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摘要:针对多枚导弹三维空间协同攻击机动目标情形,提出一种碰撞自规避多弹分布式协同制导律及其实现方
案.基于可以测得的目标信息,将目标视作领弹,与参与协同攻击的多枚导弹形成“领弹–从弹”拓扑结构,基于网
络同步算法实现导弹对目标的协同攻击.为了实现碰撞自规避,当导弹与目标相距较远时,采用带安全距离的同步
算法. 当导弹与目标接近时,取消该安全距离. 基于运动学关系,将协同制导指令转化为速度、弹道倾角和弹道偏
角指令. 针对指令的跟踪控制问题,提出了一种基于改进微分器的抗干扰动态面控制方案.将参数不确定和外部扰
动均视为系统干扰,采用改进微分器实现对该干扰的精确估计,从而保证了闭环系统的跟踪性能.仿真结果表明本
文提出的控制器实现了对协同制导指令的精确跟踪,整个方案实现了碰撞自规避协同攻击.
关键词: 协同制导;碰撞自规避;网络同步;动态面控制;改进微分器;干扰抑制
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Abstract: A cooperative guidance law with collision avoidance and the realization scheme for a group of coordinated
missiles attacking a maneuvering target in three-dimensional space are proposed. Based on the measurable information, the
target is regarded as a leader in forming the“leader-follower”topological structure with all attacking missiles. A network
synchronization algorithm is designed for coordinating the attack. To realize collision avoidance, the synchronization
algorithm with a safe distance is adopted when the missiles and the target are far apart. The safe distance is then eliminated
when they become close. Based on the kinematic relations, the cooperative guidance commands are transformed into
commands of velocity, flight path angle and flight heading angle. In dealing with the tracking problem for these commands,
we propose a disturbance rejection dynamic surface control scheme based on the improved differentiator which accurately
estimates the total disturbance including the parameter uncertainty and the external disturbance. The simulation results
show the precise tracking performance of the proposed controller and the complete realization of the collision avoidance
cooperative attack.

Key words: coordinated attack; collision avoidance; network synchronization; dynamic surface control; improved
differentiator; disturbance rejection

1 引引引言言言(Introduction)
多导弹协同对于实现饱和攻击,提高打击效能具

有重要的实际意义.近年来国内外在多弹协同攻击领
域的研究取得了一些成果[1–11]. 文献[1]针对固定目
标,在比例导引的基础上提出了一种攻击时间可控的
制导律(impact-time-control guidance, ITCG).文献[2]
将ITCG中的攻击时间作为协调变量,提出了一种基

于协调变量的协同制导律.文献[3]基于ITCG提出了
一种双层协同制导结构,上层通过一致性策略解算制
导时间指令,下层通过ITCG跟踪该指令,实现了二维
多弹协同攻击固定目标.文献[4]提出一种协同比例导
引律(cooperative proportional navigation, CPN),通过
改变比例导引导航比实现各枚导弹的剩余制导时间

趋于相同的值,该值为各个导弹剩余制导时间的平均
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值.文献[5]提出了一种针对固定目标撞击时间与角度
受控的三维导引律.该导引律对每个导弹指定相同且
固定的制导时间,通过几何方法实现指定时间攻击.
然而,基于ITCG的协同制导方法及CPN方法对剩余
制导时间的估计依赖较大,而针对机动目标,剩余制
导时间很难估计.考虑文献[5]给出的方法,在目标机
动情形下也无法给出一个合适的固定制导时间,因此
这些方法均难以拓展到机动目标情形. 文献[6–7]均
采用“领弹-被领弹”结构实现多导弹分布式协同制
导,文献[8]将该方法拓展到机动目标情形,在算法中
用到了目标加速度在视线切向和法向的投影信息,而
在实际情况下较难获得. 针对机动目标的协同攻击,
文献[9–10]均基于最优控制理论提出了一种指定相对
角度差的多导弹协同攻击制导律,然而由于采用了线
性化模型,当视线角较大时,协同攻击制导律将会存
在较大误差甚至失效. 目前针对导弹协同攻击问题的
研究结果还非常有限,尤其是针对三维机动目标协同
攻击问题.本文基于网络同步原理提出了一种多导弹
碰撞自规避三维位置同步算法实现协同制导,通过运
动学关系转化为速度、弹道倾角和弹道偏角指令. 采
用动态逆控制解决了速度跟踪问题.采用一种基于改
进微分器的抗干扰动态面控制方案解决了弹道倾角

和弹道偏角的跟踪问题.动态面控制方法是一类广泛
应用的控制算法[12–15],本文通过集成改进任意阶微分
器改善了传统动态面方法. 任意阶微分器在文献[16]
中被首次提出后,在理论和应用方面均得到了广泛研
究[17–18]. 与干扰观测器[19–24]相比,微分器可以估计的
信号更为广泛.本文对任意阶微分器作了改进,使其
更适用于飞行控制.本文的主要创新工作包括:

1) 提出了一种多导弹协同制导与控制实现的闭
环系统结构;

2) 设计了一种带切换机制的碰撞自规避协同制
导算法,保证安全协同攻击;

3) 提出一种改进微分器,通过改变边界层内特性,
改善了原微分器存在的颤振问题;

4) 结合改进微分器和动态面控制,提出了一种抗
干扰动态面控制方法,解决了存在参数不确定和外部
扰动下的精确跟踪问题.

2 协协协同同同攻攻攻击击击策策策略略略与与与实实实现现现(Cooperative attack
strategy and realization)

2.1 碰碰碰撞撞撞自自自规规规避避避多多多弹弹弹协协协同同同攻攻攻击击击策策策略略略(Collision
avoidance cooperative attack strategy)
考虑目标的位置信息和速度信息可测量下的n枚

导弹攻击一个机动目标的问题.定义n枚参与攻击的

导弹组成的有向网络为G = (V, E, A),其中: 有限非
空集V = {v1, v2, · · · , vn}表征图G的节点集, E ⊆
V × V是图G的边集,边记为eij =(vi, vj), A=[aij]

∈ Rn×n是图G的邻接矩阵,当节点j存在信息流向节

点 i时 aij > 0(i 6= j),否则为 0. 定义 aii = 0. 定义
Laplac矩阵L = [lij] ∈ Rn×n如下[25]:




lij = −aij, i 6= j,

lii =
n∑

j=1,j 6=i

aij.

定义矩阵B = diag{b1, b2, · · · , bn}表征导弹能
否获得目标信息的情况. bi > 0为导弹i能获得目标的

位置及速度信息, bi = 0为导弹i不能获得目标的信

息.

本文的目标为针对多弹协同攻击机动目标问题提

出一种碰撞自规避分布式协同制导律及其实现方案.
图1给出了本文所提方案的总体框架图. 其中: 下标 i

表示第i个导弹; ẋi, ẏi, żi为导弹由同步算法给出的导

弹3个方向的速度指令; V ref0
i , θref0

i , ψref0
Vi 为导弹的总

速度、弹道倾角及弹道偏角跟踪指令名义值; Vi, θi,

ψV i为总速度、弹道倾角及弹道偏角实际值; δ和P分

别为弹道角和速度回路控制变量.

图 1 多弹协同制导与控制系统结构
Fig. 1 Architecture of multi-missiles cooperative

guidance and control system

由于目标的位置和速度信息可测,因此可将其看
作一枚领弹,与n枚参与攻击的导弹组成“领弹–从
弹”的异构网络拓扑.各枚导弹通过网络通信获得其
他有通信连接的导弹位置信息,且部分导弹能获得目
标的信息.为了实现安全协同攻击,本文提出一种带
有切换机制的碰撞自规避网络同步协调算法.该算法
给出了每枚导弹在惯性坐标系下的3个方向速度分量
指令,通过运动学关系将3个速度分量指令转化为总
速度、弹道倾角和弹道偏角指令. 总速度指令通过动
态逆控制实现跟踪,两个弹道角度指令采用相同的动
态面控制方法实现跟踪.

本文以定理形式给出如下协同攻击同步算法.

定定定理理理 1 假设一个多导弹组成的固定拓扑结构

G = (V, E, A),每个导弹3个位置通道分别采用如下
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分布式网络同步策略:

ẋi =
n∑

j=1

lij[xj(t)− xi(t)] + bi[xT(t)−

xi(t)] + ẋT(t), (1)



ẏi =
n∑

j=1

lij[yj(t)−yi(t)−yji]+bi[yT(t)−

yi(t)− yTi] + ẏT(t), ∆ > ∆0,

ẏi =
n∑

j=1

lij[yj(t)− yi(t)] + bi[yT(t)−

yi(t)] + ẏT(t), ∆ 6 ∆0,

(2)





żi =
n∑

j=1

lij[zj(t)− zi(t)− zji] + bi[zT(t)−

zi(t)− zTi] + żT(t), ∆ > ∆0,

żi =
n∑

j=1

lij[zj(t)− zi(t)] + bi[zT(t)−

zi(t)] + żT(t), ∆ 6 ∆0.

(3)

若通信拓扑结构及加权系数的选择使得矩阵H =
L−B是Hurwitz的,则可以实现所有导弹位置收敛于
目标位置(xT, yT, zT)并实现在弹目x方向距离满足∆

> ∆0时导弹之间碰撞自规避. 其中: 下标i = 1, 2,

· · · , n表示第 i个导弹; (xi, yi, zi)为导弹的位置;
(xT, yT, zT)为目标的位置; ẋT, ẏT, żT为目标3个通道

的速度; ∆ =
√

n∑
i=1

[xT(t)− xi(t)]
2
为各导弹与目标

在x方向的距离表征; ∆0为正的常数; λmax(·)为矩阵
的最大特征值; yji, zji为导弹j与导弹i之间的预设安

全距离, yTi, zTi为目标和导弹i之间在y, z方向的预设

安全距离.

证证证 分别进行x, y, z3个方向的证明.

1) x方向:在协同过程中, x方向始终采用式(1)的
协同策略,变换形式得到

ẋi(t)=
n∑

j=1

lij[(xj(t)−xT(t))−(xi(t)−xT(t))]−

bi[xi(t)− xT(t)] + ẋT(t). (4)

定义参与协同攻击的导弹i与目标T之间x方向状

态误差exi(t) = xi(t)− xT(t),则式(4)可以表达为

ėxi(t) =
n∑

j=1

lij[exj(t)− exi(t)]− biexi(t). (5)

定义

ex = [ex1 ex2 · · · exn]T,

将式(5)表示为矩阵形式如下:

ėx(t) = (L−B)ex(t).

因此当满足L−B阵Hurwitz时, t →∞时状态误差
ex(t) → 0,即可实现导弹x方向位置与目标x方向位

置趋于同步.

2) y方向和z方向:这两个方向的协同分为两个阶
段实现,证明过程相同,以y方向为例说明.

Step 1 当∆ > ∆0,即导弹与目标x方向相距较

远时,采用如下协调策略:

ẏi(t) =
n∑

j=1

lij[yj(t)− yi(t)− yji] +

bi[yT(t)− yi(t)− yTi] + ẏT(t). (6)

变换形式如下:

ẏi(t) =
n∑

j=1

lij[(yj(t)− yT(t)− yjT )− (yi(t)− yT(t)−

yiT)]− bi[yi(t)− yT(t)− yiT] + ẏT(t). (7)

定义导弹i与目标T之间y方向带有预设安全距离

的状态误差

e1
yi(t) = yi(t)− yT(t)− yiT,

则式(7)可以转化为

ė1
yi(t) =

n∑
j=1

lij[e1
yj(t)− e1

yi(t)]− bie
1
yi(t). (8)

定义e1
y = [e1

y1 e1
y2 · · · e1

yn]T,将式(7)表达为矩
阵形式:

ė1
y(t) = (L−B)e1

y(t). (9)

因此当L−B阵Hurwitz时, t →∞时,状态误差e1
y(t)

→ 0,即可实现导弹位置与目标位置趋于预设安全距
离,保证了碰撞自规避.

Step 2 当∆ 6 ∆0时,即3个导弹与目标在x方向

比较接近时,导弹y方向协调策略进行切换,采用与x

方向相同的协调策略,从而导弹i与目标T之间y方向

状态误差eyi(t) = yi(t)− yT(t) → 0 ,即实现导弹位
置协同到目标位置,从而实现了多导弹同时攻击目标.

需要指出的是,虽然在上述证明过程中t →∞时
导弹才能实现误差趋于0,但是在实际实现时,可以通
过选择Laplace矩阵的系数调节收敛速度.另外,当导
弹与目标的距离在一定范围内时即可完成攻击任务.

特别地,考虑∆ > ∆0时,导弹与目标之间的距离
较远,导弹和目标不会发生碰撞,不会影响协同攻击,
因此导弹和目标之间的预设安全距离yiT, ziT(i = 1,

· · · , n)可以取为0,而不会影响上述证明过程.

本节采用式(1)−(3)的分布式网络同步算法完成
多导弹带有碰撞规避的协同攻击,得到了完成同步所
需要的导弹3个速度分量信息.

2.2 协协协同同同攻攻攻击击击策策策略略略的的的实实实现现现(Realization of the co-
operative attack strategy)
第2.1小节基于网络同步算法给出了碰撞自规避
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多导弹协同攻击策略,为了实现协同攻击策略需要参
与攻击的导弹跟踪式(1)−(3)给出的惯性坐标系下3个
方向的速度,即每枚导弹3个方向速度的参考指令
为Vxi = ẋi, Vyi = ẏi, Vzi = żi.

导弹i在惯性坐标系下3个方向的速度与总速度、
弹道倾角、弹道偏角之间具有如下的运动学关系:




Vxi = Vi cos θi cos ψV i,

Vyi = Vi sin θi,

Vzi = −Vi cos θi sinψV i,

(10)

其中Vi, θi及ψV i分别为导弹的总速度、弹道倾角及弹

道偏角.

基于式(10)给出的运动学关系,则可将式(1)−(3)
给出的3个方向的速度指令转化为导弹总速度,弹道
倾角及弹道偏角的指令,表示如下:




V ref0
i =

√
(Vxi)

2 + (Vyi)
2 + (Vzi)

2
,

θref0
i = arctan(

Vyi√
(Vxi)

2 + (Vzi)
2
),

ψref0
V i = arctan(−Vzi

Vxi

).

(11)

通过式(11),导弹的协同攻击问题转化为导弹总速
度、弹道倾角及弹道偏角指令信号的跟踪问题.上式

中,右上角符号“0”表征理想指令,为了获得信号的
导数值,实际指令由理想指令通过指令滤波器给出.

3 控控控制制制器器器设设设计计计及及及稳稳稳定定定性性性分分分析析析 (Controller
design and stability analysis)
通过网络同步算法和运动学方程变换,给出了总

速度、弹道倾角及弹道偏角的指令,控制器设计的目
的是为了实现对给定指令的跟踪. 考虑到导弹一般为
轴对称结构,俯仰方向(y方向)和偏航方向(z方向)对
称,可以采用相同的控制器,因此下面仅给出弹道倾
角和总速度回路的设计方法. 为了方便起见,以下将
总速度简称为速度.

图2给出了本文所采用的控制方案,速度回路采用
动态逆进行控制,弹道倾角回路采用动态面控制,其
中: θref , ψV

ref为弹道倾角和弹道偏角指令,由 θref0

和ψref0
V 经过指令滤波器得到; ϕref , qref为弹道倾角回

路控制中的虚拟控制指令,分别为俯仰角和俯仰角速
率指令; ψref , rref为弹道偏角回路控制中的虚拟控制

指令,分别为偏航角和偏航角速率指令; δq和δr分别

为俯仰和偏航控制舵偏; V , θ, ϕ, q, ψV, ψ, r分别为速

度、弹道倾角、俯仰角、俯仰角速率、弹道偏角、偏航

角和偏航角速率.由于各个导弹采用相同的控制器,
在下面的书写中省略导弹序号i.

图 2 控制器结构

Fig. 2 Architecture of controller

3.1 弹弹弹道道道倾倾倾角角角回回回路路路控控控制制制方方方案案案(Control scheme for

flight path angle loop)

考虑到在飞行控制问题中,有两类问题对于闭

环控制系统的性能影响较大,一是参数不确定问题,

二是外部干扰问题.针对这两类问题,本文提出一

种基于改进微分器的抗干扰动态方面方法,将其应

用在弹道倾角回路的控制器设计上.

3.1.1 弹弹弹道道道倾倾倾角角角回回回路路路动动动力力力学学学模模模型型型(Dynamic model

for flight path angle loop)

考虑外部干扰的弹道倾角回路动力学方程为





θ̇ =
1

m̄V
[P sinα + q̄0SC̄Yαα+

q̄0SC̄Yδqδq − m̄g cos θ] + d′1,

α = ϕ− θ,

ϕ̇ = q,

q̇ =
q̄0Sc

J̄z
(C̄α2

mzα
2 + C̄α

mzα)+

q̄0ScC̄
δq
mz

J̄z
δq + d′3,

(12)

其中: α为迎角; m̄为导弹质量; q̄0为动压; S为导弹

参考面积; c为参考长度; J̄z为绕弹体z轴的转动惯
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量; C̄Yα, C̄Yδq , C̄α2

mz, C̄α
mz, C̄

δq
mz为气动力和力矩系

数; d′1,d′3为有界未知外部干扰. 取x = [x1 x2 x3]T

= [θ ϕ q]T,将动力学方程(12)表达为如下严反馈
形式: 




ẋ1 = f10 − g1x1 + g1x2 + d1,

ẋ2 = x3,

ẋ3 = f3 + g3δq + d3,

(13)

其中:

f10 = −g cos θ/V, g1 = g10 + q̄0SC̄Yα/(m̄V ),

g10 = P /(m̄V ), f3 =
q̄0Sc

J̄z
(C̄α2

mzα
2 + C̄α

mzα),

g3 =
q̄0ScC̄

δq
mz

J̄z
;

d1为包含δq引起的气动力,参数不确定和外部干扰
的总和, d3为参数不确定和外部干扰的总和.

针对系统(13)中的干扰作以下假设:

假假假设设设 1 存在已知常数ni, Γ+
i >0使得系统(13)

中的干扰di(i = 1, 3)及其导数满足

di(t) ∈ Cni ,

| d
ni

dtni
di(t)| 6 Γ+

i ,

其中Cni表示前ni阶导数连续的函数组成的集合.

3.1.2 改改改进进进微微微分分分器器器(Improved differentiator)
文献[16]提出了一种任意阶精确微分器,该微分

器能够在有限时间内实现对已知函数导数的精确估

计,然而在误差收敛到较小的范围内时,符号函数将
使得微分器状态出现颤振,对此本文提出一种修改
形式的微分器. 假设g0(t)为待微分函数,存在正常
数Γg0, n使得|g(n)

0 (t)| 6 Γg0,则改进微分器定义如
下:





ż0 = v0 =





z1 − κ0|z0 − g0(t)|
n

n+1 sgn(z0 − g0(t)), |z0 − g0(t)| > δ0,

z1 − κ0(z0 − g0(t))/δ
1

n+1

0 , |z0 − g0(t)| 6 δ0,

żi = vi =





zi+1−κi|zi−vi−1|
n−i

n−i+1 sgn(zi−vi−1), |zi − vi−1| > δi,

zi+1 − κi|zi − vi−1|/δ
1

n−i+1

i , |zi − vi−1| 6 δi,

i = 1, · · · , n− 1,

żn =

{
− κnsgn(zn − vn−1), |zn − vn−1| > δn,

− κn(zn − vn−1)/δi. |zn − vn−1| 6 δn,

(14)

其中: δi, κi(i = 0, 1, · · · , n)为设计常数; zi为微分

器状态; vj , j = 0, 1, · · · , n− 1为状态微分. 上述改
进微分器主要改变了原微分器各个状态方程在原点

附近的特性,将在原点处具有无穷大斜率改变为固
定斜率,从而改善了原微分器的颤振特性.由于边界
层外的特性没有改变,因此在κi取得足够大的情况,
经过有限时间后能实现如下收敛特性:

|zi − g
(i)
0 | 6 δi. (15)

在下文中,采用Di
n(g0)表示上述微分器的状态zi,

即表示采用上述微分器对g0第i阶导数的估计.

3.1.3 弹弹弹道道道倾倾倾角角角回回回路路路控控控制制制器器器设设设计计计(Controller design
for flight path angle loop)

采用如下步骤设计动态面控制器:

Step 1 定义误差z1 = x1 − θref ,其中θref表示

通过指令滤波器之后的弹道倾角指令,则z1的动力

学方程如下:

ż1 = f10 − g1x1 + g1x2 − θ̇ref + d1. (16)

定义如下参考系统:

˙̂x1 = f10 − g1x1 + g1x2. (17)

由式(17)及式(13)可知d1 = ˙̃x1,其中x̃1 = x1 − x̂1.
采用改进微分器实现对干扰d1的估计,从而

d̂1 = D1
n1

(x̃1). (18)

选择x2作为虚拟控制变量,设计该步名义虚拟
控制值xref0

2 满足如下等式:

g1x
ref0
2 = −k1z1 − f10 + g1x1 + θ̇ref − d̂1. (19)

为了避免虚拟控制量复杂的求导计算和对解析模型

的依赖,采用如下形式的一阶指令滤波器实现
对xref0

2 的跟踪和指令导数的计算:

ẋref
2 = −T1(xref

2 − xref0
2 ), (20)

其中: T1为滤波器时间常数, T1应该取较大的值以

保证快速的跟踪效果.

Step 2 定义跟踪误差z2 = x2 − xref
2 ,则z2的动

力学方程如下:

ż2 = x3 − ẋref
2 . (21)

选择x3作为虚拟控制变量,设计该步名义虚拟
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控制值xref0
3 满足如下等式:

xref0
3 = −k2z2 + ẋref

2 − g1z1, (22)

其中k2为正常数. 同样以指令滤波器计算虚拟控制
变量导数,指令滤波器方程为

ẋref
3 = −T2(xref

3 − xref0
3 ), (23)

其中T2为滤波器时间常数.

Step 3 定义跟踪误差z3 = x3 − xref
3 ,则z3的动

力学方程如下:

ż3 = f3 + g3δq − ẋref
3 + d3. (24)

与步骤1类似,定义参考系统

˙̂x3 = f3 + g3δq. (25)

定义x̃3 = x3 − x̂3,采用改进微分器得到d3估计值

为

d̂3 = D1
n3

(x̃3). (26)

选择δq为控制输入,设计δq满足以下等式:

g3δq = −k3z3 − f3 − z2 + ẋref
3 − d̂3. (27)

3.1.4 弹弹弹道道道倾倾倾角角角回回回路路路稳稳稳定定定性性性分分分析析析(Stability analysis
for flight path angle loop)

定义指令滤波器带来的对虚拟控制指令的改变

为

ε1 = xref
2 − xref0

2 , ε2 = xref
3 − xref0

3 .

定义Lyapunov函数为

V =
1
2

3∑
i=1

z2
i +

1
2

2∑
j=1

ε2
j . (28)

以如下定理形式给出弹道倾角回路的稳定性分

析结果.

定定定理理理 2 考虑存在参数不确定和外部干扰的弹

道倾角回路(13),通过虚拟控制量(19)(22)和实际控
制输入(27)控制,采用干扰估计(18)和(26),并且干
扰满足假设1,则在V (0) 6 p的情况下, p为任意给

定的正数,闭环系统对给定弹道倾角指令的跟踪误
差有界稳定,并且可以通过参数的选择使得跟踪误
差足够小.

证证证 对V沿轨迹求导得

V̇ =
3∑

i=1
ziżi +

2∑
j=1

εj ε̇j . (29)

将x2 = z2 + ε1 + xref0
2 , x3 = z3 + ε2 + xref0

3 及

虚拟变量代入计算闭环系统3个跟踪误差的导数,
得到

ż1 = −k1z1 + g1z2 + g1ε1 + d1 − d̂1. (30)

ż2 = −k2z2 − g1z1 + z3 + ε2, (31)

ż3 = −k3z3 − z2 + d3 − d̂3. (32)

将ż1, ż2, ż3的方程代入式(29),得到

V̇ = z1(−k1z1 + g1z2 + g1ε1 + d1 − d̂1) +

z2(−k2z2 − g1z1 + z3 + ε2) +

z3(−k3z3 − z2 + d3 − d̂3) +
2∑

j=1
εj ε̇j =

−k1z
2
1 − k2z

2
2 − k3z

2
3 + z1g1ε1 + z2ε2 +

z1(d1−d̂1)+z3(d3−d̂3)+
2∑

j=1
εj ε̇j . (33)

由Young不等式,存在以下关系:

z1g1ε1 6 1
2
z2
1 +

1
2
g2
1ε

2
1,

z2ε2 6 1
2
z2
2 +

1
2
ε2
2,

z1(d1 − d̂1) 6 1
2
z2
1 +

1
2
(d1 − d̂1)2,

z3(d3 − d̂3) 6 1
2
z2
3 +

1
2
(d3 − d̂3)2.

将上述不等式代入式(33)可以得到

V̇ 6 −(k1 − 1)z2
1 − (k2 − 1

2
)z2

2 − (k3 − 1
2
)z2

3 +

1
2
g2
1ε

2
1 +

1
2
ε2
2 +

1
2
(d1 − d̂1)2 +

1
2
(d3 − d̂3)2 +

2∑
j=1

εj ε̇j .

由第2.1.2节的分析可知,经过有限的时间,估计误
差收敛至边界层内,即

|d1 − d̂1| 6 δ11, |d3 − d̂3| 6 δ31,

其中: δ11和δ31均是设计常数,下标中的第1个数字
为干扰的序号.从而可以进一步简化Lyapunov函数
导数为

V̇ 6 −(k1 − 1)z2
1 − (k2 − 1

2
)z2

2 − (k3 − 1
2
)z2

3 +

1
2
g2
1ε

2
1 +

1
2
ε2
2 +

1
2
δ2
11 +

1
2
δ2
31 +

2∑
j=1

εj ε̇j .

由z1的定义可以得到

x1 = z1 + θref , (34)

且由x2 = z2 + xref
2 , x3 = z3 + xref

3 可以得到

x2 = z2 + ε1 +
1
g1

[−k1z1 − f10 + g1(z1 +

θref) + θ̇ref − d̂1], (35)

x3 = z3 + ε2 − k2z2 + ẋref
2 − g1z1. (36)

由于改进微分器的每个状态的导数均为连续函数,
因此

˙̂
d1和d̂1均连续,且d̂1为x̃1 = x1 − x̂1的函数, x̂1
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为x1, x2的函数,结合式(34)−(36)可以得到,存在连
续函数ςl满足

xl = ςl(zi, εj , θ
ref , θ̇ref), (37)

其中: i = 2, 3, j = 1, 2, l = 1, 2. 由式(30)和(32)可
以得到存在连续函数ζl满足

żl = ζl(zi, εj , θ
ref , θ̇ref). (38)

由式(19),且考虑到g1仅与速度V有关,而V的变化

较慢,其带来的影响相对于角度可以忽略,可以得到

xref0
2 =

1
g1

[−k1z1−f10+g1x1+θ̇ref−d̂1], (39)

ẋref0
2 =

1
g1

[−k1ż1−f10+g1ẋ1+θ̈ref− ˙̂
d1]. (40)

由式(22)可以得到

xref0
3 = −k2z2 + ẋref

2 − g1z1, (41)

ẋref0
3 = −k2ż2 + ẍref

2 − g1ż1. (42)

由
˙̂
d1连续,并结合式(37)−(42)可以得出结论,存在

函数χ1, χ2满足如下等式:

ẋref0
2 = χ1(zi, εj , θ

ref , θ̇ref),

ẋref0
3 = χ2(zi, εj , θ

ref , θ̇ref).

由ε1, ε2的定义可得

ε̇1 = −T1ε1 − χ1(zi, εj , θ
ref , θ̇ref), (43)

ε̇2 = −T2ε2 − χ2(zi, εj , θ
ref , θ̇ref). (44)

因此,由等式(43)−(44)可以推出Lyapunov函数
的导数满足

V̇ 6 −(k1 − 1)z2
1 − (k2 − 1

2
)z2

2 − (k3 − 1
2
)z2

3 +

1
2
g2
1ε

2
1 +

1
2
ε2
2 +

1
2
δ2
11 +

1
2
δ2
31 − T1ε

2
1 −

ε1χ1 − T2ε
2
2 − ε2χ2. (45)

设计θref由θref0通过一个二阶滤波器获得, θref0

由同步算法获得,同步算法的收敛性保证了θref0的

有界性,从而可以得到,存在一个正数K0使得θref及

其一阶和二阶导数属于如下紧集:

A := {(θref , θ̇ref , θ̈ref) : (θref)2 + (θ̇ref)2 +

(θ̈ref)2 6 K0}.
定义如下紧集:

B := {(zi, εj) :
1
2

3∑
i=1

z2
i +

1
2

2∑
j=1

ε2
j 6 p},

其中: p为正的常数; A和B分别为R3和R5上的一个

紧集,因此A×B是R8上的一个紧集,则在A×B上

|χ1|和|χ2|分别存在一个最大值Mχ1和Mχ2 . 同样由

Young不等式可以得到以下关系:

−ε1χ1 6 |ε1|Mχ1 6(ε2
1M

2
χ1

/(2ε10)+ε10/2), (46)

−ε2χ2 6 |ε2|Mχ2 6(ε2
2M

2
χ2

/(2ε20)+ε20/2), (47)

其中ε10和ε20为任意正常数. 假设|g1|的最大值为
Mg,考虑式(46)−(47),则式(45)可以变为

V̇ 6
−(k1 − 1)z2

1 − (k2 − 1
2
)z2

2 − (k3 − 1
2
)z2

3 −

(T1 − 1
2
M2

g −
M2

χ1

2ε10
)ε2

1 − (T2 − 1
2
−

M2
χ2

2ε20
)ε2

2 +
ε10

2
+

ε20

2
+

1
2
δ2
11 +

1
2
δ2
31.

选取

k1 > 1 + α0, k2 >
1
2

+ α0, k3 >
1
2

+ α0,

T1 > 1
2
M2

g +
M2

χ1

2ε10
+ α0,

T2 > 1
2

+
M2

χ2

2ε20
+ α0,

其中α0为正的常数.

定义εa =
ε10

2
+

ε20

2
+

1
2
δ2
11 +

1
2
δ2
31,则可得到

V̇ 6 −2α0V + εa. (48)

如果选择α0 >
εa

2p
,则在V = p的边界上V̇ < 0. 从

而可以得出结论,当在初始时刻满足V (0) 6 p,则
V (t) 6 p, ∀t > 0,即A×B的边界为一个不变集,
因此闭环系统有界稳定. 解式(48)可以得到

0 6 V (t) 6 εa

2α0
+ (V (0)− εa

2α0
)e−2α0t, (49)

则有

lim
t→∞V (t) 6 εa

2α0
. (50)

从式(50)可以看出,最终的Lyapunov函数值与干扰
估计误差和指令滤波器带来的虚拟控制变量的改变

有关,体现为干扰抑制的形式,通过合理的选取参
数可以保证跟踪误差足够小,从而完成了证明.

3.2 速速速度度度回回回路路路控控控制制制方方方案案案设设设计计计(Control scheme for
velocity loop)
速度子系统动力学方程为

V̇ =
P cos α−D

m
− g sin θ,

其中D为阻力. 将其表达为如下形式:

V̇ = fv + gvP, (51)

其 中: fv =−(
D

m
+ g sin θ), gv =cos

α

m
. 定 义Ṽ =



1140 控 制 理 论 与 应 用 第 31卷

V −V ref ,设计速度回路控制器为

P ref = g−1
v [−kvṼ − fv + V̇d], (52)

其中: kv是一个设计常数,定义Lyapunov函数为Vv

=
1
2
Ṽ 2,则容易证明速度回路的稳定性.

4 仿仿仿真真真验验验证证证(Simulation validation)
考虑3枚导弹对机动目标的三维协同攻击问题,

要求3枚导弹同时攻击目标同时避免在飞行过程中
相互之间发生碰撞.目标初始位置在(0, 0, 2000)(单
位: m,以下同),以速度350 m/s机动飞行, 3枚导弹
从不同位置出发,初始速度均为500 m/s,导弹的通
信拓扑如图3所示,其中将目标看作领弹,从而可以
和部分导弹进行通信. 定义矩阵

L1=



−0.028 0.028 0
0.028 −0.056 0.028
0.028 0.028 −0.056


 ,

B1=diag{0.21, 0.21, 0}.
在仿真中: L=ξ(t)L1, B=ξ(t)B1,其中ξ(t)>0

(∀t > 0)为时变因子,用于保证初始时刻得到的速
度,弹道倾角和弹道偏角的指令不会过大而引起执
行机构饱和.上述矩阵能保证λmax(L−B)<0. 选
择∆0 = 100

√
3m,导弹和目标之间yiT, ziT均取为

0, 3个导弹之间的yij和zij(i = 1, 2, 3, j = 1, 2, 3)构
成一个边长为60 m的等边三角形,并设定当导弹和
目标之间的距离小于10 m时导弹引爆,攻击结束.

图 3 多导弹通信拓扑

Fig. 3 Communication topology of multi-missiles

弹道倾角回路和弹道偏角回路的控制器系数相

同,选择为

k1 =1.2, k2 =1.5, k3 =1.8, T1 =T2 =5.

在仿真考虑将气动参数的偏差取为25%,将质量
及转动惯性的偏差取为10%,同时考虑前述设计中
归为干扰的δq引起的气动力,并加入外部风干扰,将
这些量均视为系统干扰并采用改进微分器进行精确

估计.改进微分器的阶次ni均选择为3,两个微分器
的系数选择相同,选择为κ0 =κ1 =κ2 =20, κ3 =10,

δ0 = 0.01, δ1 = δ2 = 0.005, δ2 = 0.002. 速度回路
的反馈增益选择为kv = 0.6.

表1中给出了各个导弹的初始位置及协同攻击
时间.

表 1 导弹初始位置及协同攻击时间
Table 1 Initial position of missiles and cooperative

attack time

导弹 初始位置/m 协同时间/s

M1 (–6000, 1000, 2500) 42.13
M2 (–8000, 1800, 1000) 42.13
M3 (–10000, –500, 200) 42.13

图4为3个导弹与目标的三维飞行轨迹. 图5为导
弹轨迹在y-z平面的投影.以导弹M2为例给出的3个
通道速度跟踪曲线,弹道倾角跟踪曲线, y方向控制

舵偏曲线及干扰估计曲线分别如图6−9所示.

图 4 导弹及目标的三维飞行轨迹

Fig. 4 Trajectories of missiles and target

图 5 导弹轨迹y–z平面投影

Fig. 5 Projection of missile trajectories in y–z plane
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图 6 导弹M2速度跟踪曲线

Fig. 6 Velocity tracking curve of M2

图 7 导弹M2弹道倾角跟踪曲线

Fig. 7 Flight path angle tracking curve of M2

图 8 导弹M2的y方向控制舵偏曲线

Fig. 8 Rudder deflection curve in y direction of M2

图 9 导弹M2的d1估计曲线

Fig. 9 d1Estimation of M2

由图4的飞行轨迹显然可见3枚导弹实现了三维
机动目标的协同攻击,并可以看出在发起攻击前,
3枚导弹实现了碰撞规避. 图5为3枚导弹的轨迹
在y-z平面投影内的投影,并给出了30 s的放大图.
从图中可以看出,导弹在 30 s收敛到了安全距离,形
成一个等边三等形队形. 导弹在 30.37 s时发生了切
换,即∆0达到了 100

√
3 m,取消了安全距离,并在

42.13 s时实现了协同攻击.图6为网络同步协调策略
给出的导弹M2的3个方向速度分量指令及跟踪效果
曲线,从结果看本文设计的控制器实现了对3个方
向速度指令的精确跟踪,局部放大图验证了导弹的
指令在30.37 s时发生了切换,之后控制器仍然能够
实现对指令的精确跟踪. 图7为弹道倾角的跟踪曲
线,图8为y方向的控制舵偏曲线,图9为d1的估计曲

线.从仿真结果看,改进微分器实现了对干扰值的精
确估计,整个闭环控制系统实现了对协同算法指令
的跟踪,继而使得导弹能够完成了碰撞自规避协同
攻击的任务.

5 结结结论论论(Conclusions)
针对多枚导弹三维空间协同攻击机动目标的情

形,提出了一种带碰撞规避的分布式协同制导律及
其实现方案.针对协同制导指令的跟踪,采用动态逆
控制设计了速度回路控制器;考虑存在不确定和外
部扰动的影响,提出了一种基于改进微分器的动态
面控制方法,设计了弹道倾角和弹道偏角回路控制
器. 仿真结果表明,该协同攻击制导律具有良好的
性能,在导弹与目标较远时,导弹逐渐趋于预设的
安全距离. 当导弹与目标较近时,安全距离取消,实
现协同攻击.所提出的控制方案实现了协同制导律
给出的指令的精确跟踪,保证了协同制导律的实现.
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