L( )tanhs(x

-,t)/d( ) (18)

在仿真和应用过程中,由于导弹的视线角速率

的高阶导数,及弹目相对距离的高阶导数无法直接

测得,因此,本节采用Levant[12]提出的具有强鲁棒

性、高精度和快速收敛特性的高阶滑模微分器对视

线角速率和弹目相对距离的高阶导数进行解算,该
微分器是近年来发展较快、性能较好的微分器之一,
还具有独立于控制系统等优点。所采用的有限时间

收敛滑模微分器的算法表达式如下:

z
·
0=v

v0=z1-λkL1/ k+1( ) z0-f t( ) k/ k+1( ) sgn z0-f t( )( )

z
·
1=v1

v1=z2-λk-1L1/k z1-v0 k-1( ) /ksgn z1-v0( )

︙

z
·
k-1=vk-1

vk-1=zk-λ1L1/2 zk-1-vk-2
1/2sgn zk-1-vk-2( )

z
·
k = -λ0Lsgn zk-vk-1( )

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ïï

(19)

式中:zi 为滑模微分器内部状态变量;ft( ) 为输入

函数信息;vi 为ft( ) 中原始信号的第i+1阶导

数;λi 和L 为微分器参数。
根据式(19),可将导弹导引头测得的视线角速

率θ
·

L 及弹目相对距离R
·
作为输入量,运用上述滑模

微分器,解算出有限时间收敛控制算法中所需要的

θ̈L 、θ
…

L 、̈R 和R
…

等高阶导数信息。
由于采用双曲正切函数法对制导律的继电特性

进行连续化,因此会对系统的有限时间收敛特性产

生一定影响。如下式所示:

satΔ s( ) =
signs( )     ,s >Δ

tanhs(x
-
,t)/d( ) ,s ≤Δ{

因此,只要Δ 取得足够小,即可保证系统的状

态在有限时间收敛内收敛到 -Δ,Δ[ ] 的邻域内,
从而保证系统的有限时间收敛特性及制导精度。

2.2 有限时间收敛特性分析

根据假设1中对pt( ) 的定义,及式(9),可知

在系统状态的初始时刻t=0,有s(x
-
,0)=ce0( ) -

cp0( ) =0,因此所设计的控制算法可保证在初始时

刻,系统的状态即位于滑模面上;同时,根据式(16)
可知,系统状态一旦到达滑模面,便保持在滑模面上

运动了,即s(x
-
,0)≡0。该算法可消除滑模面的到

达阶段,增加了控制系统的鲁棒性和全局稳定性。
此外,由式(10)可知,当t>T 时,pt( ) 及其

各阶导数均为零;根据上述分析,可知et( ) 及其各

阶导数亦均为零。这表明制导控制一体化模型中的

视线角速率可以在有限时间T 内收敛到零。
虽然理论上时间常数T 可以设计的无限短,但

针对实际的导弹制导控制一体化系统,由于受到各

种不确定性的影响,T 的设计也受到一定的限制;
同时,在实际应用中,还要考虑到滑模控制中的抖振

的影响,为消除抖振,采用饱和函数法对控制算法的

继电特性进行改进,也在一定程度上降低了最初控

制算法的控制精度,因此,所设计的有限时间收敛算

法可使系统状态在有限时间收敛内收敛到零附近的

邻域中去。

3 仿真方案设计与性能分析

为验证本文所设计的制导控制一体化有限时间

收敛控制算法的性能,将所设计的控制律与文献

[10]中给出的滑模控制律进行仿真对比分析;同时,
分别针对导弹模型的气动参数相对标称数据不摄

动、摄动20%和摄动-20%3种情况分别进行仿

真,并给出脱靶量和拦截时间的均值。由于在拦截

高速目标的过程中,导弹很有可能采用直气复合的

执行机构,但是涉及直接力和气动力分配的控制算

法不是本文的研究重点,因此,本文给出的控制量,
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即舵偏角,为等效舵偏角;并将该执行机构视为一阶

惯性环节,其时间常数τ=25ms,最大等效舵偏角

为5°。制导控制一体化滑模控制律的表达式为:

u' = -
1
b'
3
[a'
1x'
1+ a'

2+c'1( )x'
2+ a'

3+c'2( )x'
3+k's'+

c'1M
^'
1+c'2M

^'
2+M

^'
3( )sgns'( ) ] (20)

式 中:M
^
·
'
1 =c'

1λ'
1 s' ;M

^
·
'
2 =c'

1λ'
2 s' ;M

^
·
'
3 =

λ'
3 s' ;s' =c'

1x'
1+c'

2x
·
'
1+ẍ'

1。

  导弹和目标的初始状态参数为:xt0=29978m、

yt0=22523m、xm0=0m、ym0=21000m、θt0=
0°、θm0=4.4092°、vm =1800m/s、vt =1600
m/s、α0=0°、ωz0=0°/s。导弹制导控制一体化有

限时间收敛控制算法(IGC_FTC)的参数为c1=33、

c2=10、c3=1、d=0.05、ν=0.25、λ1=1.5、λ2=
2、k=2、L=1;制导控制一体化滑模控制律(IGC_

SM)的参数为c'
1=10、c'

2=5、c'
3=1、k'=0.1、λ'

1=
0.01、λ'

2=0.02、λ'
3=0.03。仿真步长为1ms,在仿

真过程中,目标做过载为2g 的圆弧形机动,且设定

导弹的导引头盲区为300m,当导弹到达盲区后,导
引头停止工作,执行机构保持现有的控制量向前飞

行,直至命中目标。仿真结果见表1和图1~4。
表1 脱靶量和拦截时间统计值

Tab.1 Statisticalvaluesofmissdistanceandintercepttime

IGC

脱靶量/m 拦截时间/s

均 值
散布标

准差
均 值

散布标

准差

IGC_FTC 0.3908 0.0073 8.8330 0.0000
IGC_SM 55.4957 49.4664 8.8347 0.0006

  由表1可知,本文所设计的IGC_FTC算法与

IGC_SM 算法相比,其脱靶量和拦截时间的统计值

更小,且均能够达到有效杀伤目标的要求,而IGC_

SM的脱靶量统计值出现了脱靶;这表明在导弹气

动数据出现摄动时,IGC_SM 不能保证每次都命中

目标。

  图1~4是导弹模型数据不摄动时的仿真数据,
在此拦截情形下,2种制导控制一体化算法均命中

了目标;其中,IGC_FTC的拦截时间为0.833s,脱
靶量为0.3951m,IGC_SM的拦截时间为0.835s,
脱靶量为2.515m。由图1可知,本文所设计的IGC
_FTC算法可使导弹的视线角速率在0.957s时达

到有限时间收敛,而IGC_SM 算法没有这个能力;
此外,在拦截末端,IGC_SM 算法出现了较大的发

散,对精确拦截十分不利。由图3~4中导弹过载曲

线、等效舵偏角曲线可知,它们有相似的变化规律,
即在视线角速率未达到有限时间收敛之前的较小时

间段内,IGC_FTC算法高于IGC_SM 算法的数值;
当视线角速率达到有限时间收敛之后,IGC_FTC算

法便以较低的数值保持稳定,直至命中目标,而IGC
_SM算法则数值较大、变化较快,且在拦截末端出

现了发散。

图1 导弹视线角速率变化曲线

Fig.1 LOSangularrateanglecurvesofthemissile

图2 导弹攻角变化曲线

Fig.2 Attackangularcurvesofthemissile

图3 导弹过载变化曲线

Fig.3 Overloadcurvesofthemissile

图4 等效舵偏角变化曲线

Fig.4 Equivalentelevatordeflectionanglecurves

4 结语

本文针对新型高速机动目标拦截打击的需求和
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目前国内外研究的不足,研究了新型制导控制一体

化控制算法。首先建立了基于完全制导控制一体化

的导弹视线角速率有限时间收敛模型;然后根据有

限时间收敛终端滑模控制理论,在通过自适应方法

对系统不确定性最大值进行估计、运用高阶滑模微

分器对视线角速率和弹目相对距离的高阶导数进行

解算的基础上,设计了制导控制一体化有限时间收

敛控制算法;最后,对有限时间收敛控制算法的有限

时间收敛特性进行了分析,并进行了仿真对比分析。
仿真结果表明,与文献中的滑模控制算法相比,本文

所设计的制导控制一体化有限时间收敛控制算法可

保证视线角速率有限时间收敛,且具有更小的脱靶

量、更短的拦截时间和更好的过载特性。
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