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　　摘要 : 针对平面拦截问题 ,将基于微分几何的导弹制导与基于李雅普诺夫稳定理论的鲁棒控制方法结合起来 ,

提出一种新的鲁棒制导算法 ———鲁棒几何制导. 将与目标的曲率命令 (加速度) 和速度方位信息有关的项视为干扰

量 ,用一个鲁棒控制项来克服其影响. 然后 ,将这种方法推广到导弹速度变化的情况 . 这种方法不需要得到目标精

确的曲率命令和速度方位信息 . 仿真结果验证了该方法对目标机动具有强的鲁棒性.
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　　Abstract : The classical differential geometry curve theory and Lyapunov stability theory are combined to create a new ro2
bust geometric approach to the missile guidance problem. The term related to the curvature command (acceleration) and velocity

relative heading angle of the target is regarded as disturbance and a robust control term is then added to overcome the effect of

such disturbance. The proposed guidance algorithm is also extended to the case when the velocity of the missile is varying. The

algorithm needs no accurate information on the curvature command and velocity relative heading angle of the target . Simulation

results have shown that the proposed guidance algorithm has strong robustness to maneuver the target .
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1 　引言 (Introduction)

比例导引规律 ( PNG) 由于其实现简单 ,成本低

廉 ,因而获得了最为广泛的应用. 在满足一定的假设

条件下 ,例如接近速度 (closing velocity) 为常值、目标

无机动等条件下 , PNG 是最优的 ,然而 ,当目标机动

时 ,为了截获目标 , PNG 需要大的加速度命令 ,当存

在自动驾驶仪延迟时可能导致脱靶[1 ] . 为了解决

PNG 中存在的问题 ,又提出了基于最优控制理论的

最优制导规律 (OGL ) ,其性能依赖于剩余飞行时间

(time- to- go) 的估计 ,而剩余飞行时间通常用导弹-目

标之间的距离除以接近速度来近似得到 ,但是 ,要准

确地获得剩余飞行时间是困难的 ,这将导致脱靶量

的增加[2 ] . 针对这一问题 ,文献 [ 3 ]基于后视控制策

略(receding- horizon control ) 提出了一种不需要估计

剩余飞行时间的后视制导规律 (RHG) .

在导引律设计中 , 一般选择导弹2目标视线

(LOS) 角速度或者 LOS 距离作为将要被控制到零的

输出[1～4 ] ,后者是一种直接控制 ,而前者是一种间接

控制 ,即只要将 LOS 角速度控制到零 ,就能够保证

导弹最终截获目标 ,这一必然联系已为人们普遍接

受 ,可以作为导引律设计的一个准则. 但也有采用其

它量作为被控输出的 ,例如文献[4 ]选择导弹与目标

之间的相对速度与导弹2目标视线之间的夹角 (Ψ)

作为将要被控制到零的输出 ,Ψ称为相对航向误差

角. 近年来 ,基于微分几何理论的非线性控制已被用

于导弹制导[4～7 ] ,但这种方法需要精确已知目标的

加速度和速度方位信息 ,而有关目标运动的这些信

息是难以得到的 ,这就限制了该方法在实际工程中

的应用. 为了增强制导算法的鲁棒性 ,近年来变结构

控制理论也被用于制导算法的设计[8 ] .

本文将在文献[7 ]的基础上 ,将与目标曲率命令

(target’s curvature command ,它等价于目标运动的法

向加速度) 和速度方位信息有关的项视为干扰量 ,将

基于微分几何的导弹制导与基于李雅普诺夫稳定理
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论的鲁棒控制方法结合起来 ,得到一种新的制导算

法 ———鲁棒几何制导方法. 与现有方法相比 ,本文方

法不需要得到目标精确的曲率命令和速度方位信

息 ,对目标机动具有强的鲁棒性. 考虑到实际的导弹

(如空空导弹) 的速度通常为时变的 ,本文进一步将

该方法推广到导弹速度变化的情况.

2 　经典微分几何曲线论 ( Classical differential

geometry curve theory)

经典微分几何曲线论是研究三维空间曲线的数

学理论[7 ,9 ] . 这里的三维空间曲线具有与空间曲线

上动点固连的正交坐标系. 三维空间曲线的一般解

析表达式为

X = X( s) . (1)

这里 , X 是位置矢量 , s 是独立参数.

在传统的导弹制导控制问题中 ,表示导弹和目

标运动轨迹的独立参数是时间变量 t . 而在经典微

分几何曲线论中 , 独立参数是空间曲线的弧长 s . t

和 s 之间的关系为

d s
d t

= V . (2)

这里 , V 是空间曲线上动点的运动速度. 如果 V 为

常数 ,通过 t 和 s 之间的一个标量变换就可以得到空

间曲线关于弧长的表达式.

沿空间曲线 X = X ( s) 的单位切矢量 t、单位法

矢量 n 和单位副法矢量 b 分别定义为

t =
d X ( s)

d s
, (3)

n =
d t
d s

d t
d s

, (4)

b = t ×n ,右手叉积. (5)

公式 (3) ～ (5) 所定义的三个正交坐标轴就构成了与

空间曲线 X = X ( s) 上动点固连的正交坐标系. 该

正交坐标系与飞行力学中的气流坐标系类似 ,可以

用于对空间曲线的形状进行研究.

下面的 Frenet-Serret 公式描述了该正交坐标系

的运动 ,它们以弧长 s 为独立参数.

d t
d s

= kn , (6)

d n
d s

= - kt +τb , (7)

d b
d s

= - τn . (8)

其中 , k 为空间曲线的曲率 ,τ为空间曲线的挠率.

对于平面曲线 ,因为 b 固定 ,仅需公式 (6) , (7) ,且令

其中的τ = 0 , 即可对平面曲线的形状进行研究.

3 　导弹制导控制命令的推导 ( Derivation of

missile guidance control command)

首先 ,应用 Frenet2Serret 公式推导导弹2目标的

运动学方程. 然后 ,基于该运动学方程 ,应用基于李

雅普诺夫稳定理论的鲁棒控制方法来设计导弹制导

控制命令.

下面的推导中 ,假设导弹和目标均可视为质点 ,

导弹速度 Vm 和目标速度 V t 均为常数 ,且 V t/ Vm =

m < 1. 其中 ,下标 m 表示导弹 ,下标 t 表示目标 ,下

面还有类似情况 ,将不再重复说明. 假设导弹和目标

的加速度矢量分别与它们各自的速度矢量垂直 ,即

导弹和目标上所施加的加速度矢量仅改变速度的方

向而不改变速度的大小 ,采用空气动力控制的导弹

和目标一般正是这样一种情况.

考虑平面拦截问题 ,如图 1 所示. 因为

rm = r t - r . (9)

对式 (9) 相对于导弹轨迹弧长 s 求导 ,并应用 Frenet-

Serret 公式 ,得

tm = m t t - r′er - rωe0 , (10)

r′= mcosθt - cosθm , (11)

rω = msinθt - sinθm. (12)

其中 , r 为导弹与目标之间的相对距离 ,θ为导弹 2
目标视线角 ,ω = θ′为相对于导弹轨迹弧长 s 的视

线角速度 , r′为相对于导弹轨迹弧长 s 的接近速度.

单位矢量 er 和 eθ的正方向的定义见图 1 所示.

　　对式 (10) 相对于导弹轨迹弧长 s 求导 ,并应用

Frenet-Serret 公式 ,得

km nm = m2 kt mt - ( r″- rω2) er - ( rω′+ 2 r′ω) eθ,

(13)

r″- rω2 = m2 kt nt ·er - km nm ·er , (14)

rω′+ 2 r′ω = m2 kt nt ·eθ - km nm ·eθ. (15)
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式 (10) ～ (15) 即为导弹2目标的运动学方程. 注意式

(10) ～ (15) 中的求导运算符号“′”是相对于导弹轨

迹弧长 s 的导数.

式 (15) 可以改写为

rω′+ 2 r′ω = - m2 ktcosθt + kmcosθm. (16)

　　下面根据式 (16) ,应用基于李雅普诺夫稳定理

论的鲁棒控制方法来设计导弹制导控制命令. 选择

李雅普诺夫函数为

V =
1
2
ω2 . (17)

对式 (17) 相对于导弹轨迹弧长 s 求导 ,并考虑到式

(16) ,得

V′= -
2 r′

r
ω2 -

m2 kt

r
cosθtω+

kmcosθm

r
ω. (18)

在实际应用中 ,有关目标运动的曲率命令 (加速度)

和速度方位信息是难以得到的 ,本文将与目标运动

的曲率命令和速度方位信息有关的项视为干扰量 ,

并假设 | kt | ≤ C ,其中 C 为常值 ,表示目标可能具

有的最大机动 (曲率命令或加速度) ,则

V′≤-
2 r′

r
ω2 +

m2 C
r

| ω | +
kmcosθm

r
ω. (19)

根据式 (19) ,可选择导弹的曲率命令为

km = - A1ω- A2 | r′| ω- m2 C tanh
ω
ε cosθm.

(20)

其中 , A1 > 0 , A2 > 2 为比例常数 (见下面的推导) ,

tanh (·) 为双曲正切函数 ,ε为一个小的正常数 , 它

们的选择应保证ω具有满意的动态性能. 当 | θm | <

π
2
时 ,式 (20) 所示的导弹曲率命令总是非奇异的.

式 (20) 中 ,括号内的第一项是为了使ω趋于零

的一个小的邻域 ;第二项是对传统比例导引的改进 ,

即将传统的比例导引中的 r′用 - | r′| 代替 ,这样替

代的好处是 ,即便制导过程中由于某些突发原因使

r′> 0 , 该制导规律仍然适用 ;第三项是为了克服未

知目标机动的影响而引入的一项连续的鲁棒控制

项. 由式 (19) 和式 (20) ,有

V′≤[ - A1ω
2 - ( A2 + 2sgn ( r′) ) | r′| ω2 +

m2 C | ω | - m2 Ctanh
ω
ε ω]/ r ≤

- A1ω
2 + m2 C | ω | - m2 Ctanh

ω
ε ω r ≤

[ - A1ω
2 + m2 Ckε]/ r. (21)

在式 (21) 的推导中 ,应用了下面的不等式[10 ]

| ω | - tanh
ω
ε ω ≤ kε, k = 0. 2785. (22)

由式 (21) 可知 ,当ω > ω0 = m Ckε/ A1 时 , V′为负

定. 而且 ,增大 A1 或者减小ε均可以使ω0 充分小. 这

样就保证了ω趋于零的一个小的邻域.

当导弹的速度变化时 ,可以用类似的方法进行

推导. 注意这时式 (2) 中导弹的速度 V ( t) 是时变

的. 定义 m ( s) = V t ( s) / Vm ( s) ,式 (10) ～ (12) 仍然

适用 ,而式 (13) ～ (15) 应该修改为式 (13a) ～ (15a) .

式 (20) 应该修改为式 (20a) .

km nm = m2 kt nt - ( r″- rω2) er - ( rω′+2 r′ω) eθ+ m′t t ,

(13a)

r″- rω2 = m2 kt nt ·er - km nm ·er + m′t t ·er ,

(14a)

rω′+ 2 r′ω = m2 kt nt ·eθ - km nm ·eθ + m′t t ·eθ,

(15a)

km =

- A1ω- A2| r′|ω- ( m2 C+| m′| ) tanh
ω
ε cosθm.

(20a)

其中

m′( s) = [ V t ( s) / Vm ( s) ]′= ( V t′Vm - V t Vm′) / V2
m.

4 　仿真研究 (Simulation research)

采用的仿真参数为 : 导弹的速度为 Vm =

1000m/ s ,目标的速度为 V t = 400m/ s ,速度比 m =

0. 4 ,导弹初始相对航向角θm (0) = 5°,目标初始相

对航向角θt (0) = 45°,导弹初始坐标为 rm 0 = (0 ,

0) ,目标初始坐标为 r t 0 = (0 ,10000) ,单位均为 m.

仿真中取 A1 = 1 , A2 = 3 ,ε = 10 - 5 .

仿真时考虑三种情况 : 1) 目标无机动 ; 2) 目标

的机动曲率命令为 :当导弹和目标之距离 r ≥5000m

时 , kt = - 01000645 ; 而当 r < 5000m 时 , kt =

01000645 ,并假设其大小和方向不能准确测量 ,但可

初略估计到 | kt | ≤ C = 10 - 3 ; 3) 导弹的速度变化

规律为 Vm = 1000 + 500sin
2π

4000
s m/ s , 其它条件同

2) . 仿真结果见图 2～4. 可以看出 ,不管目标有无机

动 ,导弹速度是否变化 ,导弹都能准确命中目标 ,即

对目标的机动和导弹速度的变化具有强的鲁棒性和

适应性.
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5 　结论 (Conclusion)

本文将与目标运动的曲率命令 (加速度) 和速度

方位信息有关的项视为干扰量 ,将基于微分几何的

导弹制导与基于李雅普诺夫稳定理论的鲁棒控制方

法结合起来 ,提出一种新的鲁棒几何制导方法 , 并

将这种方法推广到导弹速度变化的情况. 这种方法

不需要得到目标精确的加速度和速度方位信息 ,对

目标机动具有强的鲁棒性.
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0
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2
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(11)

容易验证 ,当不考虑扰动时 ,标称系统 ( E , A , B) 不

是正则的 ,从而广义区间系统 ( E , �A , �B ) 不是结构稳

定的. 为此 ,作状态反馈 u = [0 　0 　- 4 ] x ,ε = 1 ,

则与广义不确定系统 (10) 构成了闭环系统.

经计算知 , V =

1 0 0

0 1 0

0 0 2

是闭环系统对应的

不等式 (7) , (8) 的解 , 根据定理 2 , 广义区间系统

(10) 二次能稳.

又经计算知闭环系统对应的不等式 ( A + MΔN

+ B K) TV + V T( A + MΔN + B K) < 0 , 再根据定义 2 ,

闭环系统是二次稳定的 ,即广义区间系统 (10) 二次

能稳.

6 　结论 (Conclusion)

本文考虑一类广义区间系统的稳定性. 首先将

广义区间系统化为一类广义不确定系统 ,利用广义

LMI 方法得到了广义区间系统结构稳定的充要条

件 ;接下来利用 Lyapunov 方法进一步研究了该类系

统二次能稳定性 ;最后利用文[6 ]的例子说明了本文

的结果. 从本文与文 [ 6 ]的比较来看 ,本文的结论简

单 ,应用方便.
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程学院 301 教研室教授. 2000 年 9 月至 2001 年 9 月在美国 UNIVER2

SITY OF CALIFORIA , SANDIEGO 做访问学者. 研究方向为神经控

制 ,变结构控制 ,非线性控制 ,飞行器制导与控制 ;

林　涛　(1968 —) ,男 ,山东烟台海军航空工程学院硕士 ,现为

山东烟台海军航空工程学院 301 教研室讲师. 研究方向为飞行器制

导与控制.

20　　　 控 　制 　理 　论 　与 　应 　用 第 20 卷 　


