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带落角约束的导弹滑模制导控制一体化设计

赵晨东，宋书中，付主木
（河南科技大学 信息工程学院，河南 洛阳　４７１０２３）

摘要：为了提高导弹的制导精度和毁伤效果，研究了带有落角约束的空地导弹制导控制一体化设计问题；在俯仰平面内，将弹—目

相对运动方程和导弹力学方程相结合，建立了导弹一体化模型；在此基础上，采用反演递推方法，设计了带有落角约束的导弹自适应滑

模制导控制一体化算法，并对其进行了稳定性分析；针对所设计的控制律，在不同的机动目标下进行了仿真和对比分析；结果表明，导

弹的脱靶量均小于１ｍ，落角接近－９０°，满足制导精度和末端落角约束条件。

关键词：落角约束；一体化；反演；自适应滑模控制
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０　引言

传统的导弹制导控制系统是基于频谱分离理论［１］，将制导

与控制分开，由制导系统产生过载指令，将过载指令作为控制

系统的输入，最终通过控制系统产生舵偏指令控制导弹飞行，

这样针对子系统分别设计，有效简化了设计模型，基本实现了

准确打击目标的要求，已经广泛应用于制导武器的设计［２３］。

但是在制导的末阶段，有时不能满足频谱分离条件，分开设计

就会造成较大的脱靶量［４］。因此，有学者提出一体化设计思

路，旨在将制导与控制作为整体考虑，从导弹的弹体运动信息

和弹—目相对运动信息直接获得舵偏指令，从而控制导弹

飞行［５６］。

自２０世纪８０年代制导控制一体化的思想被提出至今，国

内外学者开始逐渐重视对它的研究。文献 ［７］采用气动力与

直接侧向力混合控制的方法来实现导弹的最优一体化控制问

题，并将导弹剩余拦截时间的倒数作为评估系数引入到了最优

控制的性能指标中，取得了较好的成果；文献 ［８］将纵平面

内一体化模型简化为线性时不变系统，利用滑模控制对参数变

化的不敏感性，对制导环节和控制环节总体设计了一个滑模控

制器使得闭环系统稳定，具有脱靶量小、弹道平滑的制导效

果；文献 ［９］利用自适应算法，假设系统模型的不确定部分

及其导数均有定常上界，然后对不确定动态的上界进行了估

计，并利用估计值进行了一体化滑模控制器的设计；文献

［１０］针对级联系统，分层设计了滑模控制器，依次得到了虚

拟控制指令和舵偏指令，在假设系统不确定有界的情况下证明

了系统的稳定性。总的来说，目前国内外学者在导弹制导控制

一体化研究领域，取得了良好的研究成果。同时，随着现代军

事的发展，制导武器在打击目标时为了增加毁伤效果，不仅要

求脱靶量小，对导弹的落角也会提出要求［１１］。目前在一体化

基础上加入落角约束的研究还相对较少，探索具有落角约束的

导弹制导控制一体化设计有广阔的前景。

因此本文针对俯仰通道的导弹制导控制一体化模型，假定

系统的不确定性有界，并考虑加入对导弹的落角约束，基于反

演设计以及自适应滑模方法，设计了一种一体化控制策略，在

保证导弹的制导精度同时实现导弹的落角约束，并在 ｍａｔｌａｂ／

ｓｉｍｕｌｉｎｋ中进行了仿真分析。

１　导弹俯仰通道一体化建模

Ａｄｌｅｒ已经证明了可以将实际三维空间的相对运动问题描

述为两个相互垂直的二维平面问题，因此为了简化系统，降低

设计难度，本文主要在俯仰平面中建立一体化模型并进行控制
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器设计。一体化模型主要包括导弹—目标相对运动模型和导弹

力学模型两部分，下面分别进行分析并在最后合成一体化

模型。

１１　导弹—目标相对运动模型

俯仰平面弹—目相对运动方程如图１所示。

图１　弹—目相对运动方程

图中，狇ε 为弹目视线角，当弹目视线角位于弹目视线上方

时，狇ε 为正，反之为负；犪犿 为导弹加速度，与导弹速度矢量垂

直；犪狋为目标加速度，与目标速度垂直；θ犿、θ狋为分别为导弹和

目标速度同参考基准之间的夹角，称为导弹、目标的弹道倾

角。当弹道角和航向角位于参考基准上方时，θ犿、θ狋为正，反之

为负；犚为导弹—目标的相对距离。

根据相对运动学，由图１可得弹—目相对运动方程

犚＝－犞犿ｃｏｓ（狇ε－θ犿）＋犞狋ｃｏｓ（狇ε－θ狋） （１）

犚狇ε ＝犞犿ｓｉｎ（狇ε－θ犿）－犞狋ｓｉｎ（狇ε－θ狋） （２）

犞狇
ε
＝犚狇ε （３）

式中，犞狇
ε
为垂直于视线方向的弹—目相对速度。

对式 （２）求导并结合式 （１）做转化可得

狇̈ε ＝－２犚狇ε／犚－犪犿／犚＋Δ狇 （４）

式中，Δ狇 为未知有界的建模不确定项。

１２　导弹力学模型分析

因为导弹飞行过程中受大气影响空气动力学因数多变，各

个通道相互耦合，使系统模型复杂度较高，因此首先需要做一

些假设从而对其进行简化。

假设１：一体化控制一般作用在末制导阶段，此阶段认为

发动机推力为零；

假设２：导弹的加速度方向与速度方向垂直，只改变速度

方向不改变速度大小，且导弹速度与视线夹角很小；

假设３：采用轴对称型空地导弹，攻角α很小，且飞行过

程中舵面产生的升力被忽略；

假设４：对导弹俯仰通道，其他通道对其产生影响的耦合

项是未知有界的。

根据假设以及相关的导弹力学分析，导弹俯仰平面的动力

学方程为

θ犿 ＝犢／犿犞犿 －犵ｃｏｓθ犿／犞犿
ω狕 ＝ 犕狕／犑狕
＝ω狕

α＝－θ

烅

烄

烆 犿

（５）

式中，犢 为导弹所受到的升力，犢 ＝５７．３狇犛犮α狔α；犑狕，犕狕 分别为

导弹对犣 轴的转动惯量和气动力矩，犕狕 ＝５７．３狇狊犾（犿α狕α＋

犿δ狕狕δ狕）＋狇犛犾
２犿狕狕ω狕／犞犿，α、分别为导弹攻角、俯仰角；ω狕、δ狕

分别为俯仰角速率、升降舵偏角。

１３　制导控制一体化模型

由式 （５）可得导弹垂直于速度方向的加速度

犪犿 ＝犢／犿－犵ｃｏｓθ犿 （６）

　　根据假设２可得：ｃｏｓ（狇ε－θ犿）≈１，结合式 （３）、 （４）、

（５）、（６）可得

犞狇
ε
＝－犚狇ε－５７．３狇犛犮

α
狔α／犿＋犵ｃｏｓθ犿 ＋Δ狇 （７）

　　综合式 （５）、（７）可得一体化模型

犞狇
ε
＝－犚狇ε－５７．３狇犛犮

α
狔α／犿＋犵ｃｏｓθ犿 ＋Δ狇

α＝－５７．３狇犛犮
α
狔／犿犞＋ω狕＋犵ｃｏｓθ犿／犞＋Δ２

ω狕 ＝５７．３狇犛犾犿
α
狕α／犑狕＋狇犛犾

２犿狕狕ω狕／犑狕犞＋

５７．３狇犛犾犿
δ狕狕δ狕／犑狕＋Δ

烅

烄

烆 ３

（８）

　　将式 （８）整理，最后可得导弹俯仰通道制导控制一体化

模型如式 （９）所示

狓１

狓２

狓

熿

燀

燄

燅３

＝

犪１１ １ ０

０ 犪２２ １

０ 犪３２ 犪

熿

燀

燄

燅３３

狓１

狓２

狓

熿

燀

燄

燅３

＋

０

０

犫

熿

燀

燄

燅狕

δ狕＋

犮１

犵ｃｏｓθ犿
犞犿

熿

燀

燄

燅０

＋

Δ１

Δ２

Δ

熿

燀

燄

燅３

（９）

　　其中，狓１ ＝
－犞狇

ε

５７．３狇犛犮
α
狔／犿

，狓２ ＝α，狓３ ＝ω狕，

犪１１ ＝－犚／犚，犮１ ＝
－犵ｃｏｓθ犿
５７．３狇犛犮

α
狔／犿

犪２２ ＝－５７．３狇犛犮
α
狔／犿犞犿，犪３２ ＝５７．３狇犛犾犿

α
狕／犑狕

犪３３ ＝狇犛犾
２犿狕狕／犑狕犞犿，犫狕 ＝５７．３狇犛犾犿δ狔狕／犑狕

Δ１，Δ２，Δ３ 为通道耦合以及气动参数等相关假设引起的建

模误差，且根据假设４可定义
［１１］：狘Δ１狘≤ε１，狘Δ２狘≤ε２，狘Δ３

狘≤ε３，ε１，ε２，ε３ 为未知的正常数，Δ１ ＝－Δ狇／（５７．３狇犛犮
α
狔／犿）。

２　导弹俯仰通道一体化控制律设计

本文所采用的系统控制结构如图２所示，目标是希望通过

弹—目相对运动数据和导弹飞行数据直接获得舵偏指令控制导

弹飞行。考虑系统 （９）的形式，仅在狓３ 中含有舵偏，因此参

考反演设计的思想，分层采用滑模控制，以实现最后的控制量

为舵偏项δ狕 。

图２　导弹制导控制一体化控制结构

２１　控制律设计

第１步，采用滑模控制，为了保证导弹打击到目标，实现

制导目的，需零化视线角速率，即使狓１ →０，定义滑模面

狊１ ＝狓１ （１０）

　　这样只能保证击中目标，为了满足导弹的落角约束要求，

因此在式 （１０）的基础上加入落角偏置项，式 （１０）改进为

狊１ ＝狓１＋λ（狇ε－狇犳） （１１）
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式中，狇犳 为期望落角；可保证制导结束时视线角速率为０，同

时视线角为狇犳 。对式 （１１）两边求导可得

狊１ ＝犪１１狓１＋狓２＋犮１＋λ狇ε＋Δ１ （１２）

　　因为导弹飞行系统具有时变参数，选取具有自适应能力的

指数趋近［１２］如式 （１３）

狊１ ＝－
犽１狘犚狘
犚
狊１－ε１ｓｇｎ（狊１） （１３）

式中，犽１ ＞０。采用式 （１３）的形式可以保证，当弹目相对距

离较大时，趋近滑模速率较小；当弹目相对距离趋近于零时，

趋近速律迅速增加，从而使导弹具有较高的命中精度并且可以

有效地削弱绕滑模面的抖动。

根据反演设计的思想，同时参考式 （１２）、（１３）设计伪控

制量狓２犮

狓２犮 ＝－犪１１狓１－
犽１狘犚狘
犚
狊１－ε１ｓｇｎ（狊１）－犮１－λ狇 （１４）

　　ε１ 为未知正实数，用ε^１ 来估计，为其选取自适应调节律

如式 （１５）

ε^
·

１ ＝狉１狘狊１狘 （１５）

式中，狉１ ＞０，同时式 （１４）可改写为式 （１６）形式

狓２犮 ＝－犪１１狓１－
犽１狘犚狘
犚
狊１ －^ε１ｓｇｎ（狊１）－犮１－λ狇 （１６）

　　第２步，式 （１６）中狓２犮与狓２之间存在偏差，为了消除偏

差，实现狓２ 对狓２犮 的跟踪，采用滑模控制，定义滑模面

狊２ ＝狓２－狓２犮 （１７）

　　将式 （１６）、（１７）代入式 （１２）可得第１步中准确的滑模

运动方程为

狊１ ＝－
犽１狘犚狘
犚
狊１＋狊２ －^ε１ｓｇｎ（狊１）＋Δ１ （１８）

　　同时对式 （１７）求导可得

狊２ ＝犪２２狓２＋狓３＋犵ｃｏｓθ犿／犞犿 ＋Δ２－狓２犮 （１９）

　　定义：狊２＝－狊１－
犽２狘犚狘
犚
狊２－^ε２ｓｇｎ（狊２），犽２＞０，同时设计

狓３犮 作为虚拟控制量，得

狓３犮 ＝－犪２２狓２－犵ｃｏｓθ犿／犞犿 －狊１－

犽２狘犚狘
犚
狊２ －^ε２ｓｇｎ（狊２）＋狓２犮 （２０）

式中，引入狊１ 是为了消去狊１，狊２ 之间的耦合，^ε２ 的调节律为：^ε
·

２

＝狉２狘狊２狘，狉２ ＞０。

第３步，同理，为了消除狓３，狓３犮之间的偏差，采用滑模控

制，定义滑模面

狊３ ＝狓３－狓３犮 （２１）

　　将式 （２０）、（２１）代入式 （１９）可得第２步中准确的滑模

运动方程为

狊２ ＝－狊１－
犽２狘犚狘
犚
狊２＋狊３ －^ε２ｓｇｎ（狊２）＋Δ２ （２２）

　　同时对式 （２１）求导可得

狊３ ＝犪３２狓２＋犪３３狓３＋犫狕δ狕＋Δ３－狓３犮 （２３）

　　定义：狊３＝－狊２－
犽３狘犚狘
犚
狊３－^ε３ｓｇｎ（狊３），犽３＞０，再根据式

（２３）设计控制量δ狕

δ狕 ＝ ［－犪３２狓２－犪３３狓３－狊２－
犽３狘犚狘
犚
狊３－

ε^３ｓｇｎ（狊３）＋狓３犮］／犫狕 （２４）

式中，^ε３ 的调节律为：^ε
·

３ ＝狉３狘狊３狘，狉３ ＞０。

综上，由式 （１６）、（２０）、（２４）构成本文所设计的俯仰通

道制导控制一体化控制律，控制目标是最终使滑模面狊１ →０。

２２　稳定性分析

选取ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

犞 ＝∑
３

犻＝１

１

２
狊犻
２
＋
珓ε犻
２

狉（ ）犻 （２５）

式中，珓ε犻 ＝ε犻－^ε犻。

对式 （２５）两边求导并将式 （１８）、（２２）代入可得

犞＝∑
３

犻＝１

狊犻狊犻－
（ε犻－^ε犻）^ε

·

犻

狉（ ）犻
＝

狊１（－
犽１狘犚狘
犚
狊１＋狊２ －^ε１ｓｇｎ（狊１）＋Δ１）＋

狊２（－狊１－
犽２狘犚狘
犚
狊２＋狊３ －^ε２ｓｇｎ（狊２）＋Δ２）＋

狊３（－狊２－
犽３狘犚狘
犚
狊３ －^ε３ｓｇｎ（狊３）＋Δ３）－

（ε１ －^ε１）狘狊１狘－（ε２ －^ε２）狘狊２狘－（ε３ －^ε３）狘狊３狘≤

－
犽１狘犚狘
犚
狊１

２
－
犽２狘犚狘
犚
狊２

２
－
犽３狘犚狘
犚
狊３

２
－^ε１狘狊１狘－

ε^２狘狊２狘－^ε３狘狊３狘＋ε１狘狊１狘＋ε２狘狊２狘＋ε３狘狊３狘－

（ε１ －^ε１）狘狊１狘－（ε２ －^ε２）狘狊２狘－（ε３ －^ε３）狘狊３狘＝

－
犽１狘犚狘
犚
狊１

２
－
犽２狘犚狘
犚
狊２

２
－
犽３狘犚狘
犚
狊３

２
≤０

　　因此可得犞 ≥０，犞≤０，根据Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性定理可得

狊犻，珓ε犻有界，则有ε^犻有界。

同时，令

犽 ＝ｍｉｎ
狘犚狘
犚
犽｛ ｝犻 ，犛＝ ［狊１　狊２　狊３］犜 ，则有

∫
＋∞

０
犽 犛（狋）２

２ｄ狋≤∫
＋∞

０
－犞（狋）ｄ狋＝

犞（０）－犞（＋∞）＜＋∞

　　根据犛（狋）犜犛（狋）有界，则有狋→ ∞ 时犛→０，因此系统

（９）稳定性可证。

３　仿真分析

下面使用ｍａｔｌａｂ仿真软件对本文所设计的带落角约束的

导弹俯仰通道制导控制一体化策略进行验证，在仿真中为了降

低符号函数引起的系统抖振，采用饱和函数狊犪狋（狊犻）来代替所

设计控制律中的ｓｇｎ（狊犻），式 （２０）、（２４）中的狓２犮，狓３犮 可以由

狓２犮，狓３犮 通过低通滤波器得到。

参考相关文献选取控制律中各参数值：

犽１ ＝６，犽２ ＝１０，犽３ ＝１６，狉１ ＝０．２，狉２ ＝０．１５，狉３ ＝０．１５，

λ＝０．５；假设某空地导弹飞行过程中要求舵偏角狘δ狕狘≤３０°，

目标落角为－９０°；导弹初始坐标为 （０，１０００），初始速度为

（２５０，０）；位置，速度单位分别为：犿，犿／狊。导弹的气动力参

数值分别为：犮α狔 ＝０．３５，犮
δ狕
狔 ＝０．２２，犿α狕 ＝－０．４５２，犿


狕狕 ＝－

２．８５，犿δ狕狕 ＝－０．２２４６。

根据导弹初始条件，针对不同的机动目标仿真结果如表１

所示，导弹—目标轨迹如图３到图５所示。目标匀速机动时的

导弹参数变化曲线如图６、图７所示。

从表１可以看出不同的初始条件下导弹脱靶量都在１ｍ之
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表１　不同机动目标仿真结果

目标位置

／ｍ

初始速度／

ｍ／ｓ

加速度／

ｍ／ｓ２

仿真时间

／ｓ

脱靶量

／ｍ

（０，２０００） （０，０） （０，０） １０．６１ ０．５４

（０，２０００） （３５，０） （０，０） １４．６５ ０．７５

（０，２０００） （３５，０） （４，０） １６．２３ ０．８６

图３　静止目标的弹—目追踪轨迹

图４　匀速目标的弹—目追踪轨迹

图５　加速目标的弹—目追踪轨迹

图６　弹—目视线角变化曲线

内，制导精度比较高；从图３到图５导弹—目标运动轨迹可以

图７　升降舵偏角变化曲线

看出，采用此控制律，在不同机动条件下，导弹在接近目标时

均可实现近似垂直的攻击，并且弹道基本平滑；根据攻角很小

以及视线与速度方向夹角很小的假设，导弹的最终落角可以用

最终的弹—目视线角来体现，由图６、图７可以得到，此时导

弹的最终落角为－８４．９３°，实现了近似垂直打击，舵偏也满足

了≤３０°的物理约束。

４　总结

本文主要研究了俯仰平面带有落角约束的导弹制导控制一

体化问题，针对一体化模型带有未知有界的建模不确定项的特

点，充分考虑对导弹落角的约束，利用反演方法、自适应滑模

控制设计了俯仰通道制导控制一体化控制律。仿真结果表明，

针对不同的地面机动目标，所设计的控制律在导弹的制导精度

和末端落角约束两个方面都可满足要求。

参考文献：

［１］田国兵．带落角约束的 ＢＴＴ飞行器制导控制一体化方法研究

［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨工业大学，２０１１．

［２］张云璐，张　科，杨文骏．一种高空拦截导弹的自适应滑模制导律

设计 ［Ｊ］．计算机测量与控制，２０１２，２０ （６）：１５７３ １５７５．

［３］李艳辉，厉　明，周　凌，等．基于变结构理论的中制导律设计方

法研究 ［Ｊ］．计算机测量与控制，２０１５，２３ （３）：８２１ ８２３．

［４］朱战霞，陈　鹏，唐必伟．基于滑模方法的空空导弹一体化制导控

制律设计 ［Ｊ］．西北工业大学学报，２０１４，３２ （２）：２１３ ２１９．

［５］薛文超，黄朝东，黄　一．飞行制导控制一体化设计方法综述 ［Ｊ］．

控制理论与应用，２０１３，３０ （１２）：１５１１ １５２２．

［６］李立坤．新一代空空导弹关键技术和发展战略 ［Ｊ］．航空兵器，

２００２ （６）：１ ３．

［７］ＬｉｎＣＦ，ＯｈｌｍｅｙｅｒＥ，ＢｉｂｅｌＪＥ，ＭａｌｙｅｖａｃＳ．ＯｐｔｉｍａｌＤｅｓｉｇｎｏｆＩｎ

ｔｅｇｒａｔｅｄＭｉｓｓｉｌｅＧｕｉｄａｎｃｅａｎｄＣｏｎｔｏｒｌ［Ａ］．１９９８ＷｏｒｌｄＡｖｉａｔｉｏｎ

ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ［Ｃ］．Ａｎａｈｅｉｍ，ＣＡ，１９９８．

［８］ＳｈｉｍａＴ，ＩｄａｎＭ，ＧｏｌａｎＯＭ．Ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ

ｍｉｓｓｉｌｅａｕｔｏｐｉｌｏｔｇｕｉｄａｎｃｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄ

Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２００６，２９ （２）：２５０ ２６０．

［９］ＨｏｕＭＺ，ＤｕａｎＧＲ．ＩｎｔｅｇｒａｔｅｄｇｕｉｄａｎｃｅａｎｄＣｏｎｔｒｏｌｆｏｒｈｏｍｉｎｇ

ｍｉｓｓｉｌｅｓａｇａｉｎｓｔｇｒｏｕｎｄｆｉｘｅｄｔａｒｇｅｔｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓ，２００８，２１ （２）：１６２ １６８．

［１０］张保群，宋申民．基于自适应滑模控制的导弹制导与控制一体化

反演设计 ［Ｊ］．弹箭与制导学报，２００９，２９ （５）：３１ ３５．

［１１］王先哲，吴庆宪，姜长生．带落角约束的导弹制导与控制一体化设

计 ［Ｊ］．航空兵器，２０１１，（６）：２３ ２８．

［１２］辛腾达，范惠林，闫　琳．滑模变结构制导律的抖振问题研究

［Ｊ］．航空兵器，２０１５，（２）：１１ １３．


