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前向拦截自适应滑模制导律

花文华，陈兴林
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摘　要：为拦截高速飞行目标，基于前向拦截的思想，给出了一种自适应滑模制导律．通过弹道的不断调整，
置拦截导弹于具有较快飞行速度的目标前方预测弹道上，使得二者的飞行方向满足一种特定的几何关系．该
制导律的推导考虑到了拦截导弹与目标的自动驾驶仪动态及其模型误差，且由于采用了自适应滑模的设计

方法，不需要知道目标的加速度界和模型误差界．采用运动学模型和实际的拦截导弹模型进行了仿真，结果
表明该制导律可以实现高速机动目标的前向拦截，具有一定的可行性．
关键词：前向拦截；滑模控制；自适应控制；高速目标拦截
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　　高速目标，如再入段弹道导弹的拦截，对拦截
导弹的性能提出了更高的要求，如大距离的目标

检测，各执行子系统的快速响应等．为了克服这些
困难，文献［１－２］提出了一种前向拦截的思想，
即通过事先机动将拦截导弹置于目标前方的预测

飞行弹道上，且飞行方向与其保持一致，由于拦截

导弹具有较低的飞行速度，目标接近导弹，从而实

现目标的拦截．基于这一思想，本文对文献［２］进
行了扩展研究，给出了一种适用于前向拦截的自

适应滑模制导律．该制导律的推导考虑到了拦截

导弹和目标的自动驾驶仪动态及其模型误差，由

于采用了自适应滑模［３］的设计方法，不要求知道

目标的加速度界和模型误差界．

１　前向拦截
１１　问题的数学描述

起始阶段，拦截导弹位于目标前方，通过对自

身弹道的不断调整，实现与目标接近的同时，不断

减少飞行方向误差，并最终实现二者弹道的匹配．
由于目标从尾部接近拦截导弹，大大降低了对拦

截导弹的速度要求和能耗要求，对于主动寻的拦

截导弹而言，也降低了天线罩的热冲击承受力［４］

要求．
　　假设拦截导弹是旋转稳定的，且主要针对制



导末段进行研究，基于短时假设［５］，可将问题解

耦为２个互相垂直的平面制导问题，如图１所示．
下标Ｍ和Ｔ分别对应拦截导弹和目标的相关状
态，θ为视线角，θＭ和θＴ分别为拦截导弹和目标的
速度与视线之间的夹角，ｒ为二者之间的距离，其
相对运动关系可表示为

ｒ＝Ｖｒ＝ＶＭｃｏｓθＭ －ＶＴｃｏｓθＴ，
Ｖθ＝ＶＭｓｉｎθＭ －ＶＴｓｉｎθＴ．

其中：Ｖｒ、Ｖθ分别为沿视线方向和视线法向上的相
对运动速度，ＶＭ和ＶＴ为拦截导弹和目标的飞行速
度．定义无量纲参数：

κ＝ＶＭ／ＶＴ ＜１．
设拦截导弹和目标的航迹角分别为γＭ和γＴ，则

γＭ ＝θ＋θＭ，　γＴ ＝θ＋θＴ，
γＭ ＝ａＭ／ＶＭ，　γＴ ＝ａＴ／ＶＴ．

进一步转化，可以得到

θＭ ＝ａＭ／ＶＭ －Ｖθ／ｒ， （１）
θＴ ＝ａＴ／ＶＴ－Ｖθ／ｒ． （２）
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图１　平面相对运动关系

１２　前向拦截制导律
前向拦截制导律定义为［２］

θＭ ＝ｎθＴ． （３）
即拦截导弹速度矢量的前置角与目标相对于

视线的飞行方向成比例，从而使得 ｌｉｍ
ｔ→ｔｆ
θＭ ＝０，

ｌｉｍ
ｔ→ｔｆ
θＴ ＝０同时成立．其中ｔｆ定义为

ｔｆ＝ａｒｇｔ｛ｒ（ｔ）ｒ（ｔ）＝０｝．

２　前向拦截自适应滑模制导律
２１　拦截导弹和目标动态

式（３）描述了θＭ与θＴ之间要求满足的几何
规则，不含有显式的控制量，因此需要进一步推导

这一规则与拦截导弹加速度命令 ａＭｃ之间的关
系．假设拦截导弹和目标闭环横向加速度可采用
一阶传递函数近似表示为

ａＭ ＝（ａＭｃ－ａＭ）／τＭ ＋ΔＭ，
ａＴ ＝（ａＴｃ－ａＴ）／τＴ＋ΔＴ．

其中，τＭ和τＴ分别为拦截导弹和目标的自动驾

驶仪时间常数，ΔＭ和ΔＴ为有界模型误差，且
｜ΔＭ｜≤ＭＭ，　｜ΔＴ｜≤ＭＴ．

ＭＭ和ＭＴ未知．相比较而言，拦截导弹可以较为精
确的建模，即ＭＭＭＴ，因此可忽略其模型误差．

假设目标的横向加速度命令有界，即｜ａＴｃ｜≤
ＭＴｃ．其中ＭＴｃ未知．
２２　自适应滑模制导律推导

基于式（３），定义偏差 ｅ＝θＭ －ｎθＴ．其中 ｎ
为制导时间常数．由于假设拦截导弹和目标具有
一阶自动驾驶仪动态特性，偏差相对阶为２，需要
对ｅ进行求导，从而产生拦截导弹机动命令 ａＭｃ
项，因此定义滑模面

ｓ＝ｅ＋τｅ． （４）
其中τ为常数．由式（４）可以得到ｅ＝ｅ０ｅｘｐ（－（ｔ－
ｔ０）／τ），τ决定了偏差ｅ趋于零的速度．

基于式（４）定义的滑模面，所设计的制导律
由等效控制ａｅｑＭｃ加切换控制ａ

ｕｃ
Ｍｃ两部分组成，ａ

ｅｑ
Ｍｃ部

分主要作用是，当不存在模型误差和目标机动的

情况下，使得系统趋近并保持在滑模面上，ａｕｃＭｃ则
用于实现对模型误差和目标机动等的鲁棒性，即

二者存在的情况下，使得系统趋于滑模面，即

ａＭｃ＝ａ
ｅｑ
Ｍｃ＋ａ

ｕｃ
Ｍｃ． （５）

其中，

ａｅｑＭｃ＝ｆａＭａＭ ＋ｆａＴａＴ＋ｆθθ，

ｆａＭ (＝ １－
τＭ
τ
－
τＭＶＭ（ｎ－１）ｃｏｓθＭ )ｒ ，

ｆａＴ (＝ τＭκｎ
τ
－
κｎτＭ
τＴ
＋
τＭＶＭ（ｎ－１）ｃｏｓθＴ)ｒ ，

ｆθ＝（ｎ－１）τＭＶＭ（２Ｖｒ／ｒ－１／τ），
ａｕｃＭｃ＝－τＭＶＭ／τ（ｋｓ＋μｓｉｇｎ（ｓ）），
μ＝（ｎτ／τＴＶＴ）^ＭＴｃ＋（ｎτ／ＶＴ）^ＭＴ．

自适应律：

Ｍ^
·

Ｔｃ＝（ｎτγ１／τＴＶＴ）｜ｓ｜， （６）

Ｍ^
·

Ｔ ＝（ｎτγ２／ＶＴ）｜ｓ｜． （７）
式中：ｋ，γ１，γ２＞０为设计参数，^ＭＴｃ和 Ｍ^Ｔ分别为
ＭＴｃ和ＭＴ的估计值，为避免抖振，采用饱和函数
近似代替符号函数，边界层取为００２，近似为１°．

稳定性分析．定义Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为
Ｖ＝ｓ２／２＋珟Ｍ２Ｔｃ／２γ１＋珟Ｍ

２
Ｔ／２γ２． （８）

其中，珟ＭＴｃ＝ＭＴｃ－Ｍ^Ｔｃ，珟ＭＴ ＝ＭＴ－Ｍ^Ｔ．
　　对式（８）两边求导，并结合式（１），（２），（４），
（５）以及自适应律式（６）和（７），可以得到

　 Ｖ＝ｓｓ－１
γ１
珟ＭＴｃＭ^

·

Ｔｃ－
１
γ２
珟ＭＴＭ^

·

Ｔ ＝ｓ（－ｋｓ－

　　μｓｉｇｎ（ｓ）－ｎττＴＶＴ
·ａＴｃ－

ｎτ
ＶＴ
·ΔＴ）－

１
γ１
珟ＭＴｃ^Ｍ

·

Ｔｃ－
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　　 １
γ２
珟ＭＴＭ^

·

Ｔ≤－ｋｓ
２－（ｎτ
τＴＶＴ
·Ｍ^Ｔｃ＋

ｎτ
ＶＴ
·Ｍ^Ｔ）｜ｓ｜＋

　　（ｎτ
τＴＶＴ
·ＭＴｃ＋

ｎτ
ＶＴ
·ＭＴ）｜ｓ｜－

１
γ１
珟ＭＴｃＭ^

·

Ｔｃ－

　　 １
γ２
珟ＭＴＭ^

·

Ｔ ＝－ｋｓ
２＋ｎτ
τＴＶＴ
·珟ＭＴｃ｜ｓ｜＋

　　ｎτＶＴ
·珟ＭＴ｜ｓ｜－

１
γ１
珟ＭＴｃ^Ｍ

·

Ｔｃ－
１
γ２
珟ＭＴＭ^

·

Ｔ ＝－ｋｓ
２．

因此，Ｖ是有界的，相应的ｓ、ｓ、珟ＭＴｃ、珟ＭＴ∈Ｌ∞，从而

Ｍ^Ｔｃ、^ＭＴ∈Ｌ∞．由∫
∞

０
ｓ２（ｔ）ｄｔ≤ｋ－１［Ｖ（０）－Ｖ（∞）］＜

∞，ｓ∈Ｌ２，又由式（６）和（７）知Ｍ^Ｔｃ，^ＭＴ∈Ｌ∞∩Ｌ２．利
用Ｂａｒｂａｌａ定理可得到ｓ及偏差 ｅ渐进收敛到零，

自适应律 Ｍ^
·

Ｔｃ、^Ｍ
·

Ｔ也渐进收敛到零．

３　仿真模型
３１　导弹模型

文献［６］给出了一种在平坦非旋转地球表面
内飞行质点的三维运动方程，转化为二维的情形，

可表示为

ｘＭ ＝ＶＭｃｏｓγＭ，　 ｙＭ ＝ＶＭｓｉｎγＭ，
ＶＭ ＝（Ｔ－Ｄ）／ｍ－ｇｓｉｎγＭ，γＭ ＝（ａＭ－ｇｃｏｓγＭ）／ＶＭ．
其中：（ｘＭ、ｙＭ）为惯性参考平面内的导弹位置坐
标；Ｔ和 Ｄ分别为导弹推力和飞行中所受到的阻
力；ｍ为导弹质量；ｇ为重力加速度．
３２　阻力模型

空气动力学阻力模型［６］为

Ｄ＝Ｄ０＋Ｄｉ，　Ｄ０ ＝Ｃｄ０Ｑε，
Ｄｉ＝λｍ

２ａ２Ｍ／（Ｑε），λ＝ν／（πＡｒ），Ｑ＝ρＶ
２
Ｍ／２．

其中：Ｃｄ０和λ分别为零升力阻力系数和诱导阻力
系数；Ａｒ为展弦比；ν为效率因子；ρ为大气密度；ε
为参考面积；Ｑ为动压．

４　仿真结果及分析
为验证该自适应滑模制导律的性能，针对运动

学和实际的拦截导弹模型分别进行仿真，取

τ＝０１，ｎ＝３，ｋ＝２，γ１ ＝γ２ ＝０１，τＭ ＝０２ｓ，
τＴ ＝０２ｓ，假设目标和拦截导弹的初始位置分别
为（ｘＴ０ ＝０，ｙＴ０ ＝０）和（ｘＭ０ ＝４０００ｍ，ｙＭ０ ＝
３０００ｍ），θＴ０ ＝２０°，拦截导弹模型和阻力模型的
相关参数来自文献［６］，为改变飞行速度略作调整．
１）运动学模型情形．图２为针对目标机动命

令ａＴｃ∈｛２０ｇ，０，－２０ｇ｝的３条前向拦截弹道，其
中κ＝０６２５，ＶＴ ＝１６００ｍ／ｓ，θＭ０＝４５°，从图中
可以看出，即使较大的初始指向误差，拦截导弹仍

能够通过自身弹道的调整，逐渐接近目标的飞行

弹道，并最终实现弹道的匹配，其中，目标相对于

ＬｏＳ的飞行方向误差分别为３７７３，０和３７７４．图
３为相应的拦截导弹加速度变化曲线，相比于目
标机动性能，该制导律对拦截导弹的机动性能要

求不高．
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图２　前向拦截弹道，ａＴｃ∈｛２０ｇ，０，－２０ｇ｝
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图３　前各拦截导弹加速度，ａＴｃ∈｛２０ｇ，０，－２０ｇ｝

　　图４为ＶＭ∈｛１０００，１１００，１２００｝ｍ／ｓ的３条

前向拦截弹道，其中ａＴｃ＝２０ｇ，ＶＴ ＝１６００ｍ／ｓ，
θＭ０ ＝４５°．从图中可以看出，随着κ的增加，拦截
导弹飞行时间有所增加，分别为５０４３ｓ，６２４５ｓ，
７８５７ｓ，但在经过一个较短时间的调整以后，弹
道更趋于平滑，目标相对于视线的飞行方向误差

分别为３７７３，３４１７和３１６６，也随之较少，如图
５所示，拦截导弹机动性能要求也降低，因此在实
际应用中，需要在拦截导弹飞行速度和机动能力

之间进行折中考虑，以满足一定能量消耗和误差

容限的要求．
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图４　前向目标拦截弹道，ＶＭ∈｛１０００，１１００，１２００｝ｍ／ｓ
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图５　前向拦截导弹加速度，ＶＭ∈｛１０００，１１００，１２００｝ｍ／ｓ

　　２）实际的拦截导弹模型情形．图６为采用实
际的拦截导弹模型，针对“ｂａｎｇｂａｎｇ”机动目标的
前向拦截弹道，该类型机动是最优的目标规避机

动［７］，假设目标只具有一次机动命令切换，时间为

ｔ＝５ｓ，大小为１０ｇ，θＭ０ ＝１００°，ＶＴ ＝１０００ｍ／ｓ．
拦截导弹速度ＶＭ变化曲线如图７所示，κ＜１．
图８为拦截导弹加速度变化曲线，从图中可以看
出在拦截末端导弹加速度取较小的数值，图９为
目标相对于 ＬｏＳ的飞行方向变化曲线，最终的误
差为２６４４．
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图６　“ｂａｎｇｂａｎｇ”机动目标前向拦截弹道
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图７　拦截导弹速度
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图８　“ｂａｎｇｂａｎｇ”机动目标前向拦截导弹加速度
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图９　目标相对于视线的飞行方向变化

５　结　论
针对高速目标拦截问题，基于前向拦截思想，

给出了一种自适应滑模制导律．通过弹道的不断
调整，将拦截导弹置于具有较快飞行速度的目标

前方弹道上，从而实现二者弹道的匹配．基于自适
应滑模设计方法，该制导律考虑到了拦截导弹和

目标自动驾驶仪动态，模型误差等因素，不要求知

道目标的加速度界和模型误差界．仿真结果表明，
该制导律可以实现高速机动目标的前向拦截，相

比较于目标机动，对导弹的机动能力要求不高．
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