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带落角约束的新型领弹 －从弹固定时间协同制导律

尤　浩!，常新龙，赵久奋，马　峰
（火箭军工程大学 导弹工程学院，陕西 西安　７１００２５）

摘　要：针对多导弹以期望角度协同攻击机动目标问题，提出了一种新型领弹－从弹固定时间协同制导
律。根据弹目相对运动关系建立了领弹 －从弹协同制导模型；基于固定时间滑模控制理论设计了视线法向
上的制导律，实现了领弹和从弹以期望的攻击角度对机动目标进行精准打击。在从弹视线方向上，基于一致

性误差函数和固定时间滑模趋近律，设计了一种从弹视线方向制导律，充分利用了导弹间的信息交互，实现

了从弹与领弹的剩余时间在固定时间内快速趋于一致。数值仿真和对比试验结果表明：所提制导律对时间

协同和角度约束的控制精度高，避免了奇异和抖振现象，收敛速度快且收敛时间上界与初始状态无关，充分

地验证了所提制导律的有效性和优越性。











论

文

拓

展

关键词：落角约束；领弹 －从弹；固定时间；滑模控制；信息交互；机动目标；一致性误差
函数

中图分类号：ＴＪ７６５．３　　文献标志码：Ａ　　文章编号：１００１－２４８６（２０２４）０６－０６４－１３

Ｎｏｖｅｌｌｅａｄｅｒｆｏｌｌｏｗｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅｓｆｉｘｅｄｔｉｍｅｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅ
ｌａｗｗｉｔｈｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

ＹＯＵＨａｏ，ＣＨＡＮＧＸｉｎｌｏｎｇ，ＺＨＡＯＪｉｕｆｅｎ，ＭＡＦｅｎｇ
（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＭｉｓｓｉｌｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＲｏｃｋｅｔＦｏｒｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｘｉ′ａｎ７１００２５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｄｅａｌｗｉｔｈｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｔｈａｔｍｕｌｔｉｐｌｅｍｉｓｓｉｌｅｓｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｌｙａｔｔａｃｋｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｓｗｉｔｈｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ，ａｎｏｖｅｌ

ｌｅａｄｅｒｆｏｌｌｏｗｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅｓｆｉｘｅｄｔｉｍｅｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｌｅａｄｅｒｆｏｌｌｏｗｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅｓｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｍｏｄｅｌｗａｓ

ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｔａｒｇｅｔａｎｄｍｉｓｓｉｌｅｓ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｆｉｘｅｄｔｉｍｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｔｈｅｏｒｙ，ｔｈｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ

ｉｎｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｎｏｒｍａｌｔｏｔｈｅＬＯＳ（ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔ）ｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄ，ｓｏｔｈａｔｔｈｅｌｅａｄｅｒａｎｄｆｏｌｌｏｗｅｒｓｃｏｕｌｄａｃｃｕｒａｔｅｌｙａｔｔａｃｋｔｈｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｆｒｏｍ

ｔｈｅｄｅｓｉｒｅｄｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｓ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｏｎｓｉｓｔｅｎｃｙｅｒｒｏｒｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｆｉｘｅｄｔｉｍｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｒｅａｃｈｉｎｇｌａｗ，ｔｈｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｉｎｔｈｅＬＯＳ

ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｆｏｌｌｏｗｅｒｓｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄ，ｗｈｉｃｈｆｕｌｌｙｕｔｉｌｉｚｅｄｔｈｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｅｘｃｈａｎｇｅｂｅｔｗｅｅｎｍｉｓｓｉｌｅｓ，ａｎｄｔｈｅｔｉｍｅｔｏｇｏｏｆｔｈｅｆｏｌｌｏｗｅｒｓｃｏｕｌｄ

ｑｕｉｃｋｌｙａｃｈｉｅｖｅｃｏｎｓｅｎｓｕｓｗｉｔｈｔｈａｔｏｆｔｈｅｌｅａｄｅｒｓｉｎｆｉｘｅｄｔｉｍｅ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｔｈｅｄｅｓｉｇｎｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｈａｓ

ｈｉｇｈｅｒｃｏｎｔｒｏｌａｃｃｕｒａｃｙｆｏｒｔｉｍｅａｎｄａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ，ｎｏｓｉｎｇｕｌａｒｉｔｙａｎｄｃｈａｔｔｅｒｉｎｇｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎ，ｆａｓｔｅｒｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｓｐｅｅｄａｎｄｔｈｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ

ｔｉｍｅｂｏｕｎｄｉｓｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｏｆｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｓ，ｗｈｉｃｈｆｕｌｌｙｖｅｒｉｆｉｅｓｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｎｄｓｕｐｅｒｉｏｒｉｔｙｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ；ｌｅａｄｅｒｆｏｌｌｏｗｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅｓ；ｆｉｘｅｄｔｉｍｅ；ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ；ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｅｘｃｈａｎｇｅ；ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｓ；

ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｃｙｅｒｒｏｒｆｕｎｃｔｉｏｎ

　　近些年，随着现代导弹防御系统的快速发展
和目标超高速、强机动的发展态势，仅依靠单枚导

弹完成高效突防并精准打击任务愈发困难，而多

枚导弹通过信息交流互相配合，能够实现对目标

的瞬时饱和攻击，极大地提高了导弹的突防能力

和对目标的全方位打击能力，因此，多弹协同制导

技术的研究具有极大的实际军事意义［１－３］。

实现多弹对目标的协同攻击，目前主要有两

类方法：一类是在导弹发射前提前设定协同攻击

时间，通过控制单枚导弹从而使多枚导弹同一时

间攻击目标。目前针对此类协同制导方法的研究

相对成熟，例如基于偏置比例导引的协同制导
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律［４－６］、基于虚拟领弹－从弹的协同制导律［７－８］、

基于分段式攻击时间的协同制导律［９－１１］。上述

这些协同制导律在一定程度上能够实现多枚导弹

同时攻击目标，但是各导弹间无信息交流，本质上

不属于真正意义上的导弹协同。而且由于初始条

件的不同和目标机动带来的干扰，提前精准的设

定协同攻击时间是非常困难的，因此这种制导方

法主要是针对静止或者低速运动目标，对机动目

标协同打击则无能为力［１２－１３］。另一类协同制导

方法是通过弹间通信从而实现多导弹的协同攻

击，无须事先指定协同攻击时间。由于第二类协

同方案更接近真实攻击情形且能够实现自主协

同，受到了国内外学者越来越多的关注［１４－１７］。

为提升多导弹的协同打击效果和突防能力，

Ｚｈａｎｇ等［１８］针对舰船目标的协同打击任务，设计

了一种带落角约束的协同制导律，充分考虑了弹

间的通信交流。Ｗａｎｇ［１９］和Ｌｉ［２０］等通过有限时间
控制理论，在协同制导模型线性化的基础上，提出

了同时考虑时间和角度约束的协同制导律，能够

保证多导弹以期望的角度协同攻击固定目标。

Ｚｈｏｕ等［２１］基于多智能体一致性理论和几何制导

理论提出了一种协同制导律，但是该制导律假设

多导弹对目标的末端攻击角度为小角度，当攻击

机动目标时制导性能会大大降低。Ｋｕｍａｒ等［２２］

通过非奇异快速终端滑模控制理论设计了一种协

同制导律，实现了制导律快速收敛且抖振现象减

少，但是该制导律没有充分考虑目标机动对系统

干扰的影响。Ｈｏｕ等［２３］针对固定目标的协同攻

击任务，基于多智能体一致性控制理论，提出了一

种考虑加速度饱和问题的多导弹协同制导律。在

此基础上，Ｌｉ等［２４］研究了带落角约束的协同制导

律，实现了对固定目标以期望角度的高精度协同

打击。Ｌü等［２５］考虑到径向速度信息在某些作战

场景中难以获取的实际情况，提出了一种带落角

约束的三维协同制导律，无须径向速度测量信息。

上述研究中提出的协同制导律虽然充分考虑了弹

间的通信问题，但多数都是针对固定目标的协同

攻击，且制导律多集中于有限时间稳定理论，其收

敛时间上界与系统的初始状态高度相关，制导性

能受限于系统的初始状态。由于固定时间稳定理

论具有收敛时间上界独立于系统初始状态的优

势，因此针对机动目标的固定时间协同制导律还

需进一步深入研究。

第二类协同方案的核心是弹间通信，根据导

弹间通信拓扑方式的不同，多导弹协同制导可以

分为多导弹集群式协同制导和领弹－从弹主从式

协同制导。上述所有的研究分析都属于多导弹集

群式协同制导，现阶段对此问题的研究相对较多。

领弹－从弹主从式协同制导可以合理搭配各种类
型导弹，拓展性好且经济更实惠，更加适用于未来

更有发展前景的异类多导弹协同作战。

针对领弹 －从弹主从式协同制导问题的研
究，目前已经取得了一定的进展。Ｚｈａｏ等［２６］提

出了一种虚拟领弹 －从弹的协同制导方法，但是
该协同制导方法缺乏从弹之间的在线信息交流。

Ｌｉ等［２７］通过将弹目相对距离作为一致性协调变

量，提出了一种领弹－从弹协同制导律，但是该制
导律需要提前设定协同攻击时间且需要假设导弹

对目标的末端攻击角度为小角度，因此该制导律

不适于对机动目标的协同打击。Ｚｈａｏ等［２８］提出

了一种编队构型时变的领弹 －从弹协同制导律，
但是该制导律主要是研究导弹协同编队问题，没

有考虑对目标的攻击角度约束问题。Ｓｉｎｈａ等［２９］

基于超螺旋控制理论提出了一种领弹－从弹协同
制导律，无须小角度假设，但是该制导律主要应用

对象为非机动目标，不适于对机动目标的协同打

击。宋俊红［３０］针对机动目标提出了一种领弹 －
从弹协同制导律，但是该制导律作用下的加速度

伴随剧烈的抖振现象且对角度约束无控制能力。

李国飞等［３１］针对固定目标的协同攻击问题，设计

了两种主从式协同制导律，实现了对固定目标的

同时命中。综上所述，领弹 －从弹主从式协同制
导方案逐渐受到了学者们的关注，但是同时考虑

领弹－从弹、机动目标、固定时间收敛和弹间信息
交互四个方面问题的研究相对匮乏，相关问题的

研究具有重要的实际军事意义。

受上述分析的启发，本文同时考虑了领弹 －
从弹、机动目标、固定时间收敛和弹间信息交互四

个方面问题，提出了一种带落角约束的领弹 －从
弹固定时间协同制导律，实现了多枚导弹以期望

角度对机动目标的协同攻击。

１　问题描述

１．１　弹目相对运动关系

本文考虑的领弹－从弹协同制导系统由１枚
领弹Ｍ０和ｎ枚从弹Ｍｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ）组成，图１
给出了多枚导弹组成的领弹－从弹协同制导系统
的通信拓扑图，其中，领弹只与相邻的从弹进行有

向通信，从弹与其相邻的从弹进行信息交互并实

时调整自身的状态，最终快速跟踪上领弹的剩余

时间并保持一致，实现多导弹的协同攻击。

领弹 －从弹协同制导系统中的第 ｉ（ｉ＝０，

·５６·
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图１　领弹－从弹协同制导系统的通信拓扑图
Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｄｉａｇｒａｍｏｆｌｅａｄｅｒｆｏｌｌｏｗｉｎｇ

ｍｉｓｓｉｌｅｓｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｓｙｓｔｅｍ

１，…，ｎ）枚导弹攻击机动目标的几何关系如图２
所示，其中，Ｏｘｙ为惯性坐标系，Ｍｉ代表第 ｉ枚导
弹，Ｔ代表机动目标；ｒｉ表示弹目相对距离，ｑｉ和
θｍｉ分别表示视线角和弹道倾角；Ｖｍｉ、ａｍｉ、Ｖｔ、ａｔ分
别表示第ｉ枚导弹和机动目标的速度和法向加速
度；θｔ表示机动目标的弹道倾角。

图２　第ｉ枚导弹攻击机动目标的几何关系图
Ｆｉｇ．２　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅ
ｉｔｈｍｉｓｓｉｌｅａｔｔａｃｋｉｎｇａｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔ

由图２可得第ｉ枚导弹的制导系统模型为：
ｒｉ＝Ｖｔｃｏｓ（ｑｉ－θｔ）－Ｖｍｉｃｏｓ（ｑｉ－θｍｉ）

ｒｉｑｉ＝－Ｖｔｓｉｎ（ｑｉ－θｔ）＋Ｖｍｉｓｉｎ（ｑｉ－θｍｉ）

θ
·

ｍｉ＝
ａｍｉ
Ｖｍｉ

θ
·

ｔ＝
ａｔ
Ｖ















ｔ

（１）

分别对式（１）中的第一式和第二式求导，并
将第三式和第四式代入，可得：

ｒ̈ｉ＝ｒｉｑ
２
ｉ＋ｗｒｉ－ｕｒｉ （２）

ｑ̈ｉ＝－
２ｒｉｑｉ
ｒｉ
＋
ｗｑｉ
ｒｉ
－
ｕｑｉ
ｒｉ

（３）

其中，ｕｒｉ和ｕｑｉ表示导弹 Ｍｉ在视线方向和视线法
向上的加速度分量，ｗｒｉ和ｗｑｉ表示机动目标Ｔ在视
线方向和视线法向上的加速度分量，表达式如下：

　 ｕｒｉ＝Ｖ
·

ｍｉｃｏｓ（ｑｉ－θｍｉ）＋ａｍｉｓｉｎ（ｑｉ－θｍｉ） （４）

　ｕｑｉ＝－Ｖ
·

ｍｉｓｉｎ（ｑｉ－θｍｉ）＋ａｍｉｃｏｓ（ｑｉ－θｍｉ） （５）

ｗｒｉ＝Ｖ
·

ｔｃｏｓ（ｑｉ－θｔ）＋ａｔｓｉｎ（ｑｉ－θｔ） （６）

ｗｑｉ＝－Ｖ
·

ｔｓｉｎ（ｑｉ－θｔ）＋ａｔｃｏｓ（ｑｉ－θｔ） （７）

１．２　领弹－从弹通信网络

在本文领弹 －从弹协同制导过程中，领弹与
从弹之间的通信交流用有向图 Φ（Ｂ）表示，其中
矩阵Ｂ＝［ｂ１，ｂ２，…，ｂｎ］

Ｔ表示领弹与从弹之间的

通信拓扑关系，若领弹能够将信息传递到从弹

Ｍｉ，则ｂｉ＝１，否则 ｂｉ＝０；从弹与从弹互相间的通
信交流可以用无向图 Ψ（Ａ）＝（υ，ζ，Ａ）表示，其
中υ表示图Ψ中各节点组成的集合，ζ表示图 Ψ
中各连接线组成的集合，矩阵 Ａ＝［ａｉｊ］表示图 Ψ
的权系数矩阵，若从弹 Ｍｉ和从弹 Ｍｊ之间存在信
息交互，则 ａｉｊ＝１，否则 ａｉｊ＝０。特别地，ａｉｉ＝０，
ａｉｊ＝ａｊｉ，ｉ，ｊ∈｛１，２，…，ｎ｝，若图 Ψ中任意两个节
点之间至少存在一条连通的路径，则无向图 Ψ是
连通的［３２］。

１．３　领弹－从弹协同制导问题描述

领弹－从弹在同一时间攻击目标，意味着需
要控制从弹的剩余时间与领弹的剩余时间快速趋

于一致，即任意给定初始值满足：

ｌｉｍ
ｔ→Ｔａ
ｔｇｏｉ－ｔｇｏ０ ＝０

ｔｇｏｉ＝ｔｇｏ０　ｔ≥Ｔａ；ｉ＝１，２，…，
{ ｎ

（８）

式中，ｔｇｏｉ、ｔｇｏ０分别表示从弹和领弹的剩余时间，Ｔａ
为从弹一致性跟踪收敛时间。由文献［３３］可知，
导弹Ｍｉ的剩余时间可表示为：

ｔｇｏｉ＝－
ｒｉ
ｒｉ

（９）

由文献［３４－３５］可知，制导律的终端角度约
束问题可以转化为视线角约束问题。因此，本文

领弹－从弹视线法向制导律设计的主要任务是使
领弹和从弹以不同的终端视线角攻击机动目标，

即任意给定初始值，满足：

ｑｉ（ｔ）→ｑ
ｄ
ｉ（ｔ）　ｔ≥Ｔｂ；ｉ＝０，１，…，ｎ（１０）

式中，ｑｄｉ（ｔ）表示第 ｉ枚导弹与目标间期望的视线
角，Ｔｂ表示有限收敛时间。

２　制导律设计及稳定性分析

２．１　领弹制导律设计

令ｘ１０＝ｑ０－ｑ
ｄ
０，ｘ２０＝ｑ０，则由式（３）可得领弹

·６６·
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视线法向上的制导模型为：

ｘ１０＝ｘ２０

ｘ２０＝
－２ｒ０ｘ２０
ｒ０

＋ｄα０－
ｕｑ０
ｒ{
０

（１１）

式中，ｄα０＝
ｗｑ０
ｒ０
为目标机动在领弹视线法向上的

干扰。

设计固定时间收敛滑模面如下：

ｓ１０＝ｘ２０＋
ｎｘ１０
ｔｆ０－ｔ

（１２）

式中，ｎ＞１为正整数，ｔｆ０为领弹攻击结束时间，
ｔｆ０－ｔ表示领弹的剩余时间ｔｇｏ０。

为了抑制抖振现象，同时能使式（１１）在固定
时间收敛到式（１２），选取固定时间滑模趋近律
如下：

ｓ１０＝－α１ ｓ１０
ｐ１ｓｇｎ（ｓ１０）－α２ ｓ１０

ｑ１ｓｇｎ（ｓ１０）

（１３）
式中：α１＞０，α２＞０；０＜ｐ１＜１，ｑ１＞１。

对式（１２）求导，根据式（１１）和式（１３）可得领
弹视线法向上的制导律为：

ｕｑ０＝－２ｒｘ２０＋ｒｄα０＋
ｎｘ２０ｔｇｏ０＋ｎｘ１０

ｔ２( )
ｇｏ０

＋

ｒ［α１ ｓ１０
ｐ１ｓｇｎ（ｓ１０）＋α２ ｓ１０

ｑ１ｓｇｎ（ｓ１０）］

（１４）
对于式（１４）中的干扰项 ｄα０，设计式（１５）形

式的非齐次干扰观测器对ｄα０进行估计
［１５］。

ξ
·

ｌ０＝ψｌ０－
２ｒｘ２０
ｒ －

ｕｑ０
ｒ＋
ｎｘ２０ｔｇｏ０＋ｎｘ１０

ｔ２ｇｏ０

ψｌ０＝－γ２０Ｌ
１
３ｓｉｇ（ξｌ０－ｓ１０）

２
３ －μ２０（ξｌ０－ｓ１０）＋ξｌ１

ξ
·

ｌ１＝ψｌ１

ψｌ１＝－γ１０Ｌ
１
２ｓｉｇ（ξｌ１－ψｌ０）

１
２ －μ１０（ξｌ１－ψｌ０）＋ξｌ２

ξ
·

ｌ２＝－γ００Ｌｓｇｎ（ξｌ２－ψｌ１）－μ００（ξｌ２－ψｌ１）

ξｌ０＝^ｓ１０

ξｌ１＝ｄ
＾
α０

ξｌ２＝ｄ
＾′α























０

（１５）

式中，γｉ０＞０、μｉ０＞０、Ｌ＞０且都为常数，ｄ
＾
α０为ｄα０的

估计值，ｓｉｇ（ｘ）ｎ＝ ｘｎｓｇｎ（ｘ）。由文献［１５］可知，
式（１４）中的干扰可以在有限时间内收敛到真实值
ｄα０。此外，由文献［３６］可知，非齐次干扰观测器与
控制器的设计过程相互独立，适用于任何种类制导

律，可以在线估计并补偿目标机动造成的干扰。

定理１　针对制导模型式（１１），设计固定时

间收敛滑模面式（１２），结合趋近律式（１３），设计
领弹视线法向制导律式（１４），使得系统状态 ｘ１０、
ｘ２０在固定时间内收敛到０。

证明：在观测器式（１５）稳定后，定理１的证
明分为两步。首先，证明系统式（１１）在固定时间
内收敛到滑模面 ｓ１０；其次，证明系统状态在固定
时间内收敛到期望值。

步骤１：对式（１２）求导，并将求导结果代入制
导律式（１４），可得
ｓ１０＝－α１ ｓ１０

ｐ１ｓｇｎ（ｓ１０）－α２ ｓ１０
ｑ１ｓｇｎ（ｓ１０）

（１６）
针对式（１６），选取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为：

Ｖ１＝ｓ
２
１０ （１７）

对式（１７）求导并结合式（１６）得：

Ｖ
·

１＝２ｓ１０ｓ１０
＝２ｓ１０［－α１ ｓ１０

ｐ１ｓｇｎ（ｓ１０）－α２ ｓ１０
ｑ１ｓｇｎ（ｓ１０）］

＝－２α１ｓ１０ ｓ１０
ｐ１＋１－２α２ｓ１０ ｓ１０

ｑ１＋１

≤－２α１ｓ
２
１０
ｐ１＋１
２ －２α２ｓ

２
１０
ｑ１＋１
２

＝－２α１Ｖ
ｐ１＋１
２
１ －２α２Ｖ

ｑ１＋１
２
１ （１８）

由文献［２５］中引理１固定时间收敛理论知
识可知式（１８）中的 ｓ１０能够在固定时间 Ｔｓ１０≤
１

α１（１－ｐ１）
＋ １
α２（ｑ１－１）

内收敛到 ０。步骤 １

证毕。

步骤２：当 ｔ≥Ｔｓ１０，即系统状态收敛到滑模面
ｓ１０＝０时，代入式（１２）得

ｓ１０＝ｘ２０＋
ｎｘ１０
ｔｆ０－ｔ

＝０ （１９）

即

ｄｘ１０
ｘ１０
＝
ｎｄ（ｔｆ０－ｔ）
ｔｆ０－ｔ

（２０）

假定在有限时间ｔｆ０内的某时刻ｔ，状态变量
为ｘ１０，则将式（２０）从（ｔ，ｘ１０）积分到ｔｆ０内的未来
某状态点（ｔ，ｘ１０）表达式为：

∫
ｘ１０

ｘ１０

１
ｘ１０
ｄｘ１０ ＝ｎ∫

ｔ

ｔ

１
ｔｆ０－ｔ

ｄ（ｔｆ０－ｔ），ｔ＞ｔ

（２１）
求解式（２１），得：

ｎ
ｘ１０
ｘ１０
＝ｌｎ

（ｔｆ０－ｔ）
ｎ

（ｔｆ０－ｔ）
ｎ （２２）

对式（２２）取指数运算，得：

ｘ１０＝
ｘ１０

（ｔｆ０－ｔ）
ｎ（ｔｆ０－ｔ）

ｎ （２３）

对式（２３）求一阶导数，得：

·７６·
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ｘ２０＝－
ｎｘ１０

（ｔｆ０－ｔ）
ｎ（ｔｆ０－ｔ）

ｎ－１ （２４）

分析式（２３）和式（２４），当ｎ＞１时，在导弹攻
击结束时刻 ｔｆ０有 ｘ１０→０、ｘ２０→０成立，即制导律
式（１４）能够控制领弹击中目标的同时满足落角
约束。步骤２证毕。

２．２　从弹视线方向制导律设计

对式（９）求导得：

ｔｇｏｉ＝－１＋
ｒ２１ｉｘ

２
２ｉ

ｒ２１ｉ
－
ｒ１ｉ
ｒ２１ｉ
ｕｒｉ＋

ｒ１ｉ
ｒ２１ｉ
ｗｒｉ，ｉ＝０，１，…，ｎ

（２５）

令ｉ１＝－１＋
ｒ２１ｉｘ

２
２ｉ

ｒ２１ｉ
，ｉ２＝－

ｒ１ｉ
ｒ２１ｉ
，ｉ３＝

ｒ１ｉ
ｒ２１ｉ
ｗｒｉ，

则ｔｇｏｉ＝ｉ１＋ｉ２ｕｒｉ＋ｉ３，其中 ｕｒｉ为导弹 Ｍｉ视线
方向制导律。

定义第ｉ枚从弹与领弹的协同攻击时间一致
性误差为：

　ｅｉ＝∑
ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ（ｔｇｏｉ－ｔｇｏｊ）＋ｃｉ（ｔｇｏｉ－ｔｇｏ０） （２６）

式中，ａｉｊ为从弹之间通信拓扑权系数矩阵对应的
元素，ｃｉ为第 ｉ枚从弹与领弹之间权系数向量对
应的元素。由式（２６）可知，通过控制一致性误差
ｅｉ，使ｅｉ在固定时间内收敛到０，则可保证从弹和
领弹的剩余时间在固定时间内实现一致收敛。

对式（２６）求导得：

ｅｉ＝∑
ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ（ｔｇｏｉ－ｔｇｏｊ）＋ｃｉ（ｔｇｏｉ－ｔｇｏ０）

＝∑
ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｉ１＋ｉ２ｕｒｉ＋ｉ３－（ｊ１＋ｊ２ｕｒｊ＋ｊ３）］＋

　ｃｉ［ｉ１＋ｉ２ｕｒｉ＋ｉ３－（０１＋０３）］

＝ ∑
ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ＋ｃ( )ｉ（ｉ１＋ｉ２ｕｒｉ）－∑

ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ（ｊ１＋ｊ２ｕｒｊ）－

　ｃｉ０１＋∑
ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ＋ｃ( )ｉｉ３－∑

ｎ

ｊ＝１
ａｉｊｊ３－ｃｉ０３

＝ηｉ（ｉ１＋ｉ２ｕｒｉ）－∑
ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ（ｊ１＋ｊ２ｕｒｊ）－ｃｉ０１＋Δｉ

（２７）

式中，ηｉ ＝∑
ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ＋ｃｉ，Δｉ ＝ ∑

ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ＋ｃ( )ｉｉ３ －

∑
ｎ

ｊ＝１
ａｉｊｊ３－ｃｉ０３。Δｉ可视为视线方向的总干扰，可

设计式（１５）形式的观测器进行在线估计。
针对式（２７），选取滑模面为：

ｓ２ｉ＝ｅｉ （２８）
对滑模面式（２８）求导，结合式（１３）和式（２７）

可得从弹视线方向制导律为：

ｕｒｉ＝（ηｉｉ２）
－１ －ηｉｉ１＋∑

ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ（ｊ１＋ｊ２ｕｒｊ）＋ｃｉ０１－Δ[ ]ｉ－

（ηｉｉ２）
－１［α３ ｓ２ｉ

ｐ２ｓｇｎ（ｓ２ｉ）＋α４ ｓ２ｉ
ｑ２ｓｇｎ（ｓ２ｉ）］

（２９）
式中：α３＞０，α４＞０；０＜ｐ２＜１，ｑ２＞１。

定理２　针对领弹－从弹协同攻击时间一致
性误差式（２６），根据式（２８）所设计的滑模面，结
合滑模趋近律式（１３），设计从弹视线方向上的制
导律式（２９），能够保证从弹的剩余时间在固定时
间内与领弹的剩余时间收敛到一致。

证明：对滑模面式（２８）求导，结合式（２７）、
式（２９），得：
ｓ２ｉ＝－α３ ｓ２ｉ

ｐ２ｓｇｎ（ｓ２ｉ）－α４ ｓ２ｉ
ｑ２ｓｇｎ（ｓ２ｉ）

（３０）
后续部分证明过程与定理１的步骤１相同，

这里不再赘述。因此，滑模面 ｓ２ｉ能够在固定时间
内收敛到０，即领弹 －从弹协同攻击时间一致性
误差ｅｉ能够在固定时间内收敛到０，定理２证毕。

为简化论文的篇幅，本文从弹视线法向上制

导律的设计与领弹制导律的设计保持一致，这里

不再赘述。

３　仿真分析

本节考虑不同初始条件下的１枚领弹和３枚
从弹协同打击不同类型机动目标任务，通过数值

仿真来验证所提制导律的有效性和优越性。本文

主要包含的制导参数有两类：制导律参数 αｉ、ｐｉ、
ｑｉ、ｎ和非齐次干扰观测器参数 γ２ｉ、γ１ｉ、γ０ｉ、μ２ｉ、
μ１ｉ、μ０ｉ、Ｌ。在本文制导参数设定之前，针对这些
参数的取值，给出一些经验性的解释说明：参数

αｉ、ｐｉ、ｑｉ、ｎ决定了制导式（１４）和式（２９）的收敛速
度，为了取得良好的制导性能，通常这些参数的取

值范围设定为０＜αｉ＜１，０５≤ｐｉ＜１，１＜ｑｉ≤２，
１＜ｎ≤５；关于非齐次干扰观测器参数γ２ｉ、γ１ｉ、γ０ｉ、
μ２ｉ、μ１ｉ、μ０ｉ、Ｌ，文献［１５］已经给出了一组成熟的参
数设置有效值。

在本文的仿真部分，式（１４）中的制导参数选
取 α１ ＝０．６，α２ ＝０６，ｐ１ ＝０７，ｑ１ ＝２，ｎ＝４；
式（２９）中的制导参数选取 α３＝α４ ＝０４，ｐ２＝
０８，ｑ２＝１５。非齐次观测器式（１５）中的参数选
取如下：γ２ｉ＝２，γ１ｉ＝１５，γ０ｉ＝１１，μ２ｉ＝８，μ１ｉ＝６，
μ０ｉ＝３和 Ｌ＝０２。领弹和从弹加速度上限设定
为３０ｇ，设置制导盲区为１０ｍ。

３．１　有效性和适应性验证

为了验证本文所提协同制导律的有效性和适

应性，设计下述两个不同类型机动目标的协同打
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击案例。

案例一：目标速度为６０ｍ／ｓ，加速度为 ａＴ＝
３ｇｓｉｎ（０．６ｔ）。

案例二：目标速度为 １００ｍ／ｓ，加速度为
ａＴ＝３ｇ。

领弹和各从弹的初始参数设置分别如表１、
表２所示，通信拓扑结构分别如图３、图４所示。
由图论知识可知，两个案例中领弹与各从弹之间

的权系数矩阵分别为 Ｂ１＝［０ １ ０］和 Ｂ２＝
［１ ０ １］，从弹与从弹之间的权系数矩阵均为

Ａ２＝
０ １ ０
１ ０ １









０ １ ０
。仿真结果分别如图 ５～６和

表３～４所示。

表１　案例一初始参数设置
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｓｅｔｔｉｎｇｉｎｃａｓｅ１

导弹与

目标

初始位置／
ｍ

初始速度／
（ｍ／ｓ）

初始弹道

倾角／（°）
期望视线

角／（°）

领弹 （１２０００，９０００） ３００ －４０ －９０

从弹１ （３０００，５０００） ３３０ －２０ －１５

从弹２ （４０００，７０００） ３２０ －３０ －４５

从弹３ （８０００，９０００） ３２０ －２０ －６０

目标 （１００００，２０００） ６０ －８５

表２　案例二初始参数设置
Ｔａｂ．２　Ｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｓｅｔｔｉｎｇｉｎｃａｓｅ２

导弹与

目标

初始位置／
ｍ

初始速度／
（ｍ／ｓ）

初始弹道

倾角／（°）
期望视线

角／（°）

领弹 （８０００，９５００） ３４０ －２０ －６０

从弹１ （６０００，９０００） ３６０ －１０ －３０

从弹２ （３５００，７５００） ３５０ １５ －１０

从弹３ （１４５００，９０００） ３５０ －１０５ －９０

目标 （１００００，２５００） １００ －１５

图３　案例一领弹－从弹通信拓扑结构
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｏｆｌｅａｄｅｒｆｏｌｌｏｗｉｎｇ

ｍｉｓｓｉｌｅｓｉｎｃａｓｅ１

图４　案例二领弹－从弹通信拓扑结构
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｏｆ
ｌｅａｄｅｒｆｏｌｌｏｗｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅｓｉｎｃａｓｅ２

　　从两个案例的仿真结果可知，两个案例中
的领弹和从弹都能够以期望的视线角同时击中

机动目标，脱靶量都在００９２３ｍ范围内，视线角
误差均不超过００５１６°，验证了本文所提协同制
导律的有效性和适应性。图５（ａ）和图６（ａ）表明
两个案例中的领弹和从弹都能够实现对机动目标

的协同攻击。图５（ｂ）～（ｄ）和图６（ｂ）～（ｄ）表
明，从弹视线方向制导律能够高精度控制从弹与

领弹的剩余时间在固定时间内快速趋于一致，验

（ａ）弹道轨迹
（ａ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｍｉｓｓｉｌｅｓ

（ｂ）弹目相对距离
（ｂ）Ｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

·９６·
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（ｃ）剩余时间
（ｃ）Ｔｉｍｅｔｏｇｏ

（ｄ）剩余时间一致性误差
（ｄ）Ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｃｙｅｒｒｏｒｏｆｔｉｍｅｔｏｇｏ

（ｅ）视线角
（ｅ）Ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔａｎｇｌｅｓ

（ｆ）视线角速率
（ｆ）Ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔａｎｇｕｌａｒｒａｔｅｓ

（ｇ）视线方向加速度
（ｇ）Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

（ｈ）视线法向加速度
（ｈ）Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｎｏｒｍａｌｔｏｔｈｅ

ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔ

（ｉ）导弹速度
（ｉ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｍｉｓｓｉｌｅｓ

（ｊ）视线方向干扰实际值（实线）和观测值（虚线）
（ｊ）Ａｃｔｕａｌｖａｌｕｅｓ（ｓｏｌｉｄｌｉｎｅｓ）ａｎｄｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｓ（ｄａｓｈｅｄｌｉｎｅｓ）ｏｆ

ｔｈｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓｉｎｔｈｅｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ

·０７·
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（ｋ）视线法向干扰实际值（实线）和观测值（虚线）
（ｋ）Ａｃｔｕａｌｖａｌｕｅｓ（ｓｏｌｉｄｌｉｎｅｓ）ａｎｄｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｓ（ｄａｓｈｅｄｌｉｎｅｓ）ｏｆ
ｔｈｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓｉｎｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｎｏｒｍａｌｔｏｔｈｅｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔ

图５　案例一仿真结果
Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎｃａｓｅ１

证了本文提出的从弹视线方向制导律的有效性。

图５（ｅ）～（ｆ）和图６（ｅ）～（ｆ）表明，领弹和从弹
的视线角和视线角速率都能够快速收敛到期望

值，验证了本文提出的视线法向制导律对角度控

制的有效性。图５（ｇ）～（ｈ）和６（ｇ）～（ｈ）表明，
领弹和从弹各方向的加速度均实现了快速收敛，

（ａ）弹道轨迹
（ａ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｍｉｓｓｉｌｅｓ

（ｂ）弹目相对距离
（ｂ）Ｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

（ｃ）剩余时间
（ｃ）Ｔｉｍｅｔｏｇｏ

（ｄ）剩余时间一致性误差
（ｄ）Ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｃｙｅｒｒｏｒｏｆｔｉｍｅｔｏｇｏ

（ｅ）视线角
（ｅ）Ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔａｎｇｌｅｓ

（ｆ）视线角速率
（ｆ）Ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔａｎｇｕｌａｒｒａｔｅｓ
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国 防 科 技 大 学 学 报 第４６卷

（ｇ）视线方向加速度
（ｇ）Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

（ｈ）视线法向加速度
（ｈ）Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｎｏｒｍａｌｔｏｔｈｅ

ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔ

（ｉ）导弹速度
（ｉ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｅａｃｈｍｉｓｓｉｌｅ

（ｊ）视线方向干扰实际值（实线）和观测值（虚线）
（ｊ）Ａｃｔｕａｌｖａｌｕｅｓ（ｓｏｌｉｄｌｉｎｅｓ）ａｎｄｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｓ（ｄａｓｈｅｄｌｉｎｅｓ）ｏｆ

ｔｈｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓｉｎｔｈｅｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ

（ｋ）视线法向干扰实际值（实线）和观测值（虚线）
（ｋ）Ａｃｔｕａｌｖａｌｕｅｓ（ｓｏｌｉｄｌｉｎｅｓ）ａｎｄｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｓ（ｄａｓｈｅｄｌｉｎｅｓ）ｏｆ

ｔｈｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓｉｎｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｎｏｒｍａｌｔｏｔｈｅ
ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔ

图６　案例二仿真结果
Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎｃａｓｅ２

表３　案例一协同攻击结果
Ｔａｂ．３　Ｃｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅａｔｔａｃｋｒｅｓｕｌｔｓｉｎｃａｓｅ１

导弹 攻击时间／ｓ 脱靶量／ｍ 视线角误差／（°）

领弹 ４４．０８ ０．０８８４ ０．０５１６

从弹１ ４４．０８ ０．０９２３ ０．０４２２

从弹２ ４４．０８ ０．０７８２ ０．０４６９

从弹３ ４４．０８ ０．０９０７ ０．０３８８

表４　案例二协同攻击结果
Ｔａｂ．４　Ｃｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅａｔｔａｃｋｒｅｓｕｌｔｓｉｎｃａｓｅ２

导弹 攻击时间／ｓ 脱靶量／ｍ 视线角误差／（°）

领弹 ４２．１６ ０．０７９６ ０．０４０５

从弹１ ４２．１６ ０．０８０８ ０．０３２７

从弹２ ４２．１６ ０．０７１３ ０．０２８９

从弹３ ４２．１６ ０．０６９２ ０．０３７２

且在合理的范围内，有利于导弹的稳定控制。

如图５（ｉ）和图６（ｉ）所示，从弹的速度前期变化
较大，后期快速趋于一致变化，这是因为制导前

期通过从弹速度的变化调节从弹的剩余时间与

领弹趋于一致变化。因为目标处于机动状态，

在制导末期领弹和从弹各方向的加速度是个小

值，继续控制着导弹速度的变化。图５（ｊ）～（ｋ）
和图６（ｊ）～（ｋ）表明，观测器的观测值能够快速
收敛到目标机动干扰实际值，充分验证了本文设

计观测器的有效性和适应性。

３．２　对比验证

为了进一步验证本文提出的领弹－从弹协同
制导律的优越性，将本文提出的制导律与文献［３０］
进行对比。在进行对比仿真之前，对文献［３０］设计

·２７·
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的领弹 －从弹协同制导律进行简要介绍。在文
献［３０］中，领弹和从弹的制导律表达式设计如下：

ｕｒｉ＝（ηｉｉ２）
－１［－ηｉｉ１＋∑

ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ（ｊ１＋ｊ２ｕｒｊ）＋ｃｉ（０１＋０２ｕｒ０）］－

　　（ηｉｉ２）
－１［αｒｉ ｓｒｉ

１／２ｓｇｎ（ｓｒｉ）＋∫
ｔ

０
βｒｉｓｇｎ（ｓｒｉ）ｄｔ］

ｕｑｉ＝－２ｒｘ２ｉ＋ｒ［αｑｉ ｓｑｉ
１／２ｓｇｎ（ｓｑｉ）＋∫

ｔ

０
βｑｉｓｇｎ（ｓｑｉ）ｄｔ










］

（３１）
式中，αｒｉ、αｑｉ、βｒｉ、βｑｉ是需要设计的控制增益。

由式（３１）可以看出，文献［３０］通过引入超螺
旋控制算法来设计领弹和从弹的视线方向和视线

法向制导律，将估计目标机动干扰的不连续项放

在积分项里面，能够较好地弱化抖振现象。但是，

通过文献［３０］制导律的设计过程可知，文献［３０］
设计的领弹－从弹协同律没有考虑各导弹的攻击
角度控制问题，此外，文献［３０］将目标机动干扰
项设计在超螺旋控制算法中，需要事先知道目标

机动干扰导数的上界值，不利于实际的工程应用。

为保证仿真对比的公平性，制导式（３１）中的制导
参数设置与文献［３０］中的保持一致，仿真场景和
初始参数设置与３．１小节的案例一保持一致。仿
真结果如图７和图８所示。

（ａ）弹道轨迹
（ａ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｍｉｓｓｉｌｅｓ

（ｂ）视线角
（ｂ）Ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔａｎｇｌｅｓ

（ｃ）视线法向加速度
（ｃ）Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｎｏｒｍａｌｔｏｔｈｅ

ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔ

图７　案例一在本文中的仿真结果
Ｆｉｇ．７　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄ

ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｉｎｃａｓｅ１

对比图７（ａ）～（ｂ）和图８（ａ）～（ｂ）中的仿
真结果可知，文献［３０］和本文提出的协同制导律
都能够控制领弹和从弹同时击中案例一中的蛇形

机动目标，本文提出的制导律对导弹的攻击角度

（ａ）弹道轨迹
（ａ）Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｍｉｓｓｉｌｅｓ

（ｂ）视线角
（ｂ）Ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔａｎｇｌｅｓ

·３７·
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（ｃ）视线法向加速度
（ｃ）Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｎｏｒｍａｌｔｏｔｈｅ

ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔ

图８　案例一在文献［３０］中的仿真结果
Ｆｉｇ．８　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌｉｔｅｒａｔｕｒｅ［３０］ｉｎｃａｓｅ１

具有较高精度的控制能力，而文献［３０］提出的制
导律对导弹的攻击角度无控制能力，应用范围相

较于本文提出的制导律具有一定程度的限制。对

比图７（ｃ）和８（ｃ）可知，本文提出的制导律在收
敛过程中有效地抑制了抖振现象，而文献［３０］的
视线法向加速度具有一定程度的抖振，这是因为

文献［３０］将目标机动干扰项设计在超螺旋控制
算法中，控制增益 αｒｉ、αｑｉ、βｒｉ、βｑｉ的选取需要事先
知道目标机动干扰导数的上界值，而这在实际制

导环节是无法精准估计的，因此为了确保系统实

现有限时间收敛，往往会选择较大的控制增益，这

样就会导致抖振幅度的增大，不利于导弹的稳定

飞行控制。此外，文献［３０］设计的协同制导律是
有限时间收敛制导律，其收敛时间上界与系统的

初始状态高度相关，制导性能受限于系统的初始

状态。而本文通过固定时间收敛理论设计的协同

制导律较好解决了这一缺陷，更有利于工程实践。

通过对比，进一步验证了本文所提制导律的优

越性。

３．３　鲁棒性验证

为验证本文所提制导律的抗干扰能力，本小

节通过蒙特卡罗仿真实验来进一步验证所提出的

协同制导律对初始误差和测量噪声的鲁棒性。首

先，假设导弹的初始位置误差在－５０～５０ｍ范围
内遵循均匀分布，初始弹道倾角误差在 －３°～３°
范围内遵循均匀分布。其次，假设弹道倾角测量

噪声遵循标准偏差为 ０２°的零均值高斯分布。
其他仿真条件与３１小节的案例一保持一致，进
行了 ５００次蒙特卡罗仿真。仿真结果如图 ９

所示。

从图９蒙特卡罗仿真结果可以看出，所有导
弹的脱靶量均在０３ｍ以内，３枚从弹与领弹的
攻击时间误差εｆｉ（ｉ＝１，２，３）均在００１２ｓ以内，
这意味着多导弹成功实现了对机动目标的协同攻

击。与此同时导弹的终端攻击角度都在期望视线

角偏差０．１°以内，满足在实际应用中攻击角度控

（ａ）领弹蒙特卡罗仿真结果
（ａ）ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｌｅａｄｅｒ

（ｂ）从弹１蒙特卡罗仿真结果
（ｂ）ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｆｏｌｌｏｗｅｒ１

（ｃ）从弹２蒙特卡罗仿真结果
（ｃ）ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｆｏｌｌｏｗｅｒ２

·４７·
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（ｄ）从弹３蒙特卡罗仿真结果
（ｄ）ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｆｏｌｌｏｗｅｒ３

图９　蒙特卡罗仿真结果
Ｆｉｇ．９　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

制的精度要求。因此，蒙特卡罗仿真结果表明，本

文提出的协同制导律抗干扰能力强，对初始误差、

测量噪声具有良好的鲁棒性。

４　结论

本文针对多导弹协同打击机动目标问题，基

于一致性误差函数和固定时间收敛滑模控制理论

设计了一种带落角约束的领弹－从弹固定时间协
同制导律。仿真结果表明：

１）所提方法能够控制不同初始状态的领
弹－从弹以期望的视线角同时攻击机动目标，对
角度约束和时间协同的控制精度高，抑制抖振能

力强，收敛速度快且收敛时间上界与初始状态

无关。

２）所提方法通过领弹 －从弹之间的信息交
互实现了自主协同，无须提前设计协同攻击时间。

３）所提方法制导性能好，可行性强，可以为
未来智能化作战背景下的异类多导弹协同作战方

案提供一定的理论参考。
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