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摘 要: 针对未来导弹拦截高速大机动目标高精度制导的需要，为使导弹制导系统具有良好的鲁棒性

和精确性。提出了一种离散自抗扰变结构末制导律。首先利用自抗扰控制器中跟踪微分器具有的良

好滤波特性，对被噪声污染的视线角速率信号进行滤波。其次通过扩张状态观测器实时估计目标加

速度。最后采用了一种基于幂函数趋近律的离散变结构制导律，幂函数趋近律能够有效减弱变结构

控制系统中切换函数抖动问题。因此这种离散自抗扰变结构末制导律能够有效克服量测噪声和目标

加速度不确定对制导系统的影响。通过对机动目标进行仿真，结果表明该方法可以对输入噪声滤波

且对目标加速度实时估计，具有较强的鲁棒性和抗干扰能力。
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随着导弹攻防技术的日益发展，新型制导律一

直备受关注。由于在实际拦截过程中，存在制导控

制系统数学建模的简化和不确定，系统状态的测量

值也不可避免地存在观测噪声，目标加速度难以确

定等诸多限制条件，都对新型制导律提出了更高的

要求，而且由于现代导弹制导、控制系统都采用数字

离散化系统。因此本文提出一种离散自抗扰变结构

制导律。
自抗扰控制( ADRC) 是著名学者韩京清研究员

提出的一种针对非线性不确定性系统的控制方法。
其典型结构包括跟踪微分器( TD) 、扩张状态观测器

( ESO) 和非线性状态误差反馈控制律( NLSEF) 。扩

张状态观测器( ESO) 是自抗扰控制器中的核心部

分，它不依赖于被控对象的精确数学模型，只通过系

统的输入和输出由非线性状态观测器将系统内外扰

动再扩充成新的一阶系统，进行实时估计并给予补

偿［1-5］。同时由于制导系统量测输入不可避免地存

在量测噪声。自抗扰控制器中的跟踪微分器( TD)

可以从不连续或带有噪声的量测信号中合理提取滤

波信号，这样可以通过跟踪微分器( TD) 对带有噪声

干扰的视线角速率进行滤波［1，3，6］。离散变结构控

制系统中由于控制的不连续性导致状态轨迹在切换

面两侧来回穿越［7］。由文献［8，9］提出的基于幂函

数的离散滑模变结构控制系统从理论上证明了幂函

数趋近律可使切换函数无抖振，无正负交替的快速

趋于零。因此本文使用基于幂函数变结构制导律并

结合自抗扰控制系统中的 TD 滤波器，ESO 可以有

效对带有噪声的视线角速率信号滤波，估计并补偿

了目标加速度干扰，消除了离散变结构控制律中存

在的抖振问题。

1 导弹目标相对运动数学模型描述

在末制导研究中，通常在视线坐标系中研究导

弹末制导律。视线坐标系如图 1 所示: 视线倾角 qε
定义为视线( ox4 轴) 与侧平面 oxz 之间的夹角。视线

偏角 qβ 定义为视线在侧平面 oxz 上的投影与 ox 轴之

间的 夹 角。( oxyz) 为 牵 连 惯 性 坐 标 系。r 为 弹 目

距离。
同时假设导弹和目标的飞行状态以匀速质点飞

行，不考虑导弹自动驾驶仪的动态特性。导弹不发

生旋转。选取某一时间 Δt 起始时刻的视线坐标系

( ox4y4 z4 ) 作为末制导过程中目标-导弹相对运动的
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图 1 导弹与目标的运动关系图

参考系，在 Δt 内此参考系仅随导弹平动。末制导过

程中的相对运动可以解耦成纵向平面 ox4y4 和侧向

平面 ox4 z4 内的运动。
以纵向平面的运动为例，设在 Δt 内视线倾角的

增量为 qε 则［10，11］

sinqε ( t) =
y4 ( t)
R( t) ( 1)

式中 R( t) 代表导弹与目标之间的相对距离; y4 ( t)
代表 Δt 时间内 oy4 方向上的相对位移。若时间区间

Δt 足够小，则 qε ( t) 为一很小量，因此

qε ( t) =
y4 ( t)
R( t) ( 2)

对时间 t 进行两次微分，并将状态方程简化可得到

q̈ε ( t) = － 2
R( t)
R( t) qε ( t) +

－ amy ( t) + aty ( t)
R( t) ( 3)

式中，amy ( t) 和 aty ( t) 分别代表为导弹和目标机动

加速度在 oy4 方向上的分量。amy ( t) 为控制量 u( t) ;

aty ( t) 为干扰量 w( t) 。将( 3) 式变为

q̈ε ( t) = － 2
R( t)
R( t) qε ( t) － u( t)

R( t) + w( t)
R( t) ( 4)

将( 4) 式离散化

qε ( k + 1) = 1 － 2
R( k) T
R( k[ ])

qε ( k) －

Tu( k)
R( k)

+ Tw( k)
R( k)

( 5)

2 离散自抗扰变结构末制导律设计

2. 1 TD 滤波器设计

在导引头量测系统中通常会存在噪声干扰，如

何从被噪声污染的信号中提取可用的视线角速率信

号是一个十分重要的问题。因此采用自抗扰控制理

论中提出的跟踪微分器( TD) 从不连续或带噪声干

扰的视 线 角 速 率 信 号 中 提 取 合 理 去 噪 的 角 速 率

信号。
跟踪微分滤波器是这样一个非线性动态环节:

以视线倾角角速率 qε ( t) 为例: 对它输入一个信号

v( t) ，v( t) 为视线倾角 qε ( t) ，它将给出 2 个输出

x1 ( t) ，x2 ( t) ，其中 x1 ( t) 跟踪滤波输入信号 qε ( t) ，

而 x2 ( t) 是 qε ( t) 的微分 q̈ε ( t)
［3，6］。制导系统只需要

通过 TD 滤波器提取滤波后的视线角速率信号。
设二阶连续跟踪微分器

x1 = x2

x2 = － rsgn x1 － v( t) +
x2 | x2 |

2( )r
y = x

{
1

( 6)

式中 x1 ( t) 将在限制 | ẍ1 |≤ r 下最快地跟踪输入信

号 v( t) ，参数 r 反映了最大加速度能力。对二阶连

续跟踪微分器做离散化处理，可以得到无颤振离散

型跟踪微分器

x1 ( k + 1) = x1 ( k) + hx2 ( k)

x2 ( k + 1) = x2 ( k) + hfhan( x1，x2，r，h0 )

y( k) = x1 ( k
{

)

( 7)

fhan( x1，x2，r，h0 ) 为离散系统 的 最 速 控 制 综 合 函

数，算法如下:

h 为积分步长，h0 为滤波因子，r 决定跟踪快慢

的参数。
d = rh0 d0 = dh0 y0 = x1 + h0x2

a0 = d2 + 8r | y0槡 |

a =
x2 +

y0
h0

| y0 |≤ d0

x2 +
sgn( y0 ) ( a0 － d)

2 | y0 | ＞ d{
0

( 8)

fhan( ) =
－ r a

d | α |≤ d

－ rsgn( a) | α
{

| ＞ d
( 9)

2. 2 二阶扩张状态观测器( ESO) 设计

在导弹实际飞行过程中，制导控制系统对于目

标的机动加速度一般是作为干扰存在的，并不能实

时估计并补偿。而自抗扰控制器中的扩张状态观测

器可以在线实时估计目标加速度，增强末制导律的

鲁棒性［2，4，5，12］。以视线倾角角速率 qε ( t) 为例，设

从 TD 滤波器输出的滤波后视线倾角角速率 qε ( k)

作为扩张状态观测器的输入，将( 4) 看作如下系统
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x1 = f + bu + fw
y = x{

1

( 10)

式中，x1 = qε ( t) ，已知分量为: f =
－ 2 R( t) qε ( t)

R( t) ，b

= － 1
R( t) 未知扰动为: fw = － bw( t) ，

对( 10) 建立扩张状态观测器

e1 = z1 － y

z1 = z2 － β01 fal( e1，α1，δ1 ) + f( z1 ) + bu

z2 = － β02 fal( e1，α2，δ2
{

)

( 11)

只要选择合适的 β01β02 这个系统可以很好的估计公

式( 10) 的状态变量 x1 = z1 及被扩张的系统外扰的

实时估计值 fw = z2 ，则目标加速度估计为

w = －
z2
b ( 12)

将二阶扩张状态观测器进行离散化得到二阶离散扩

张观测器如下

e = z1 ( k) － y( k) ( 13)

z1 ( k + 1) = z1 ( k) + h( z2 ( k) －

β01 fal( e，α1，δ1 ) + f( k) + bu( k) ) ( 14)

z2 ( k + 1) = z2 ( k) － hβ02 fal( e，α2，δ2 ) ( 15)

fal( ε，α，δ) =
| ε | αsign( ε) | ε | ＞ δ

ε
δ( 1－α) | ε |≤{ δ

( 16)

β01，β02 为输出误差校正增益。
2. 3 基于幂函数的离散变结构制导律设计

根据末制导要求弹目视线角速率在制导过程中

趋于零。以视线倾角角速率 x( k) = qε ( k) 为例。设
s( k) = x( k) = qε ( k) 。本文采用幂函数作为离散滑

模趋近函数［8，9，11］

s( k + 1) － s( k) = － λTs( k) －
εTfal( s( k) ，α，δ) ( 17)

s( k + 1) = ( 1 － λT) s( k) －
εTfal( s( k) ，α，δ) ( 18)

将( 18) 式带入( 5) 式得

u( k) = ( λR( k) － 2 R( k) ) qε ( k) +

εR( k) fal( s( k) ，α，δ) + w( k) ( 19)

设 λ = μ | R( k) |
R( k)

，ε = γ
R( k)

，则滑模制导律导弹

加速度指令输出为

u( k) = ［μ + 2］| R( k) | x( k) +
γfal( s( k) ，α，δ) + w( k) ( 20)

μ = const ＞ 0，γ = const ＞ 0，制导律中的目标加速

度扰动 w( k) 已通过状态扩张观测器在( 12) 式实时

估计。
基于幂函数的离散变结构控制律的消抖性和稳

定性证明已由文献［8，9］所提出的基于幂函数的离

散变结构控制律予以证明。

3 仿真分析

为了验证本文所提出的制导律算法在有量测噪

声，并且目标加速度未知情况下的有效性。对本文

所推导的制导律进行数字仿真验证。设导弹速度

vm = 1 280 m /s，目标速度 vt = 680 m /s。目标初始坐

标( xt，yt，zt ) = ( 50 000，10 000，50 000) m，导弹初

始坐标( xm，ym，zm ) = ( 0，0，0) m，过载指令饱和限

幅为 30g。视线角速率的量测噪声在仿真中采用功

率为 5 × 10 －4 的白噪声。导弹制导周期取 1 ms。同时

将自抗扰变结构制导律与比例制导律相比较。比例

制导律导弹加速度指令为: ay，z ( t) = VK q ( ε，β) ( t) ，比

例系数 K = 5。同时在比例制导律中加入一阶低通

滤波器对视线角速率进行滤波。
以目标做加速度为 5gsin( 0. 5t) 水平 S 形机动

运动为例，采用自抗扰变结构制导律导弹最终脱靶

量为 0. 526 m。比 例 制 导 律 导 弹 最 终 脱 靶 量 为

1. 834 m。弹目相对运动，带噪声的视线角速率局部

放大图，经过 TD 滤波器滤波后视线角速率局部放

大图，导弹加速度对比，ESO 估计值由图 2 ～ 图 10
给出。

图 2 目标做 S 形机动时弹目运动轨迹

由图 3 ～ 图 6 可以看出: 通过自抗扰控制器中

的 TD 滤波器可以将带有白噪声的视线角速率信号

进行滤波，从而得到去噪后的视线角速率信号。
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由图 9、图 10 可以看出通过自抗扰控制器中的

扩张状态观测器可以根据视线角速率和导弹加速度

估计出目标加速度，并且目标加速度估计值较为精

确且收敛速度较快。

4 结 论

本文通过建立弹目相对运动数学模型，通过 TD
滤波器对带有白噪声的视线角速率信号进行滤波，

利用导弹加速度和视线角速率估计出目标加速度，

并在离散变结构制导律中给予补偿，通过在离散变

结构制导律中使用幂函数趋近律有效消弱控制系统

在切换面的抖振问题。通过仿真分析，结果表明自

抗扰变结构制导律对目标机动具有鲁棒性，脱靶量

小，具有很好的工程应用价值。
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Abstract: In order to intercept high maneuvering target，we propose a discrete-time ADRC variable structure termi-
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nal guidance Law，which we believe is effective． First，Tracking-Differentiator ( TD) filter has good filtering prop-
erty; the differential angle of sight with noise pollution can be filtered by using TD filter． Secondly，it can predict
the target real acceleration from the extended state observer ( ESO) in real time． Finally，we propose a reaching-
law discrete-time variable structure terminal guidance law by using the power function． Power function algorithm
can effectively eliminate high-frequency chattering in switch function of discrete-time sliding mode control system．
We present the simulation of maneuvering target; the simulation results and their analysis show preliminarily that
this law has strong robustness and high guidance precision．

Key words: acceleration，algorithms，computer simulation，design，functions，mathematical models，measure-
ment errors，measurements，robustness( control systems) ，schematic diagrams，sliding mode control，
target tracking，variable structure control; active disturbance rejection control ( ADRC) ，extended
state observer ( ESO) ，terminal guidance law，tracking differentiator( TD
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罗时钧教授的科学生涯( 其一)
———罗时钧是钱学森第一个博士研究生

本简讯摘自 2013 年 4 月 15 日《西北工大报》第 794 期头版; 头版的责任编辑是王凡华。原文的四位作

者是高超、蔡晋生、李华星、张正科，原标题是“我国空气动力学家罗时钧的科学生涯”。原文有四个小标题，

正好把原文分成四个部分，称为其一、其二、其三、其四，均为《西北工业大学学报》第 31 卷第 2 期简讯。其

一不仅有第一小标题内容，而且还有“编者按”及有原文写在四个小标题前面的一小段话。其一摘录的是原

文这一部分的全文。
编者按: 罗时钧( 1923-) ，中国著名空气动力学家、航空教育家。4 月 1 日是他 90 岁寿辰，本报特刊出专

题文章，向这位中国航空工业和航空教育方面的前辈致敬。
罗时钧( 1923-) ，中国著名空气动力学家、航空教育家。编写中国第一部中文空气动力学教材。长期从

事飞机部件空气动力学、跨音速空气动力学、大迎角空气动力学、计算流体力学的教学和研究工作。他编写

空气动力学讲义十余种，发表学术论文百余篇，先后指导研究生几十名，为中国空气动力学学科的发展做出

了杰出贡献。
他是钱学森的第一个博士研究生

罗时钧 1923 年 4 月 1 日出生于江西南昌。他的青少年时代，正值中国军阀混战、日寇侵略的艰难岁月，

少年时便立下学习航空、科学救国的志向。1941 年他被保送进入中央大学航空工程系，1945 年获学士学位，

由于品学兼优，被留校任教; 1947 年被公派入美国明尼苏达大学航空工程系留学，1948 年获航空工程硕士学

位; 同年以优秀成绩获准入美国加州理工学院航空系攻读博士学位，主修空气动力学，辅修数学，师从钱学森

教授，是钱学森的第一个博士研究生。
在钱学森的指导下，他开始研究“容克”飞机因尾翼抖振失事的空气动力机理。他深刻领悟钱学森教授

研究理论流体力学的方法，顺利完成了博士学位论文，深得钱学森器重。1950 年获加州理工学院航空与数

学博士学位。
时年 27 岁的他谢绝了美国的多方挽留，拒绝了台湾方面的邀请，于 1950 年 9 月毅然踏上返回祖国大陆

的旅程。罗时钧等三人乘船返国途经日本横滨时，被美军扣留，并关入美军巢鸭监狱，渡过了 3 个月的铁窗

生涯，在中国政府的出面干涉下于 1951 年初返回祖国。

胡沛泉
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