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增强探测信息可观测性的主动防御滑模协同突防制导律
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摘要 : 针对敌方来袭拦截弹制导策略未知的主动防御协同突防场景，考虑目标弹-防御弹单向和双向协同配合模式，采用

滑模控制方法提出了兼顾拦截弹探测信息可观测性和防御弹反拦截精度的协同突防制导律。构建了融合空间探测构型需求和

拦截成功必要条件的滑模面，分别应用双幂次趋近律和带状态反馈的指数型趋近律，推导了目标弹-防御弹的单/双向协同制

导律。相较于单向协同，双向协同通过引入加速度代价函数，应用最优化方法优化了协同突防制导律，目标弹通过协作机动

帮助防御弹降低打击来袭拦截弹的过载需求。仿真结果表明，协同滑模突防制导律可确保目标弹和防御弹达到期望的空间探

测构型，并能够精准地打击来袭拦截弹。
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Sliding-mode-control based Cooperative Guidance Law in Active Aircraft 
Defense for Measurement Observability Enhancement

WANG Changping1, FANG Feng1, WANG Zhenya2, PENG Dongliang1, XIE Junwei1

(1. School of Automation, Hangzhou Dianzi University, Hangzhou, 310018; 2. China Academy of Launch Vehicle Technology,
Beijing, 100076)

Abstract: The active aircraft defense problem with unknown attacking missile's guidance law is considered, and the one-way and 

two-way cooperation modes for a target aircraft and a defending missile are introduced. Cooperative guidance laws for the target and 

defender are proposed by using sliding mode control, which can enhance the measurement observability and meanwhile guarantee the 

successful defensive interception. A sliding surface is firstly constructed, considering both the requirements of estimation enhancement 

and successful interception. And then the one-way and two-way cooperative guidance laws are derived, by adopting the double-power 

reaching law and the state-feedback based exponential reaching law respectively. Compared with one-way cooperative guidance law, 

the two-way cooperative guidance law is optimized by introducing the cost function of control effort for the target and defender. 

Meanwhile, in two-way cooperation mode, the target aircraft can take the cooperative maneuver to help defender impact the attacking 

missile with less control effort. Simulation results show that the proposed cooperative guidance law can guarantee both the good 

measurement observability and the well defensive guidance accuracy.

Keywords: active aircraft defense; cooperative guidance law; sliding mode control; measurement observability

0　引 言

随着导弹防御系统的不断完善和拦截制导技术的

快速发展，空中高价值飞行器突防面临严峻挑战。目

前，飞行器突防策略主要分为反侦察类和反拦截

类［1］，其中反侦察类策略包括电子干扰、红外诱饵、

隐身策略等，是一种被动突防策略，但在敌方强大的

目标探测识别与跟踪能力情况下，突防成功率将大大

降低。主动防御通过释放防御弹，对来袭拦截弹进行

反拦截从而保护目标弹，是一种高效的反拦截类突防

策略。其中，目标弹为高价值飞行器，如具有重要战

略意义的弹道导弹或空战预警机，防御弹指的是较低

成本的护卫弹，拦截弹则由导弹防御系统释放，如

THAAD、PAC-3等。主动防御是一个典型的双边三

方对抗问题，目标弹-防御弹作为协作一方，目标弹

通过协助机动，期望帮助防御弹以较低的控制代价打

击来袭拦截弹，而来袭拦截弹则期望在规避防御弹的

同时，准确命中目标弹。目前，已有大量文献研究了
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主动防御突防制导策略［2-14］。

文献［2］~［4］将主动防御协同突防问题构建

为最优控制问题，根据不同制导需求设计合理的代价

函数和终端约束条件，推导了最优协同突防制导律。

但最优协同制导律性能易受目标加速度和剩余飞行时

间等状态估计精度的影响。文献［5］~［7］使用三

点导引法原理设计协同制导律，其基本思想是在制导

过程中确保防御弹始终处于拦截弹-目标弹的视线上。

但是三点导引法在面对高速机动目标时，存在容易陷

入过载饱和而导致制导精度低的问题。文献［8］~

［11］将主动防御问题构建为以突防方和拦截方组成

的微分对策问题，但是推导得到的微分对策制导律在

模型不匹配和不确定因素影响下，制导效果难以达到

预期。上述大部分文献研究是在线性运动学模型基础

上开展的，但是当主动防御攻防对抗过程不满足小角

度线性化假设时，上述协同制导律性能将急剧下降。

由此，文献［12］~［14］在非线性运动学模型基础

上，根据不同的制导需求设计合理的滑模面，应用滑

模控制理论推导得到了相应的协同突防制导律。

目标的状态估计信息是制导过程中重要的输入信

息来源，目标状态估计精度直接影响了制导性能。因

此，需要在制导律设计过程中兼顾目标状态估计性

能。文献［15］和［16］通过理论分析和仿真测试发

现，增大目标弹-拦截弹与防御弹-拦截弹的视线夹角

能够提升突防方关于拦截弹探测信息的可观测度，从

而提升协同突防制导精度。因此，本文将对拦截弹目

标信息的可观测性反映到目标弹和防御弹的探测空间

构型中，并将其以一个期望的弹目视线角差值引入到

滑模制导律设计中。在非线性主动防御运动学模型基

础上，针对单向和双向协同配合模式，推导了具有两

种不同趋近特性的协同滑模制导律。通过大量仿真对

比，验证了本文提出的协同滑模制导方法可以较好地

兼顾对目标探测的可观测性及协同突防制导精度。

1　问题描述

图 1为主动防御攻防对抗示意，其中 T、D、M

分别表示目标弹、防御弹和来袭拦截弹，目标弹为空

中高价值目标飞行器，在敌方拦截系统探测到目标弹

后，经过拦截预判和发射诸元等计算，在特定时刻发

射拦截弹对目标弹实施拦截。目标弹在发现拦截弹威

胁后，在合适的距离释放携带的防御弹进行主动防

御。本文考虑的是主动防御的末制导阶段，在该阶段

拦截弹已通过目标识别与跟踪系统，准确锁定目标

弹，对其进行末制导拦截。同时，目标弹和防御弹也

实时对拦截弹进行探测跟踪，获取拦截弹状态估计信

息，应用于协同制导律的计算。由图1可知，主动防

御攻防对抗问题可以表示为防御弹-拦截弹和拦截弹-

目标弹的两组追逃问题。

根据图1可建立主动防御的非线性运动学模型为

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

λ̇iM = VM sin (γM - λiM )/riM - Vi sin (γi - λiM ) riM

λ̈iM = aM cos (γM - λiM )/riM - ai cos (γi - λiM )/riM -
    2ṙiM λ̇iM /riM

ṙiM = VM cos (γM - λiM ) - Vi cos (γi - λiM )

γ̇j = aj /Vj

（1）

式中    i = {T，D}，j = {T，D，M}。

图1中 θDT为目标弹-拦截弹和防御弹-拦截弹视线

角偏差值，满足 θDT = λTM - λDM。由文献［16］可知，

增加 θDT可以增强目标角度探测信息的可观测度。因

此，在制导律设计中引入 θDT = θf的视线角偏差目标约

束，其中，θf为在反拦截时刻 tf时期望的视线角偏差。

满足上述约束条件，则能够确保目标弹和防御弹对拦

截弹保持期望的空间探测几何构型，由此确保收获较

好的目标协同状态估计精度。

令ΨDT 为实际和期望视线角偏差值的偏离量，满

足ΨDT = θDT - θf。对状态变量ΨDT求二阶导数，可得：

Ψ̈DT = λ̈TM - λ̈DM

        = aD cos (γD - λDM ) rDM - aT cos (γT - λTM ) rTM

        +aM cos (γM - λTM ) rTM - aM cos (γM - λDM ) rDM

        -2ṙTM λ̇TM rTM + 2ṙDM λ̇DM rDM

（2）

由于敌方来袭拦截弹的加速度信息 aM未知，因此

可以将式（2）中含 aM的项视作制导控制系统的干扰

d，满足：

d = aM cos (γM - λTM ) rTM - aM cos (γM - λDM ) rDM （3）

其中，d的上界dmax满足：

Vi，γi，ai(i = T,D,M )—各导弹的速度、航向角、加速度；λTM，rTM—目标弹-

拦截弹之间的视线角和相对距离；λDM，rDM—防御弹-拦截弹之间的视线

角和相对距离。

图1　主动防御的攻防对抗示意

Fig.1　Active aircraft defense engagement geometry
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| d | = | aM |
|

|
|
||
| cos (γM - λTM )

rTM

- cos (γM - λDM )
rDM

|

|
|
||
| ≤

       (1 r tf

TM + 1 r tf

DM )amax
M = dmax

（4）

式中    amax
M 为来袭拦截弹的横向加速度上界；r tf

TM，r tf

DM

分别为防御弹反拦截时刻 tf 时目标弹-拦截弹和防御

弹-拦截弹之间的距离。

将式（3）所示的干扰项代入合并式（2），可得：

Ψ̈DT = aD cos (γD - λDM ) rDM - aT cos (γT - λTM ) rTM -
    2ṙTM λ̇TM rTM + 2ṙDM λ̇DM rDM + d

（5）

由式（5）可知，ΨDT的变化受目标弹和防御弹制

导加速度的直接影响，通过滑模控制设计合理的目标

弹和防御弹的制导加速度，可以抵消目标未知机动扰

动d的影响，使得ΨDT按照一定的变化规律达到期望的

零偏差值，确保目标弹-防御弹达到期望的空间探测

构型。由此，在式（5）的基础上，分别考虑目标弹-

防御弹单向和双向协同配合模式，按照各自的协同制

导目标，应用滑模控制理论和最优化理论推导相应的

协同制导律。

2　目标弹-防御弹单向协同滑模制导律

考虑目标弹-防御弹单向协同配合模式，在此情

况下目标弹采取独立机动，将自身信息单向传递给防

御弹，而防御弹则结合目标弹和来袭拦截弹信息进行

反拦截制导。同时考虑目标可探测性和突防制导精度

的需求，设计了如下滑模面：

s = Ψ̇DT + μΨDT, μ > 0 （6）

分析式（6）可知，当系统状态到达滑模切换面

s = 0时，满足ΨDT = ΨDT ( t0 )e-μt，其中 t0表示系统状态到

达切换面的初始时刻，随后系统状态将沿着切换面趋

于零点。状态量ΨDT 趋于零可以确保视线角偏差达到

期望值，从而保证达到期望的空间探测构型。同时，

Ψ̇DT 也趋于零则确保了 λ̇TM - λ̇DM = 0，由于拦截弹的捕

获制导律会使得 λ̇TM趋向于零，因此 λ̇DM也会逐渐趋于

零。 λ̇DM = 0 为防御弹能够成功打击拦截弹的充分条

件，从而可以确保反拦截的成功。综上分析，式（6）

所示的滑模面能够同时实现增强拦截弹目标状态可观

测性和防御弹成功打击拦截弹的双重需求。为了满足

不同场景下的制导需求，本节分别应用双幂次趋近律

和带状态反馈的指数型趋近律设计了两种防御弹单向

协同滑模制导律。

首先，为了确保滑模控制系统在有限时间收敛，

采用双幂次趋近律设计防御弹的滑模制导律，其趋近

律表达式为

ṡ = -μ1|s|a1 sign ( s ) - μ2|s|a2 sign ( s ) （7）

其中，μ1 > 0，μ2 > 0，0 < a1 < 1，a2 > 1。

由文献［17］可知，双幂次趋近律具有全局固定

时间收敛特性，收敛时间存在一个与滑模初值无关的

上界，满足 Tmax = 1/μ1(1 - a1 ) + 1/μ2(a2 - 1)，且当滑模存

在有界扰动时，双幂次趋近律也可以使滑模状态量在

有限时间收敛到稳态误差界内。

对式（6）所示的滑模面求导，并将式（5）带

入，可得：

ṡ = -aT cos (γT - λTM ) rTM + N + aD cos (γD - λDM ) rDM + d  （8）

式中    N = 2ṙDM λ̇DM rDM - 2ṙTM λ̇TM rTM + μΨ̇DT。

考虑干扰为零的情况，同时令滑模面以式（7）

所示的双幂次趋近律形式趋向于切换面，可推导得到

的防御弹制导律为

aD =
rDM

cos ( )γD - λDM

         ( )cos ( )γT - λTM

rTM

aT - Ν - μ1|s|a1 sign ( s ) - μ2|s|a2 sign ( s )

（9）

定理1：由式（9）所示的单向协同滑模制导律可

以确保系统状态轨迹在有限时间收敛到以下区域：
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|| s ≤ min{ }Δ1,Δ2 , || ṡ ≤ min{ }Δ3,Δ4 + 2dmax

Δ1 = ( )dmax μ2

1 a2

, Δ2 = ( )dmax μ1

1 a1

,

Δ3 = μ1( )dmax μ2

a1 a2

, Δ4 = μ2( )dmax μ1

a2 a1

（10）

证明：定义Lyapunov函数为

V = 0.5s2 （11）

对式（11）求导，并将式（8）和式（9）代入

可得：

V̇ = s ( - μ1|s|a1 sign ( s ) - μ2|s|a2 sign ( s ) + d ) ≤
        -μ1|s|a1 + 1 - μ2|s|a2 + 1 + dmax| s |

（12）

式（12）可以表述为如下两种形式：

V̇ ≤ -μ1|s|a1 + 1 - | s |( μ2|s|a2 - dmax ) （13）

V̇ ≤ -| s |( μ1|s|a1 - dmax ) - μ2|s|a2 + 1 （14）

若 s 满足不等式 ( μ2|s|a2 - dmax ) > 0，即当 V ≥ V1 =

0.5(dmax μ2 ) 2 a2

时，由式（13）可知：

V̇ ≤ -μ12(a1 + 1) /2V (a1 + 1) /2 （15）

V 由 V0 = 0.5s2
0 收敛到 V1 所需要的时间 T1 满 足         

T1 ≤ T1 max，其中：

T1 max = ∫
V1

V0 1
μ12(a1 + 1) /2V (a1 + 1) /2

dV =

           ( )( )dmax μ1

(1 - a1 )/a2 - || s0

1 - a1 ( )μ1( )a1 - 1
（16）

故对于式（13），系统可在有限时间内收敛到：
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| s | ≤ Δ1 = (dmax μ2 ) 1 a2

（17）

对于式（14），可以利用和式（13）类似的分析，

V由V0收敛到V2所需要的时间T2满足T2 ≤ T2 max，其中：

T2 max = ∫
V2

V0 1
μ22(a2 + 1) /2V (a2 + 1) /2

dV =

               ( )(dmax /μ2 )(1 - a2 )/a1 - || s0

1 - a2 ( )μ2( )a2 - 1
（18）

故对于式（14），系统可在有限时间内收敛到

区域：

| s | ≤ Δ2 = (dmax /μ1 )1/a1 （19）

综上，| s |将在有限时间内收敛到区域：

| s | ≤ min{(dmax /μ2 )1/a2, (dmax /μ1 )1/a1} （20）

将式（9）和式（20）带入式（8）可得：

| ṡ | ≤ min{μ1 (dmax /μ2 )a1 /a2, μ2 (dmax /μ2 )a2 /a1} + 2dmax （21）

由此定理1得证。

分析式（9）可知，双幂次趋近滑模制导律在 | s |

接近零时，-μ1|s|a1sign ( s )项会在滑模切换面产生较大的

抖振。因此，为了削弱滑模抖振现象，引入了一种带

状态反馈的指数型趋近律［18］，该趋近律表达式为

ṡ = - k1 sat ( s )

β + (1 + || x
-2 - β )e-α || s

- k2| x |δ s （22）

其中，k1 > 0，k2 > 0，α > 0，0 < β < 1，0 < δ < 1，x为可

选择的系统状态变量，如 x = ΨDT或 x = Ψ̇DT，切换控制

的饱和函数为

sat ( s ) =
ì
í
î

sign ( s ),  || s ≥ Δ

s Δ ,     || s < Δ
（23）

式中    Δ为饱和函数的边界层厚度。

分析式（22）可知，该等式右边第 2 项为指数

项，能够保证当 | s |较大时，系统状态以较大的速度趋

于滑模面；第1项为等速项，当 | s |接近于零时，等速

项系数衰减为 -k1| x |2 / (1 + | x |2 )，此时趋近速度较小，

且 | x |在控制律的作用下也逐渐减小到零，有效地削弱

抖振现象。此外，饱和函数在边界层采用切换控制，

也能够有效地削弱抖振。

其次，基于带状态反馈的指数型趋近律设计防御

弹的单向协同滑模制导律，该制导律可以表示为

aD =
rDM

cos (γD - λDM )
é
ë
êêêê

cos (γT - λTM )
rTM

aT - Ν -
ù

û

ú
úú
ú
ú
ú

          
k1 sat ( s )

β + (1 + || x
-2 - β )e-α || s

- k2 || x
δ
s - dmax sign ( s )

  （24）

定理 2：由式（24）所示的防御弹滑模制导律能

够确保系统收敛到切换面同时使得ΨDT = 0。

证明：取式（11）所示的 Lyapunov 函数对式

（11）求导，并将式（8）、式（24）带入可得：

V̇ = s (- k1 sat ( s )

β + (1 + || x
-2 - β )e-α || s

- k2 || x
δ
s -

        )k2 || x
δ
s - dmax sign ( s ) + d ≤

        - k1 s sat ( s )

β + (1 + || x
-2 - β )e-α || s

- k2| x |δ| s |2 ≤ 0

（25）

由式（25）可知，滑模能够收敛到切换面 s = 0；

同时结合式（6）所示的滑模面分析可知，系统状态

ΨDT也能够逐渐趋于0。因此，定理2得证。

式（9）所示的双幂次趋近律下的滑模制导律具

有全局固定时间收敛特性，因此适用于实际视线角偏

差距离期望值较大且需要快速收敛的场景，但在 | s |趋

于零时，会存在一定的抖振问题。式（24）所示带状

态反馈的指数型趋近律下的滑模制导律引入了带系统

状态的等速项，减少了滑模抖振，可适用于缓慢趋近

且系统抖振不宜频繁切换的场景。

3　目标弹-防御弹双向协同滑模制导律

考虑目标弹-防御弹双向协同配合模式，在此情

况下目标弹-防御弹之间通过双向通信实现信息共享，

互相协同以达到反拦截制导目标。相较于单向协同配

合模式，双向协同的优势在于目标弹可以做协助机动

帮助反拦截。由此，在单向协同的基础上，引入目标

弹-防御弹加速度加权和的目标函数，通过优化该目

标函数，降低防御弹打击拦截弹所需要的过载，防止

防御弹加速度长时间处于饱和状态导致反拦截失败。

考虑目标弹-防御弹双向协同配合，将式（8）重

写为

u = AaT - DaD = N + d - ṡ （26）

其中，系数定义为 A = cos (γT - λTM )/rTM，D = cos (γD -
λDM )/rDM，将u视为目标弹和防御弹的复合控制律，当

趋近律选择双幂次趋近律时，复合控制律u表达式为

u = Ν + μ1|s|a1 sign ( s ) + μ2|s|a2 sign ( s ) （27）

式（27）所示的控制律能够确保 s和 ṡ在有限时间

内收敛到式（10）的区域，其证明过程与定理 1 类

似，此处不再赘述。

当趋近律选择带状态反馈的指数型趋近律时，设

计控制律u的表达式为

u =
k1 sat ( s )

β + (1 + || x
-2 - β )e-α || s

+ k2| x |δ s + N + dmax sign ( s )（28）

式（28）所示的控制律能够使系统收敛，其证明

过程与式（24）定理2类似，此处不再赘述。

由式（27）或（28）都无法唯一地确定一组目标
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弹-防御弹的协同制导加速度指令，考虑在协同突防

过程尽量避免目标弹和防御弹的加速度出现过载饱和

问题，引入加速度目标函数，将该双向协同问题表述

为在式（27）或（28）所示的协同滑模制导律的基础

上最小化目标弹-防御弹的加速度的优化问题。

构造如下目标函数：

J = é
ë| ρ1aT |

p
+ | ρ2aD |pùû

1/p

（29）

式中    p为大于 1的正整数；ρ1，ρ2为正权重系数，分

别为

ρ1 =
amax

D

amax
D + amax

T

, ρ2 =
amax

T

amax
D + amax

T

（30）

式中    amax
D ，amax

T 分别为防御弹和目标弹的最大加速度。

分式（30）可知，当防御弹的最大加速度大于目标弹

时，有 ρ1 > ρ2，此时目标函数侧重于最小化目标弹的

制导加速度，使机动能力较小的目标弹免受加速度饱

和困扰；反之，目标函数侧重于最小化防御弹的制导

加速度，确保过载能力较小的防御弹不会长时间处于

过载饱和。

将式（26）带入式（29）中，最优化问题描述为

min
aD

J (aD ) =
é

ë

ê
êê
ê|
|
|||| ρ1

A
(u + DaD )

|
|
||||
p

+ | ρ2aD |p
ù

û

ú
úú
ú

1/p

（31）

将式（31）对aD求偏导，可得：
∂J

∂aD

= [ | u + DaD |p - 1
D | ρ1 |

p
p | A |-p

sign (u + DaD ) +

      | aD |p - 1
p | ρ2 |

p
sign (aD ) ]

J 1 - p

p

（32）

令式（32）的偏导数为零，可得：

|

|
|
||
| u
aD

+ D
|

|
|
||
|
p - 1

sign ( u
aD

+ D) = - || Aρ2

p

D || ρ1

p
（33）

由式（33）和式（27）可得双幂次趋近律下防御

弹和目标弹的双向协同制导律为

ì

í

î

ï

ïï
ï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

aD =
-Ν - μ1|s|a1 sign ( s ) - μ2|s|a2 sign ( s )

D +
|
|
|||||

|
|||| ( )|| Aρ2

p ( )D || ρ1

p
( )p - 1

-1

sign ( D )

aT =
N + μ1|s|a1 sign ( s ) + μ2|s|a2 sign ( s ) + DaD

A

（34）

将式（28）带入式（33）即可得带状态反馈的指

数型趋近律下防御弹和目标弹的双向协同制导律为

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ïï
ï
ï

ï

ï

ï

aD = é
ë
êêêê-k1 sat ( s ) ( )β + (1 + || x

-2 - β )e-α || s - k2 || x
δ
s - N -

      ]dmax sign ( s )
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú
D +

|
|
|||||

|
|||| ( )|| Aρ2

p ( )D || ρ1

p
( )p - 1

-1

sign ( D )

aT = é
ë
êêêêk1 sat ( s ) ( )β + (1 + || x

-2 - β )e-α || s + k2 || x
δ
s + N +

]      dmax sign ( s ) + DaD A

（35）

3.1　目标弹-防御弹单向协同滑模制导仿真

主动防御的仿真场景参数如下：目标弹、防御

弹和拦截弹的初始位置分别为（0 m，0 m）、（0 m，

0 m）、（6 000 m， 0 m）；初始速度分别为 200 m/s、

300 m/s、 300 m/s；初始航向角分别为 30°、 0° 、

155°；可用过载分别为 20g、30g、30g。各导弹按照

式（1）所示的非线性运动学方程进行仿真推进，

式（6）所示的滑模面参数取 μ = 0.8，期望的视线角

差值 θf = 10°，仿真步长为 0.001 s。来袭拦截弹采用

比例导引，比例导引系数为 5。首先，考虑目标弹-

防御弹单向协同配合的场景，该场景下假设目标弹

按照预设路线飞行，令其加速度为 aT = 0 m/s2。

式（9）所示的双幂次滑模制导律的参数设置为 μ1 =

0.05，μ2 = 2.3，a1 = 0.3，a2 = 2；式（24）所示的带

状态反馈的指数趋近制导律的参数设置为 k1 = 10，

k2 = 0.015，β = 0.01，δ = 0.01，α = 20，Δ = 20，其

中取系统状态变量 x = ΨDT。防御弹采用上述两种滑

模制导律进行反拦截，得到的仿真结果如图 2~5

所示。

图2　不同趋近律下的主动防御攻防对抗曲线

Fig.2　Flight trajectories of active aircraft defense with different 

reaching laws

图3　不同趋近律下 s的收敛曲线

Fig.3　Convergence curves of s with different reaching laws
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图 2为两种趋近律下的主动防御攻防对抗曲线，

由图2可知，基于这两种趋近律的滑模制导律均能使

防御弹成功拦截来袭拦截弹，并且为了满足目标弹和

防御弹的空间探测构型设置，在主动防御初始阶段，

防御弹会主动拉开与目标弹之间的距离。图3显示的

是不同趋近律下滑模面 s的收敛曲线，由图 3可知两

种趋近律下的滑模面 s均会趋于零，但双幂次趋近律

的收敛速度更快。由图4两种趋近律下各导弹的加速

度变化曲线可知，防御弹在初始阶段需要很大的加速

度来使得滑模面较快地趋于零，因此防御弹在初始阶

段陷入加速度过载饱和，当滑模面 s趋近于零时，防

御弹的加速度也逐渐趋于零。此外，由图4的局部放

大图可知，双幂次趋近律下防御弹的加速度存在抖振

问题。由图5可知，在不同趋近律下实际视线角偏差

均能够逐渐趋于期望值θf = 10°，并且维持在期望值。

3.2　目标弹-防御弹双向协同滑模制导仿真

考虑目标弹-防御弹双向协同配合的场景，当目

标弹-防御弹的协同滑模制导趋近律选择为双幂次趋

近律时，参数设置为 u1 = 0.075，u2 = 8；当选择为带

状态反馈的指数型趋近律时，其参数设置为 k1 = 10，

k2 = 1.7；其余参数与单向协同配合下的仿真参数一

致。对上述两种趋近律下的双向制导律进行仿真，得

到的仿真结果如图6~9所示。

图4　不同趋近律下各飞行器的加速度曲线

Fig.4　Acceleration curve of each aircraft with different reaching 

laws

图5　不同趋近律下视线角偏差变化曲线

Fig. 5　Line-of-sight angle deviation with different reaching laws

图6　不同趋近律下的主动防御攻防对抗曲线

Fig.6　Flight trajectories of active aircraft defense with different 

reaching laws

图7　不同趋近律下 s的收敛曲线

Fig.7　Convergence curves of s with different reaching laws

图8　不同趋近律下各飞行器的加速度曲线

Fig.8　Acceleration curve of each aircraft with different reaching 

laws

图9　不同趋近律下视线角偏差变化曲线

Fig.9　Line-of-sight angle deviation with different reaching laws
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由图6的主动防御攻防对抗曲线可知，在不同趋

近律的双向协同制导律作用下，目标弹和防御弹通过

协同配合成功实现对来袭拦截弹的突防，且指数型趋

近协同制导律下的目标弹和防御弹飞行轨迹更为平

缓。由图7可知，双幂次趋近律下滑模面的收敛速度

要明显快于带状态反馈的指数型趋近律，因为双幂次

趋近律具有全局固定时间收敛特性，在滑模系统初值

较大时收敛速度较快。图8为不同趋近律下各弹的加

速度曲线，由图8可知双幂次趋近律下目标弹和防御

弹的加速度存在抖振问题。图9为不同趋近律下视线

角偏差的变化曲线，其中双幂次趋近律下的视线角偏

差可以更快地收敛到期望值。

此外，将双幂次趋近律下的单向协同制导律和双

向协同制导律进行性能对比分析，得到的仿真结果如

图10~13所示。由图10的两种协同配合模式下的攻防

对抗曲线分析可知，在双向协同配合模式下，为了更

快地达到期望的空间探测构型，目标弹和防御弹在主

动防御初始阶段会主动拉开双方之间的距离。图11为

在单/双向协同配合下滑模面的变化曲线，对比可知

在双向协同配合下滑模面的收敛速度更快，收敛时间

更短，因为双向协同下目标弹可以做协助机动帮助防

御弹进行快速反拦截。由图 12的单/双向协同制导加

速度曲线可知，双向协同配合下防御弹遭受过载饱和

的时间更短且控制能量更少，但是目标弹付出了一定

的控制代价。分析图 13可知，双向协同制导律使得

视线角偏差值更快地达到期望值，通过图 11和图 13

可以看出双向协同配合下防御弹能够更快地打击拦

截弹。

4　结 论

本文针对由目标弹和防御弹组成的主动防御协同

场景，引入了突防过程中的目标探测信息可观测性的

问题，将目标可观测性问题转换为视线角偏差控制问

题，设计了相应的滑模面来确保可探测性和协同突防

性能。在单向协同配合模式下，应用两种典型的趋近

律推导了防御弹的滑模制导律，并证明了制导律的性

能。在双向协同模式下，在单向协同滑模制导的基础

上，应用最优化控制理论，推导了双向协同滑模制导

图10　单向和双向协同下的攻防对抗曲线

Fig.10　Flight trajectories of active aircraft defense in one-way 

and two-way cooperation modes

图11　单向和双向协同下 s的变化曲线

Fig.11　Convergence curves of s in one-way and two-way 

cooperation modes

图12　单向和双向协同下各飞行器加速度曲线

Fig.12　Acceleration curve of each aircraft in one-way and two-

way cooperation modes

图13　单向和双向协同下期望视线角差值曲线

Fig.13　Line-of-sight angle deviation in one-way and two-way 

cooperation modes

57



导 弹 与 航 天 运 载 技 术（中英文） 2024年

律，兼顾了对于目标未知机动的鲁棒性和对于目标

弹-防御弹的控制能量的优化。仿真结果验证了所提

出的主动防御滑模单/双向协同制导律的性能，双幂

次趋近制导律收敛时间较快但存在一定抖振问题，带

状态反馈的指数型趋近制导律则可以减弱抖振现象但

是趋近较缓，因此可根据不同的场景需求选择合适的

滑模制导律。此外，相较于单向协同，双向协同制导

律在目标弹付出一定的控制代价情况下，可以使防御

弹以较小的控制代价打击来袭拦截弹，避免过多地遭

遇过载饱和。
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