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一种有攻击角约束的三维有限时间导引律
张　 良，张泽旭，郑　 博
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摘　 要： 为解决目标加速度信息未知且存在攻击角约束的三维末端制导问题，提出一种基于非线性观测器的有限时间导引

律，使得弹目视线角可在有限时间内收敛至期望攻击角．首先，提出一类非线性观测器，利用导引系统中易测量的位置和速度

等信息来估计目标加速度，理论分析给出了观测器稳定的充分条件；然后，利用目标加速度估计值，基于有限时间稳定理论和

滑模变结构控制理论设计一种有限时间导引控制律，使三维末端导引系统的弹目视线角可以在有限时间内收敛到期望攻击

角．通过分析观测误差对导引系统有限时间特性的影响，表明该方法满足工程实践需求；最后，分别对加速度为匀变速和变加

速的两类变速目标进行了数值仿真，并与传统比例导引法进行了对比，仿真结果验证了所提方法的可行性与有效性．研究表

明，利用非线性观测器可以稳定地估计目标加速度信息，进而利用该观测器给出的目标加速度信息设计滑模变结构有限时间

三维导引律，利用该方法可以有效地解决三维末端制导过程中存在目标加速度信息未知且存在攻击角约束的难题．
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　 　 现代战争的复杂多样性对制导武器的全方位攻

击能力提出了更高要求，因而对带有攻击角约束导

引律的研究受到了广泛关注［１］ ．近年来，国内外学者

在此领域进行了大量研究．Ｋｉｍ 等［２］利用线性二次

模型首次研究了攻击角约束问题．随后滑模控制理

论被引入，变结构导引控制律不仅满足脱靶量需求，
还实现了攻击角度约束［３－４］ ．由于传统终端滑模控制

中普遍存在奇异问题，Ｓｏｎｇ 等［５］采用一种改进的终

端滑模面，使用自适应方法估计外部未知但有界扰

动，提出一类自适应非奇异快速滑模导引律． Ｚｈａｎｇ
等［６］提出两类积分滑模导引律来保证视线角到期

望角的有限时间收敛．Ｚｈａｏ 等［７］在设计滑模面时引

入特定时变函数，使视线角收敛到期望角是有限时

间的并且收敛时间可预知．与滑模控制方法不同，冯
艳清等［８］运用最优控制理论，在纵向和航向两个导

引平面分别设计导引律，但仅在纵向平面上实现攻

击角度约束．Ｔｓａｌｉｋ等［９］将相对运动方程在圆形标称

弹道上线性化，使用圆形弹道内接角设计了一类有

攻击角约束的最优导引律． Ｓｕｎ 等［１０］应用连续非光



滑控制方法使导弹满足攻击角约束的时间更快、精
度更优．此外也有部分文献［１１－１３］在考虑攻击角

约束的同时考虑了如攻击时间约束、视场角约束等

复杂战况．
然而，现有研究多是基于二维平面导引动力学与

运动学模型．三维导引模型间的相互耦合［１４］，使得设

计有攻击角约束的三维导引律更为困难．另外，实战

中为了扩展导弹的战术用途，制导律的设计还希望入

射角有限时间收敛［１５］ ．本文将针对有攻击角约束的三

维有限时间导引律问题，通过引入用于估计目标加速

度信息的非线性观测器，设计一种使三维视线角在有

限时间内收敛至期望攻击角的导引律．

１　 问题描述

考虑导弹和目标在三维空间的运动为质点运

动，分别用 Ｍ 和 Ｔ 表示导弹和目标的质心．惯性系

Ｍ－ ｘ，ｙ，ｚ( ) 建立在导弹初始位置，称由导弹指向目

标的矢量 ｒ→ 为视线矢量，视线与惯性系的角度关系

用视线偏角 θ 和视线倾角 φ 表示．建立视线球坐标

系（ ｒ，θ，φ），用（ ｅ→ｒ，ｅ
→

θ，ｅ
→

φ）表示单位矢量，其中ｅ→θ 沿

经线方向，ｅ→φ 沿纬线方向，如图 １ 所示．令（ａＭｒ，ａＭθ，
ａＭφ）为导弹加速度，（ａＴｒ，ａＴθ，ａＴφ）为目标加速度，则
导弹与目标在视线球坐标系内的相对运动可用如下

二阶非线性方程表示［１６］：

ｒ·· － ｒφ·２ － ｒθ·２ ｃｏｓ２φ ＝ ａＴｒ － ａＭｒ， （１）

ｒθ··ｃｏｓ φ ＋ ２ｒ·θ·ｃｏｓ φ － ２ｒ·φ·θ·ｓｉｎ φ ＝ ａＴθ － ａＭθ，
（２）

ｒ φ·· ＋ ２ｒ·φ· ＋ ｒθ·２ｃｏｓ φｓｉｎ φ ＝ ａＴφ － ａＭφ ． （３）
　 　 将（ａＭφ，ａＭθ）视作控制输入，将（ａＴφ，ａＴθ）视作

扰动，令 ｘ１ ＝ θ
·，ｘ２ ＝φ

·，则式（２）、（３）可变为：

ｘ·１ ＝ －
２ｒ·

ｒ
ｘ１ ＋ ２ｘ１ｘ２ ｔａｎ φ － １

ｒｃｏｓ φ
（ａＭθ － ａＴθ），

（４）

ｘ·２ ＝ －
２ｒ·

ｒ
ｘ２ － ｘ２１ｃｏｓ φｓｉｎ φ － １

ｒ
（ａＭφ － ａＴφ） ．

（５）
　 　 本文的任务是通过设计（ａＭφ，ａＭθ）使得视线角

速度（φ·，θ·）在有限时间内收敛到 ０，且视线角最终

稳定于给定的期望入射角 θｄ，φｄ( ) ．因此，式（１）的

ａＭｒ方向只需满足 ｒ·＜０即可．下面给出有限时间稳定

定理．
定理 １［１７］ 　 考虑非线性系统 ｘ·＝ ｆ（ｘ，ｔ），ｆ（０，ｔ）＝

０．ｘ∈Ｒｎ，Ｕ 为包含原点 ｘ ＝ ０ 的开区间，若存在一个

在 Ｕ 上连续可微的正定函数 Ｖ（ｘ，ｔ）满足 Ｖ
·
（ｘ，ｔ） ＋

αＶλ（ｘ，ｔ）≤０，其中 α＞０，λ∈（０，１），则该非线性系

统在原点 ｘ＝ ０处有限时间稳定，稳定时间为

Ｔ≤
Ｖ１－λ（ｘ０，０）
α（１ － λ）

．

eγ

eθ
eφ

z

x

yM φ

θ

r
T

→
→

→

→

图 １　 弹目相对运动在三维空间的几何关系
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２　 非线性观测器

实战中目标加速度信息通常难以获取，因此考

虑基于导弹已知信息来估计目标加速度．对于系统

（４）、（５），可以改写为

ｘ·１ ＝ Ｆ１（ｘ） ＋ Ｂ１（ａＭθ － ａＴθ），

ｘ·２ ＝ Ｆ２（ｘ） ＋ Ｂ２（ａＭφ － ａＴφ） ．
{ （６）

式中：Ｆ１（ｘ）＝ －
２ｒ·

ｒ
ｘ１＋２ｘ１ｘ２ｔａｎ φ，Ｂ１ ＝ －

１
ｒｃｏｓ φ

，Ｆ２（ｘ）＝

－２ｒ
·

ｒ
ｘ２－ｘ２１ｃｏｓ φｓｉｎ φ，Ｂ２ ＝－

１
ｒ
．基于式（６），设计非线性

观测器［１８］形式如下：
ｚ·１ ＝ Ｆ１ ＋ Ｂ１（ａＭθ － ａ＾ Ｔθ），

ａ＾ Ｔθ ＝ ｃ１（ｘ１ － ｚ１），
{ （７）

ｚ·２ ＝ Ｆ２ ＋ Ｂ２（ａＭφ － ａ＾ Ｔφ），

ａ＾ Ｔφ ＝ ｃ２（ｘ２ － ｚ２） ．
{ （８）

式中：ｃ１，ｃ２＞０为观测器参数，ｚ１、ｚ２ 分别为观测器系

统状态且 ｚ１（０）＝ ｘ１（０），ｚ２（０）＝ ｘ２（０），ａ
＾
Ｔθ、ａ

＾
Ｔφ分别

为观测器估计值，令观测误差 εθ ＝ ａＴθ－ａ
＾
Ｔθ，εφ ＝ ａＴφ－

ａ＾ Ｔφ，由式（６） ～ （８）可得

ａ^
·

Ｔθ ＝ ｃ１（ｘ
·
１ － ｚ·１） ＝ － ｃ１Ｂ１εθ，

ａ^
·

Ｔφ ＝ ｃ２（ｘ
·
２ － ｚ·２） ＝ － ｃ２Ｂ２εφ ．

{ （９）

　 　 选取李雅普诺夫函数为

Ｖ^ ＝ １
２
（ ａ^
·２

Ｔθ ｃｏｓ２φ ＋ ａ^
·２

Ｔφ） ＝
（ｃ２１ε２θ ＋ ｃ２２ε２φ）

２ｒ２
，（１０）

对式（１０）两边同时求导可得

Ｖ^
·
＝
ｃ２１（ ｒ２εθε

·
θ － ｒｒ·ε２θ） ＋ ｃ２２（ ｒ２εφε

·
φ － ｒｒ·ε２φ）

ｒ４
．
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　 　 为了使Ｖ^
·
＜０，一个充分条件为：

ｒ２εθε
·

θ － ｒｒ·ε２θ ＜ ０， （１１）

ｒ２εφε
·

φ － ｒｒ·ε２φ ＜ ０． （１２）
　 　 下面仅以偏角 θ 方向的式（１１）为例进一步推

导，φ 方向推导过程相同．考虑制导过程中 ｒ＞０，且

ε·θ ＝ ａ
·

Ｔθ－ａ^
·

Ｔθ ＝ ａ
·

Ｔθ＋ｃ１Ｂ１εθ，代入 Ｂ１ ＝ －
１

ｒｃｏｓ φ
，式（１１）

等价于

ａ·Ｔθ ＜ （ ｒ·

ｒ
＋

ｃ１
ｒｃｏｓ φ

）εθ，εθ ＞ ０；

ａ·Ｔθ ＞ （ ｒ·

ｒ
＋

ｃ１
ｒｃｏｓ φ

）εθ，εθ ＜ ０．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１３）

　 　 由式（１３）可以看出，当目标加速度的变化值与

跟踪误差始终落在如图 ２ 所示的阴影区域内时，非
线性观测器的观测误差是递减的．且特定 ａ·Ｔθ对应的

误差 εθ 将稳定于图中的 Ｐ 点．随 ｒ 的减小斜率Ｋθ（ ｔ）
逐渐增加 εθ 逐渐减小．因此当 ｒ 趋于零时， εθ 也

将趋近于零．图中 ａ·Ｔθ ＝ ｆ εθ( ) ＝ Ｋθ（ ｔ） εθ，Ｋθ（ ｔ）＝
ｒ·

ｒ
＋

ｃ１
ｒｃｏｓ φ

．倾角 φ 方向上，Ｋφ（ ｔ）＝
ｒ·

ｒ
＋
ｃ２
ｒ
．

因此，当目标做匀变速运动，即 ａ·Ｔθ，ａ
·

Ｔφ≡０，此

时只需满足 ｃ１＞－ ｒ
·ｃｏｓ φ，ｃ２＞－ ｒ

·，观测器将实现无误

差跟踪；当目标做变加速运动，ａ·Ｔθ，ａ
·

Ｔφ随时间变化，
因目标加速度变化通常可视为有界值，观测器估计

值与真实值之间将一直存在误差．

aTθ
.

εθ
0

P aTθ
.

=f(εθ)

图 ２　 目标加速度与跟踪误差的稳定域

Ｆｉｇ．２　 Ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ａｒｅａ ｏｆ ｏｂｓｅｒｖｅｒ

３　 有攻击角约束的有限时间收敛制导律设计

设 θｄ、φｄ 分别为视线的期望攻击偏角和倾角，
希望通过设计制导律使得导弹可以在有限时间内以

期望的攻击角攻击目标．由于两个方向导引律设计

过程类似，此处仅以偏角 θ 方向详细说明，倾角 φ 方

向仅给出结果．对式（４）选取滑模面［１９］：
ｓ１ ＝ ｘ１ ＋ β１ ｅ１（ ｔ） γ１ｓｇｎ（ｅ１（ ｔ））， （１４）

式中 β１＞０，γ１∈（０，１），且 ｅ１（ ｔ）＝ θ（ ｔ）－θｄ ．对式（１４）
求导可得

ｓ·１ ＝ ｘ·１ ＋ β１γ１ ｅ１（ ｔ） γ１－１ｘ１ ． （１５）
　 　 选取滑模趋近律为

ｓ·１ ＝ －
α１ｓｇｎ（ ｓ１）
ｒｃｏｓ φ

ｓ１ η１， （１６）

式中 α１＞０，η１∈（０，１），则将式（４）、（１６）代入式（１５）中
可得

ａＭθ ＝ β１γ１ｒ ｅ１（ ｔ） γ１－１ｘ１ｃｏｓ φ ＋ α１ｓｇｎ ｓ１( ) ｓ１ η１ －

２ｒ·ｘ１ｃｏｓ φ ＋ ２ｒ·ｘ１ｘ２ｓｉｎ φ ＋ ａＴθ ． （１７）
　 　 对于在导引律（１７）作用下，视线偏角 θ 的有限

时间收敛分析可以分为两个阶段：滑模面 ｓ１ ＝ ０ 到

达阶段和沿滑模面运动阶段．首先考虑滑模面到达

阶段，选择正定李雅普诺夫函数为

Ｖ（θ·（ ｔ），θ（ ｔ），ｔ） ＝ ｓ２１，
对其求导可得

Ｖ
· ＝ ２ｓ１ｓ

·
１ ＝ －

２α１
ｒｃｏｓ（φ）

Ｖ
１
２ （η１＋１） ＜ ０．

　 　 考虑在末制导阶段满足 ｒ（ ｔ） ＜ｒ（０），∀ｔ＞０，并

且 φ（ｔ）∈（－π
２
，π
２
），∀ｔ＞０，因此有 ０＜ｃｏｓ（φ（ ｔ））＜１，

由此可以得到

Ｖ
·

＜ －
２α１
ｒ（０）

Ｖ
１
２ （η１＋１） ．

　 　 由定理 １可知，到达平面的运动过程是有限时

间稳定的，其稳定时间为

Ｔθ１ ≤
ｒ（０）Ｖ

１
２ （１－η１）（θ·（０），θ（０），０）
α１（１ － η１）

．

　 　 下面考虑系统在平面内的运动．当系统达到ｓ１ ＝０
平面后，状态将沿该平面运动直到收敛到原点，此时

平面满足 ｓ１ ＝ ｘ１ ＋β１ ｅ１（ｔ） γ１ ｓｇｎ（ ｅ１（ ｔ）） ＝ ０，考虑

ｅ·１（ｔ）＝ θ
·＝ｘ１，因此该阶段运动的状态方程为

ｅ·１（ ｔ） ＝ － β１ ｅ１（ ｔ） γ１ｓｇｎ（ｅ１（ ｔ）） ．
　 　 选取李雅普诺夫函数为

Ｖ （θ（ ｔ），ｔ） ＝ ｅ２１，
即

Ｖ 
·
＝ ２ｅ１ｅ

·
１ ＝ － ２β１Ｖ 

１
２ （γ１＋１） ＜ ０． （１８）

　 　 由定理 １ 可知，式（１８）有限时间稳定于 ｅ１ ＝ ０

处，此时 ｘ１ ＝ ｅ
·
１（ ｔ）＝ ０．稳定时间为

Ｔθ２ ≤
Ｖ 
１
２ （１－γ１）（θ（０），０）
β１（１ － γ１）

．

　 　 综上所述，导引系统在视线偏角 θ 方向的稳定

时间为
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Ｔθ ≤ Ｔθ１ ＋ Ｔθ２，
同理可证得，对于视线倾角 φ 方向的角运动过程也

是有限时间稳定的，其制导律为

ａＭφ ＝ β２γ２ｒ ｅ２（ ｔ） γ２－１ｘ２ ＋ α２ｓｇｎ ｓ２( ) ｓ２ η２ － ２ｒ·ｘ２ －
ｒｘ２１ｃｏｓ φｓｉｎ φ ＋ ａＴφ，

其中

ｓ２ ＝ ｘ２ ＋ β２ ｅ２（ ｔ） γ２ｓｇｎ（ｅ２（ ｔ）），

ｓ·２ ＝ －
α２ｓｇｎ（ ｓ２）

ｒ
ｓ２ η２ ．

ì

î

í

ïï

ïï

式中：β２ ＞０，α２ ＞０，γ２∈（０，１），η２∈（０，１），ｅ２（ ｔ） ＝
φ（ ｔ）－φｄ ．

结合有攻击角约束的有限时间收敛制导律设

计，考虑目标加速度实战中不易获取，采用如下的复

合制导律来处理有攻击角约束的三维有限时间制导

问题：
ａＭφ ＝ β２γ２ｒ ｅ２（ ｔ） γ２－１ｘ２ ＋ α２ｓｇｎ ｓ２( ) ｓ２ η２ －

　 　 ２ｒ·ｘ２ － ｒｘ１ ２ｃｏｓ φｓｉｎ φ ＋ ａ＾ Ｔφ，

ａＭθ ＝ β１γ１ｒ ｅ１（ｔ） γ１－１ｘ１ｃｏｓ φ ＋ α１ｓｇｎ ｓ１( ) ｓ１ η１ －

　 　 ２ｒ·ｘ１ｃｏｓ φ ＋ ２ｒ·ｘ１ｘ２ｓｉｎ φ ＋ ａ＾ Ｔθ ．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（１９）
式中 ａ＾ Ｔφ、ａ

＾
Ｔθ分别为式（７）、（８）的观测值．

当目标做变加速运动时，为分析观测误差对导

引系统影响，将复合制导律（１９）代入系统（４）、（５）
可得

ｘ·１ ＝ － β１γ１ ｅ１（ｔ） γ１－１ｘ１ －
α１ｓｇｎ ｓ１( ) ｓ１ η１

ｒｃｏｓ φ
＋

εθ

ｒｃｏｓ φ
，

ｘ·２ ＝ － β２γ２ ｅ２（ｔ） γ２－１ｘ２ －
α２ｓｇｎ ｓ２( ) ｓ２ η２

ｒ
＋
εφ

ｒ
．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２０）
　 　 式（２０）右侧前两项保证了导引系统到达滑模

面和滑模面内的有限时间运动．误差 εφ 和 εθ 对导

引系统的影响表现为 εθ ／ ｒｃｏｓ φ 与 εφ ／ ｒ．实际情况

中，制导前期通常有 εθ ≪ｒ、 εφ ≪ｒ，制导后期由

式（９）可知 εθ 和 εφ 将趋近于零．且在实际工程应用

中，末端制导过程持续时间往往比较短，因此本文认

为此影响可忽略，后文仿真将给出进一步数值分析．

４　 数值仿真

选取导弹与目标的初始参数设置见表 １，为了

验证本文所提方法的有效性，选取如下所示传统比

例导引法作为对比．
ａＭθ ＝ － Ｎｐｒ

·ｘ１，

ａＭφ ＝ － Ｎｐｒ
·ｘ２ ．

{
式中 Ｎｐ≥２为量纲一的比例系数，仿真中选取典型

值 Ｎｐ ＝ ８［１６］ ．复合导引律（１９）各参数设置见表 ２．
　 　 从表 １ 可计算视线初始角度为 （φＬ０， θＬ０ ） ＝
（６５．９°，２６．６°），设置期望入射角为（φＬｄ，θＬｄ）＝ （７５°，
２０°）．假设导弹最大可用过载为 １０ ｇ，分别选取匀变

速和变加速两类目标进行仿真．由数值仿真可知，导
引系统的有限时间稳定时间与目标运动状态无关．由
所给各项参数，可计算两方向的理论稳定时间为：
Ｔθ＜ ８４．９ ｓ，Ｔφ＜１８．６ ｓ．

表 １　 导弹与目标初始仿真参数

Ｔａｂ．１　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｆｏｒ ｂｏｔｈ ｔａｒｇｅｔ ａｎｄ ｍｉｓｓｉｌｅ

参数
初始坐标 ／ ｍ 初始速度 ｖ ／

（ｍ∙ｓ－１）

初始弹

道角 ／ （ °）

ｘ ｙ ｚ φ θ

导弹 ０ ０ ０ ７００ ３０ １０

目标 ４ ０００ ２ ０００ １０ ０００ ２００ １５ １０

表 ２　 导引律与观测器参数

Ｔａｂ．２　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｆｏｒ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ ａｎｄ ｔｈｅ
ｎｏｎ⁃ｌｉｎｅａｒ ｏｂｓｅｒｖｅｒ

α１ β１ γ１ η１ ｃ１ α２ β２ γ２ η２ ｃ２

４０ ０．１ ０．３ ０．３ ２ ０００ ６０ ０．１ ０．１ ０．１ ２ ０００

１）匀变速目标，选取目标加速度为 ａＴθ ＝ａＴφ ＝２ ｇ．
非线性观测器的仿真表现如图 ３ 所示，其中偏

角和倾角方向的误差影响图是对 εθ ／ ｒｃｏｓ φ 和 εφ ／ ｒ
两项进行仿真验证．仿真结果表明，针对均变速目

标，非线性观测器将在较短时间内实现对目标加速

度的稳定跟踪．即使在仿真前期观测器具有较大观

测误差时，误差对导引系统的影响项 εθ ／ ｒ ｃｏｓ φ 和

εφ ／ ｒ 数量级仅为 １０－４，且残存时间较短（５ ｓ 以内），
因此该项对有限时间导引过程的影响认定可忽略．

图 ４为本文导引律与传统比例导引律之间的导

引效果对比图．由图 ４可知，仿真前期观测器误差对

有限时间导引过程基本上不存在影响．与传统比例

导引律相比，本文所提复合导引率可使系统的导引

角在有效时间内收敛至期望攻击角度．
２）变加速目标，选取目标加速度为 ａＴθ ＝ （１ ＋

０．５ｃｏｓ ｔ
２
）ｇ，ａＴφ ＝ ０．５ｓｉｎ

ｔ
２
ｇ．

由图 ５分析可知，当目标做变加速运动时，观测

器对目标加速度的估计始终存在误差，但该误差随

制导时间的增加而逐渐减少，并在大约 １５ ｓ 后，观
测器观测值与真实值之间几乎没有偏差．观测器误

差对导引系统的影响项 εθ ／ ｒｃｏｓ φ 和 εφ ／ ｒ 并未因弹

目距离 ｒ 的减少而增加，而是一直维持在 １０－４量级，
因此认为观测器误差对导引系统影响可以忽略
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不计．
图 ６ 表明，即使针对变加速目标，复合导引律

（１９）依然维持良好的有限时间稳定性能，非线性观

测器带来的微小误差并未影响有限时间导引过程．
与传统比例导引方法相比，本文研究结果可使导引

角度在有限时间收敛至期望攻击角度．
通过仿真可知，在复合导引律（１９）作用下，导

弹对匀变速运动目标和变加速运动目标都实现了

有效拦截并满足视线角有时间收敛至期望角的要

求．与传统比例导引方法相比，本文所提复合导引

律具有使弹目视线角在有限时间收敛至期望攻击

角的优势．且对两类目标导引角度的有限收敛时间

Ｔθ≈１２ ｓ，Ｔφ≈１５ ｓ，均符合理论值 Ｔθ ＜ ８４． ９ ｓ，
Ｔφ＜１８．６ ｓ．

导引律对两类目标所产生的过载加速度变化情

况如图 ７所示．图 ７表明，导引律对两类目标的制导

过程中，过载加速度变化比较平缓，饱和程度低，符
合实战需求．
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图 ３　 匀变速目标观测器仿真结果
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图 ４　 匀加速目标导引曲线对比仿真结果
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图 ５　 变加速目标观测器仿真结果
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图 ６　 导引曲线对比仿真结果
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图 ７　 复合导引律对两类目标的过载加速度
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５　 结　 论

１）引入了一类非线性观测器利用导弹已知信

息估计目标加速度，分析了观测器稳定估测目标加

速度信息的充分条件．结果显示，对匀加速目标，观
测器最终可以实现稳定估计；针对变加速目标，观测

器的观测误差对导引系统影响在实际工程应用中的

影响较小，一般可忽略．
２）对具有攻击角约束的三维导引问题，设计了

一类滑模变结构有限时间导引控制率，使得弹目视

线角可以在有限时间收敛于期望攻击角的有限时间

导引律．通过使用给线性观测器，使得该导引律适用

于目标加速度未知的复杂战场环境．
３）针对变加速运动的复杂运动目标，非线性观

测器的微小观测误差对导引系统有限时间收敛特性

的显著性影响有待进一步研究和量化．
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ＩＣＣＡ．２０１０．５５２４１５６．

［１５］ＺＨＯＵ Ｄｉ， ＳＵＮ Ｓｈｅｎｇ， ＴＥＯ Ｋ Ｌ． Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗｓ ｗｉｔｈ ｆｉｎｉｔｅ ｔｉｍｅ
ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ， ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ，
２００９， ３２（６）： １８３８－１８４６．ＤＯＩ： １０．２５１４ ／ １．４２９７６．

［１６］ＺＨＡＮＧ Ｚｈｅｎｘｉｎｇ， ＭＡＮ Ｃｈａｏｙｕａｎ， ＬＩ Ｓｈｉｈｕａ， ｅｔ ａｌ． Ｆｉｎｉｔｅ⁃ｔｉｍｅ
ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗｓ ｆｏｒ ｔｈｒｅｅ⁃ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｍｉｓｓｉｌｅ⁃ｔａｒｇｅｔ ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎ［ Ｊ］ ．
Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎ ｏｆ Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｓ， Ｐａｒｔ Ｇ：
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， ２０１６， ２３０（２）： ３９２－４０３．ＤＯＩ：
１０．１１７７ ／ ０９５４４１００１５５９２１６８．

［１７］ＨＡＩＭＯ Ｖ Ｔ． Ｆｉｎｉｔｅ ｔｉｍｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ［ Ｊ］ ． ＳＩＡＭ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｎ Ｃｏｎｔｒｏｌ
ａｎｄ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ， １９８６， ２４ （ ４ ）： ７６０ － ７７０． ＤＯＩ： １０． １１３７ ／
０３２４０４７．

［１８］ＫＩＭ Ｋ Ｓ， ＲＥＷ Ｋ Ｈ， ＫＩＭ Ｓ． Ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ ｆｏｒ ｅｓｔｉｍａｔｉｎｇ
ｈｉｇｈｅｒ ｏｒｄｅｒ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ ｉｎ ｔｉｍｅ ｓｅｒｉｅｓ ｅｘｐａｎｓｉｏｎ ［ Ｊ ］ ． ＩＥＥＥ
Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｎ Ａｕｔｏｍａｔｉｃ Ｃｏｎｔｒｏｌ， ２０１０， ５５ （ ８）： １９０５ － １９１１．
ＤＯＩ： １０．１１０９ ／ ＴＡＣ．２０１０．２０４９５２２．

［１９］张运喜，孙明玮，陈增强．滑模变结构有限时间收敛制导律［ Ｊ］ ．
控制理论与应用， ２０１２， ２９ （ １１）：１４１３ － １４１８． ＤＯＩ： １０． ７６４１ ／
ｊ．ｉｓｓｎ．１０００－８１５２．２０１２．１１．ＣＣＴＡ１１１２２２．
ＺＨＡＮＧ Ｙｕｎｘｉ， ＳＵＮ Ｍｉｎｇｗｅｉ， ＣＨＥＮ Ｚｅｎｇｑｉａｎｇ． Ｓｌｉｄｉｎｇ⁃ｍｏｄｅ
ｖａｒｉａｂｌｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｆｉｎｉｔｅ⁃ｔｉｍｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ［ Ｊ］ ． Ｃｏｎｔｒｏｌ
Ｔｈｅｏｒｙ ＆ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ， ２０１２， ２９ （ １１）： １４１３ － １４１８． ＤＯＩ： １０．
７６４１ ／ ｊ．ｉｓｓｎ．１０００－８１５２．２０１２．１１．ＣＣＴＡ１１１２２２．

（编辑　 张　 红）
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