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速度不可控条件下的多弹编队协同控制方法
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摘　 要：在导弹速度不可控的前提下，提出了一种基于滑模变结构控制理论和自适应动态面控制理论

的多弹编队飞行控制器设计方法。 在惯性系下对编队模型进行描述，即根据领弹和从弹在惯性系下

的相对位置，求得领弹和从弹间的相对位置与期望相对位置的跟踪误差模型；为了得到编队控制系统

在弹道坐标系下的表达式，将导弹在弹道坐标系下的俯仰和偏航通道加速度转换到惯性坐标系下，结
合领弹和从弹的相对位置与期望相对位置的跟踪误差模型，经过化简得到无需进行速度控制的编队

控制系统的具体模型，并且采用滑模变结构控制理论和自适应动态面控制理论分别对领弹和从弹进

行编队控制器设计，利用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性理论分析了所提控制器的稳定性；领弹和从弹均采用设计

好的编队控制器进行参数仿真，结果验证了新方法的可行性和有效性。
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　 　 近年来，随着各国导弹防御系统的发展，单枚导

弹的突防、攻击等能力受到威胁，不能胜任现阶段对

其提出的要求。 多枚导弹组成的编队系统，在作战

过程中通过信息交互，共同完成目标搜索、突防、饱
和攻击等作战任务，极大地提高了导弹的突防能力

和打击能力，增加了摧毁目标的概率，因此研究多弹

编队飞行具有非常重要的现实意义。
目前编队控制器的设计多集中在无人机，究其

原因，无人机可以对速度进行实时控制，容易设计编

队控制器以及应用到现实中。 Ｔａｈｋ 等提出了仅使

用视线角度信息来实现飞行器编队的控制器设计方

法。 因为测量视线角度不需要飞行器之间的数据通

信，所以该方法是有用的，并且后续对多飞行器编队

飞行进行了仿真，验证了所提控制器的可行性和有

效性［１］。 Ｄｏｇａｎ 等提出了一种生成安全可行轨迹的

重新配置无人机编队的算法，给出了当前位置和要

去的位置。 位置跟踪控制器的设计采用积分控制、
最优 ＬＱＲ 设计和非线性状态反馈线性化相结合的

重新配置无人机编队的非线性控制器的方法［２］。
Ｇｉｕｌｉｅｔｔｉ 等讨论了编队飞行的 ２ 个方面：动态建模和

编队控制。 在编队飞行中，考虑飞行动力学是由气

动效应耦合得到，提出了一种 “分布式马蹄涡理

论”，建立了准确的动力学方程，并在此基础上，设
计了一种允许轨迹跟踪和编队几何保持的编队控制

器。 仿真结果表明，所设计的控制器在双机编队中

表现出较好的性能［３］。 为了减少多智能体编队队

形变换带来的能量消耗，Ａｊｏｒｌｏｕ 等提出了一种两阶

段能量最优重构策略，它是指在当前任务发布到下

一个队形变换命令之间的空闲时间，将智能体移动

到一个特殊编队。 仿真结果表明，该策略相比传统

策略可以大大降低能耗［４］。 文献［５］与文献［４］的
方法相同，只是用编队队形变换时间的控制替换了

对能量的控制。 Ｚｈａｏ 等针对四旋翼无人机编队控

制问题，采用一种分层方法，由上层的模型预测控制

器（ＭＰＣ）和底层的鲁棒反馈线性化控制器组成该

ＭＰＣ 控制器，生成满足所有相关约束的优化无碰撞

状态参考轨迹，该方法对输入扰动具有鲁棒性，而且

鲁棒反馈线性化控制器跟踪最优状态参考，抑制

ＭＰＣ 更新区间内的跟踪误差［６］。 Ｊｉａｎｇ 等提出了基

于机载传感器和嵌入式控制器的室外自主编队飞行
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的高效轨迹规划算法和集中控制方案。 具体而言，
研究了最优互避碰（ＯＲＣＡ）算法，以避免无人机在

编队切换过程中的碰撞［７］。 魏扬等针对无人机在

三维空间内机动飞行时的编队队形保持问题，利用

无人机自动驾驶仪模型和编队运动学模型，设计了

一种编队保持的自适应控制器［８］。 谢文光等针对

多无人机编队控制问题提出了一种改进深度神经网

络的飞行控制方法。 该方法在控制器中加入动量因

子，提高了网络的学习性能，仿真结果表明该控制器

效果较好［９］。 Ｗａｎｇ 等利用对偶数，考虑平移运动

与旋转运动之间的耦合效应，对跟随航天器相对于

先导航天器的六自由度运动进行了建模。 并在该模

型的基础上，提出了一种鲁棒自适应终端滑模控制

律，包括自适应算法，以保证在存在模型不确定性和

外部扰动的情况下，相对运动跟踪误差的有限时间

收敛［１０］。 针对无人机设计的编队控制器都是保证

速度可控，虽然不能直接将方法用到导弹上，但是可

以给多弹编队控制器的设计提供思路。
目前针对多弹编队控制器设计的文献相对较

少。 采用领弹－从弹的编队模式，马培蓓和韦常柱

等利用导弹的自动驾驶仪分别设计了基于线性反

馈［１１］和最优控制理论［１２］ 的编队控制器，但是该方

法要求导弹速度可控。 张磊等通过微分几何理论将

导弹的非线性运动模型进行线性化，并且在此基础

上建立了基于导弹跟踪误差和相对误差的控制系统

状态方程，在领弹推力方向上加入了速度控制项，采
用领弹－从弹的制导策略，利用自适应滑模控制理

论设计了编队控制器［１３］。 张磊等利用领弹－从弹策

略，采用仿射非线性系统最优控制理论设计了编队

控制器［１４］。 周慧波等针对导弹编队系统外部扰动

和模型不确定性的情况，结合位置跟踪误差和速度

跟踪误差设计了一种辅助误差变量，并在辅助误差

变量的基础上提出了一种基于有向通信拓扑的鲁棒

自适应编队控制策略，仿真结果表明该策略下的队

形跟踪误差较小［１５］。 彭明星等设计了 ２ 种基于领

弹－从弹法的多弹编队飞行控制方法，第一种是利

用领从弹间的相对位置根据误差反馈设计了一种编

队控制器，第二种方法是根据领弹、从弹和目标位置

关系设计了一种编队控制器，仿真验证了这 ２ 种方

法的有效性［１６］。 上述方法都可以实现编队队形的

形成与保持，但都需要对导弹的速度进行控制，这不

符合现实中导弹速度不可控这一先决条件。
本文在导弹速度不可控的前提要求下，首先在

惯性系下定义领弹和从弹的相对位置以及编队控制

器的状态变量，并且设计了编队控制系统。 为了得

到该系统的具体表达式，将导弹的俯仰和偏航通道

加速度由弹道坐标系转到惯性坐标系下；其次采用

滑模变结构控制理论和自适应动态面控制理论分别

对领弹和从弹进行制导律设计；最后，针对中制导段

领弹攻击预测命中点，采用 １ 枚领弹、２ 枚从弹进行

仿真，仿真结果验证了该方法的可行性和有效性。

１　 导弹编队控制器设计模型

１．１　 导弹编队控制器设计基础

单枚导弹在中制导段可能出现探测视场角较

小，导弹截获目标概率较低的情形，为了提高导弹在

中制导段截获目标的概率，采用多枚导弹进行编队，
同时对目标进行观测。 下面给出导弹攻击目标的弹

目相对运动关系如图 １ 所示。 图中， Ｏｘｙｚ 代表惯性

坐标系，Ｏｘ２ｙ２ｚ２ 代表弹道坐标系，Ｍ和Ｔ分别代表导

弹和目标，θ 和 ψＶ 分别代表弹道倾角和弹道偏角。

图 １　 三维攻击几何

导弹由惯性坐标系到弹道坐标系的变换矩阵可

通过两次旋转求得。 首先将地面坐标系绕 Ｏｙ 轴旋

转一个 ψＶ 角，然后绕Ｏｚ２ 轴旋转一个 θ角，可以得到

惯性坐标系与弹道坐标系之间的转换矩阵为

Ｌ（ψＶ，θ） ＝ Ｌｚ（θ）Ｌｙ（ψＶ） ＝
ｃｏｓθｃｏｓψＶ ｓｉｎθ － ｃｏｓθｓｉｎψＶ

－ ｓｉｎθｃｏｓψＶ ｃｏｓθ ｓｉｎθｓｉｎψＶ

ｓｉｎψＶ ０ ｃｏｓψＶ
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è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
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÷

（１）

　 　 导弹的运动学方程如下

ｘ̇ ＝ ＶｃｏｓθｃｏｓψＶ

ｙ̇ ＝ Ｖｓｉｎθ
ｚ̇ ＝ － ＶｃｏｓθｓｉｎψＶ

ì

î

í

ïï

ïï

（２）

·０５２·
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１．２　 导弹编队控制器设计模型

本文采用领从式制导策略进行编队控制器设

计。 领弹和从弹的信息传递是单向的，从弹能够接

收领弹信息，领弹不能接收从弹信息，其在已设计好

的制导律下攻击目标。 领弹和第 ｉ 枚从弹在惯性坐

标系下的相对位置关系如图 ２ 所示。

图 ２　 领弹和从弹的相对位置关系

图 ２ 中， Ｍｌ 和 Ｍｆｉ 分别代表领弹和第 ｉ 枚从弹，
Ｘ ｌ，Ｙｌ 和Ｚ ｌ 分别代表领弹在惯性系下 ｘ，ｙ和 ｚ方向上

的坐标值，Ｘ ｆｉ，Ｙｆｉ 和 Ｚ ｆｉ 分别代表第 ｉ 枚从弹在惯性

系下 ｘ，ｙ 和 ｚ 方向上的坐标值，ΔＸ ｉ，ΔＹｉ 和 ΔＺ ｉ 分别

代表领弹和第 ｉ枚从弹在惯性系下 ｘ，ｙ和 ｚ方向上的

相对位置差值。 下面给出 ΔＸ ｉ，ΔＹｉ 和 ΔＺ ｉ 的表达

式。
ΔＸ ｉ ＝ Ｘ ｌ － Ｘ ｆｉ

ΔＹｉ ＝ Ｙｌ － Ｙｆｉ

ΔＺ ｉ ＝ Ｚ ｌ － Ｚ ｆｉ

ì
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（３）

　 　 定义状态变量 ｘ１ ＝ Ｘ ｌ － Ｘ ｆｉ － ｘ∗
ｉ ，ｘ２ ＝ Ｘ̇ ｌ － Ｘ̇ ｆｉ，

ｘ３ ＝ Ｙｌ － Ｙｆｉ － ｙ∗
ｉ ，ｘ４ ＝ Ｙ̇ｌ － Ｙ̇ｆｉ，ｘ５ ＝ Ｚ ｌ － Ｚ ｆｉ － ｚ∗ｉ ，ｘ６ ＝

Ｚ̇ ｌ － Ｚ̇ ｆｉ，其中，ｘ∗
ｉ ，ｙ∗

ｉ 和 ｚ∗ｉ 分别代表惯性系下领弹

和第 ｉ 枚从弹在 ｘ，ｙ 和 ｚ 方向上的期望相对位置差

值，则三维空间内的编队控制问题的控制系统可以

表示为

ｘ̇１ ＝ ｘ２

ｘ̇２ ＝ Ｘ̈ ｌ － Ｘ̈ ｆｉ ＝ ａｘｌ － ａｘｆｉ

ｘ̇３ ＝ ｘ４

ｘ̇４ ＝ Ｙ̈ｌ － Ｙ̈ｆｉ ＝ ａｙｌ － ａｙｆｉ

ｘ̇５ ＝ ｘ６

ｘ̇６ ＝ Ｚ̈ ｌ － Ｚ̈ ｆｉ ＝ ａｚｌ － ａｚｆｉ

ì

î

í
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ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ïï

（４）

式中： ａｘｌ，ａｙｌ 和 ａｚｌ 分别代表领弹在惯性系下 ｘ，ｙ和 ｚ

方向上的加速度；ａｘｆｉ，ａｙｆｉ 和 ａｚｆｉ 分别代表第 ｉ 枚从弹

在惯性系下 ｘ，ｙ 和 ｚ 方向上的加速度。
假设领弹在弹道坐标系下的俯仰通道和偏航通

道加速度分别为 ａｎｙｌ 和 ａｎｚｌ，第 ｉ 枚从弹在弹道坐标

系下的俯仰和偏航通道加速度分别为 ａｎｙｆｉ 和 ａｎｚｆｉ。
根据惯性坐标系转换到弹道坐标系的变换矩阵，可
以得到由弹道坐标系变换到惯性坐标系的转换矩

阵。

Ｌ －１（ψＶ，θ） ＝
ｃｏｓθｃｏｓψＶ － ｓｉｎθｃｏｓψＶ ｓｉｎψＶ

ｓｉｎθ ｃｏｓθ ０
－ ｃｏｓθｓｉｎψＶ ｓｉｎθｓｉｎψＶ ｃｏｓψＶ
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÷
÷
÷

（５）
　 　 将领弹和从弹弹道坐标系下的加速度转换到惯

性系下，得
ａｘｌ

ａｙｌ

ａｚｌ
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＝ Ｌ －１（ψＶｌ，θｌ）

０
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（６）

ａｘｆｉ
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ａｚｆｉ
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＝ Ｌ －１（ψＶｆｉ，θｆｉ）

０
ａｎｙｆｉ

ａｎｚｆｉ
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（７）

　 　 将（５）式代入（６）式和（７）式中，得到领弹和第

ｉ枚从弹在惯性坐标系下 ｘ，ｙ和 ｚ 方向加速度的具体

表达式如下：
ａｘｌ

ａｙｌ

ａｚｌ

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
＝

－ ｓｉｎθｌｃｏｓψＶｌａｎｙｌ ＋ ｓｉｎψＶｌａｎｚｌ

ｃｏｓθｌａｎｙｌ

ｓｉｎθｌｓｉｎψＶｌａｎｙｌ ＋ ｃｏｓψＶｌａｎｚｌ

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷

（８）

ａｘｆｉ

ａｙｆｉ

ａｚｆｉ

æ

è

ç
ç
ç
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÷
÷
÷
＝

－ ｓｉｎθｆｉｃｏｓψＶｆｉａｎｙｆｉ ＋ ｓｉｎψＶｆｉａｎｚｆｉ

ｃｏｓθｆｉａｎｙｆｉ

ｓｉｎθｆｉｓｉｎψＶｆｉａｎｙｆｉ ＋ ｃｏｓψＶｆｉａｎｚｆｉ
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è

ç
ç
ç
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ø

÷
÷
÷

（９）

　 　 将（８）式和（９）式代入（４）式中，可以将控制系

统表示为

ｘ̇１ ＝ ｘ２

ｘ̇２ ＝ － ｓｉｎθｌｃｏｓψＶｌａｎｙｌ ＋ ｓｉｎψＶｌａｎｚｌ ＋
　 ｓｉｎθｆｉｃｏｓψＶｆｉａｎｙｆｉ － ｓｉｎψＶｆｉａｎｚｆｉ

ｘ̇３ ＝ ｘ４

ｘ̇４ ＝ ｃｏｓθｌａｎｙｌ － ｃｏｓθｆｉａｎｙｆｉ

ｘ̇５ ＝ ｘ６

ｘ̇６ ＝ ｓｉｎθｌｓｉｎψＶｌａｎｙｌ ＋ ｃｏｓψＶｌａｎｚｌ －
　 ｓｉｎθｆｉｓｉｎψＶｆｉａｎｙｆｉ － ｃｏｓψＶｆｉａｎｚｆｉ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï

（１０）

　 　 观察（１０）式，对其进行推理与转换，可以得到

控制系统的具体表达式。

·１５２·
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ｘ̇１ ＝ ｘ２

ｘ̇２ ＝ ｓｉｎθｆｉｃｏｓψＶｆｉａｎｙｆｉ － ｓｉｎψＶｆｉａｎｚｆｉ －

　
Ｖｆｉ

Ｖｌ
ｔａｎθｌａｎｙｌｃｏｓθｆｉｃｏｓψＶｆｉ ＋

　 ｓｉｎψＶｌａｎｚｌ －
ｓｉｎθｌａｎｙｌ

Ｖｌｃｏｓθｌ
ｘ２

ｘ̇３ ＝ ｘ４

ｘ̇４ ＝ － ｃｏｓθｆｉａｎｙｆｉ ＋
Ｖｆｉｓｉｎθｆｉｃｏｓθｌａｎｙｌ

Ｖｌｓｉｎθｌ

＋
ｃｏｓθｌａｎｙｌ

Ｖｌｓｉｎθｌ
ｘ４

ｘ̇５ ＝ ｘ６

ｘ̇６ ＝ － ｓｉｎθｆｉｓｉｎψＶｆｉａｎｙｆｉ － ｃｏｓψＶｆｉａｎｚｆｉ ＋

　
Ｖｆｉ

Ｖｌ
ｔａｎθｌｃｏｓθｆｉｓｉｎψＶｆｉａｎｙｌ ＋ ｃｏｓψＶｌａｎｚｌ －

　
ｔａｎθｌａｎｙｌ

Ｖｌ
ｘ６

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

（１１）
　 　 为了后续控制器设计的简便，对（１１）式进行简

化，令
Ａ１ ＝ ｓｉｎθｆｉｃｏｓψＶｆｉ， Ａ２ ＝ － ｓｉｎψＶｆｉ， Ａ３ ＝ － ｃｏｓθｆｉ

Ａ４ ＝ － ｓｉｎθｆｉｓｉｎψＶｆｉ， Ａ５ ＝ － ｃｏｓψＶｆｉ

Ｂ１ ＝ －
ｓｉｎθｌａｎｙｌ

Ｖｌｃｏｓθｌ
， Ｂ２ ＝

ｃｏｓθｌａｎｙｌ

Ｖｌｓｉｎθｌ
， Ｂ３ ＝ －

ｔａｎθｌａｎｙｌ

Ｖｌ

Ｄ１ ＝ －
Ｖｆｉ

Ｖｌ
ｔａｎθｌｃｏｓθｆｉｃｏｓψＶｆｉａｎｙｌ ＋ ｓｉｎψＶｌａｎｚｌ，

Ｄ２ ＝
Ｖｆｉｓｉｎθｆｉｃｏｓθｌａｎｙｌ

Ｖｌｓｉｎθｌ
，

Ｄ３ ＝
Ｖｆｉ

Ｖｌ
ｔａｎθｌｃｏｓθｆｉｓｉｎψＶｆｉａｎｙｌ ＋ ｃｏｓψＶｌａｎｚｌ

ｕ１ ＝ ａｎｙｆｉ， ｕ２ ＝ ａｎｚｆｉ

　 　 将上述简化量代入（１１）式中，可以得到控制系

统的简化形式。
ｘ̇１ ＝ ｘ２

ｘ̇２ ＝ Ａ１ｕ１ ＋ Ａ２ｕ２ ＋ Ｂ１ｘ２ ＋ Ｄ１

ｘ̇３ ＝ ｘ４

ｘ̇４ ＝ Ａ３ｕ１ ＋ Ｂ２ｘ４ ＋ Ｄ２

ｘ̇５ ＝ ｘ６

ｘ̇６ ＝ Ａ４ｕ１ ＋ Ａ５ｕ２ ＋ Ｂ３ｘ６ ＋ Ｄ３

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（１２）

　 　 观察（１２）式，可以将其近一步化简，令

Ａ ＝
Ａ１ Ａ２

Ａ３ ０
Ａ４ Ａ５

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
， Ｂ ＝

Ｂ１ ０ ０
０ Ｂ２ ０
０ ０ Ｂ３

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
， Ｄ ＝

Ｄ１

Ｄ２

Ｄ３

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
，

ｕ ＝
ｕ１

ｕ２

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ， Ｘ１ ＝

ｘ１

ｘ３

ｘ５

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
， Ｘ２ ＝

ｘ２

ｘ４

ｘ６

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷

　 　 将上述矩阵代入（１２）式中，可以得到控制系统

的最终简化模型。
Ｘ̇１ ＝ Ｘ２

Ｘ̇２ ＝ Ａｕ ＋ ＢＸ２ ＋ Ｄ{ （１３）

２　 多弹编队控制器设计

本文采用领弹－从弹的编队模式，领弹和从弹

的编队控制器分别采用滑模变结构控制理论和动态

面控制器设计理论进行设计，最终得到基于领从式

制导策略的编队控制器。
２．１　 领弹控制器设计

领弹采用文献［１７］中的滑模变结构理论进行

控制器设计，具体形式如下。

ａｎｙｌ ＝ ｍ ｜ ｒ̇ｌ ｜ ｑ̇εｌ ＋
｜ ｒ̇ｌ ｜
ｒｌ

ｎ
ｑ̇εｌ

｜ ｑ̇εｌ ｜ ＋ δ１
（１４）

ａｎｚｌ ＝ － ｍ ｜ ｒ̇１ｌ ｜ ｑ̇βｌ －
｜ ｒ̇１ｌ ｜
ｒｌ

ｎ
ｑ̇βｌ

｜ ｑ̇βｌ ｜ ＋ δ２
（１５）

式中： ｒｌ 和 ｒ̇ｌ 分别代表领弹与目标的弹目距离和弹

目距离变化率；ｑ̇εｌ 和 ｑ̇βｌ 分别代表领弹的视线倾角变

化率和视线偏角变化率；ｒ１ｌ ＝ ｒｃｏｓｑεｌ，ｍ ＞ ０，ｎ ＞ ０，
δ １ 和 δ ２ 均为小正数。
２．２　 从弹控制器设计

针对上节推导出的编队控制器模型，本节以第 ｉ
枚从弹为例，考虑到（１３） 式具有严格反馈形式，下
面采用自适应动态面控制算法完成多弹编队控制系

统设计。
１） 定义第一个动态面 ｓ１ｉ 为

ｓ１ｉ ＝ Ｘ１ｉ （１６）
式中： ｓ１ｉ ∈ Ｒ３×１，Ｘ１ｉ 为系统状态变量。

对（１６） 式微分，动态面 ｓ１ｉ 的一阶导数为

ｓ̇１ｉ ＝ Ｘ̇１ｉ ＝ Ｘ２ｉ （１７）
　 　 将（１７）式中的状态变量 Ｘ２ｉ 作为 Ｘ１ｉ 的虚拟控

制输入，设计虚拟控制指令 Ｘ２ｉｃ 为

Ｘ２ｉｃ ＝ － ｋ１ｉｓ１ｉ （１８）

·２５２·
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式中，动态面增益矩阵 ｋ１ｉ ＝ ｄｉａｇ（ｋ１１ｉ，ｋ２１ｉ，ｋ３１ｉ），ｋ１１ｉ，
ｋ２１ｉ 和 ｋ３１ｉ 均为待设计正常数。

２） 定义第二个动态面 ｓ２ｉ 为
ｓ２ｉ ＝ Ｘ２ｉ － Ｘ２ｉｃ （１９）

式中： ｓ２ｉ ∈ Ｒ３×１，实质为惯性系下速度的跟踪误差；
Ｘ２ｉ 为系统状态变量。

对（１９） 式微分，有
ｓ̇２ｉ ＝ Ｘ̇２ｉ － Ｘ̇２ｉｃ ＝ Ａｕ ＋ ＢＸ２ｉ ＋ Ｄ ＋ ｋ１ｉ ｓ̇１ｉ ＝
　 Ａｕ ＋ ＢＸ２ｉ ＋ Ｄ ＋ ｋ１ｉＸ２ｉ ＝
　 Ａｕ ＋ Ｄ ＋ （Ｂ ＋ ｋ１ｉ）Ｘ２ｉ （２０）

　 　 设计系统的控制输入 ｕｉ 为

ｕｉ ＝ ＡＴ（ＡＡＴ） －１（ － ｋ２ｉｓ２ｉ － Ｄ － （Ｂ ＋ ｋ１ｉ）Ｘ２ｉ）
（２１）

式中，动态面增益矩阵 ｋ２ｉ ＝ ｄｉａｇ（ｋ１２ｉ，ｋ２２ｉ，ｋ３２ｉ），ｋ１２ｉ，
ｋ２２ｉ 和 ｋ３２ｉ 均为待设计正常数。

结合（１６） ～ （２１） 式，得到多弹编队控制器自

适应动态面控制算法如下

ｓ１ｉ ＝ Ｘ１ｉ

Ｘ２ｉｃ ＝ － ｋ１ｉｓ１ｉ
ｓ２ｉ ＝ Ｘ２ｉ － Ｘ２ｉｃ

ｕｉ ＝ ＡＴ（ＡＡＴ） －１（ － ｋ２ｉｓ２ｉ － Ｄ － （Ｂ ＋ ｋ１ｉ）Ｘ２ｉ）

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２２）
２．３　 稳定性分析

采用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性理论，对 ２．２ 节设计的编

队控制器表达（２２）式进行稳定性分析。
取 Ｖ（０） ≤ ｐ，ｐ ＞ ０，则闭环系统所有信号有界，

收敛。
证明：对动态面 ｓ１ｉ 求导，有

ｓ̇１ｉ ＝ Ｘ２ｉ ＝ ｓ２ｉ ＋ Ｘ２ｉｃ （２３）
　 　 对动态面 ｓ２ｉ 求导，有

ｓ̇２ｉ ＝ Ｘ̇２ｉ － Ｘ̇２ｉｃ ＝ Ａｕｉ ＋ ＢＸ２ｉ ＋ Ｄ ＋ ｋ１ｉ ｓ̇１ｉ ＝
　 Ａｕｉ ＋ ＢＸ２ｉ ＋ Ｄ ＋ ｋ１ｉＸ２ｉ ＝ － ｋ２ｉｓ２ｉ （２４）

　 　 定义如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ ＝ １
２ ∑

２

ｊ ＝ １
ｓＴｊｉｓｊｉ （２５）

　 　 对（２５）式进行求导，得

Ｖ̇ ＝ ∑
２

ｉ ＝ １
ｓＴｊｉ ｓ̇ｊｉ ＝ ｓＴ１ｉ（ｓ２ｉ ＋ Ｘ２ｉｃ） ＋ ｓＴ２ｉ（ － ｋ２ｉｓ２ｉ） ＝

　 ｓＴ１ｉ（ｓ２ｉ － ｋ１ｉｓ１ｉ） ＋ ｓＴ２ｉ（ － ｋ２ｉｓ２ｉ） ＝

　 ｓＴ１ｉｓ２ｉ － ｓＴ１ｉｋ１ｉｓ１ｉ － ｓＴ２ｉｋ２ｉｓ２ｉ ≤

　 ‖ｓ１ｉ‖‖ｓ２ｉ‖ － ｓＴ１ｉｋ１ｉｓ１ｉ － ｓＴ２ｉｋ２ｉｓ２ｉ ≤

　 ｓＴ１ｉｓ１ｉ ＋ ｓＴ２ｉｓ２ｉ － ｓＴ１ｉｋ１ｉｓ１ｉ － ｓＴ２ｉｋ２ｉｓ２ｉ ＝

　 ｓＴ１ｉ（Ｉ － ｋ１ｉ）ｓ１ｉ ＋ ｓＴ２ｉ（Ｉ － ｋ２ｉ）ｓ２ｉ （２６）
　 　 取正数 ｒ，若选择的参数满足

ｋ１ｉ ≥ （１ ＋ ｒ）Ｉ３
ｋ２ｉ ≥ （１ ＋ ｒ）Ｉ３{ （２７）

则

Ｖ̇ ≤－ ｒｓＴ１ｉｓ１ｉ － ｒｓＴ２ｉｓ２ｉ ＝ － ｒＶ （２８）

　 　 由于此时 Ｖ ＝ ｐ，则（２８） 式可写成 Ｖ̇≤－ ｒｐ。 由

于 ｒ ＞ ０且 ｐ ＞ ０，所以 Ｖ̇≤０。 （２８） 式说明当 ｒ ＞ ０
时，Ｖ 也在紧集之内，即如果 Ｖ（０） ≤ ｐ，则 Ｖ̇ ≤ ０，从
而 Ｖ（ ｔ） ≤ ｐ。

由 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性理论可知，系统在有限时间

内趋于稳定，即当 ｔ → ∞ 时，Ｘ１ｉ → ０。

ｌｉｍ
ｔ→∞

ΔＸ ｉ ＝ ｘ∗
ｉ

ｌｉｍ
ｔ→∞

ΔＹｉ ＝ ｙ∗
ｉ

ｌｉｍ
ｔ→∞

ΔＺ ｉ ＝ ｚ∗ｉ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２９）

　 　 由（２９）式可得，领弹和第 ｉ 枚从弹在惯性坐标

系下 ｘ，ｙ 和 ｚ 方向的相对位置差值最终分别收敛到

各方向的期望值。
下面进行收敛性分析，首先给出引理 １：
引理 １［１８］ 　 针对 Ｖ：［０，∞ ） ∈ Ｒ，不等式方程

Ｖ̇ ≤－ αＶ ＋ ｆ，∀ｔ ≥ ｔ０ ≥ ０ 的解为

Ｖ（ ｔ） ≤ ｅ －α（ ｔ －ｔ０）Ｖ（ ｔ０） ＋ ∫ｔ
ｔ０
ｅ －α（ ｔ －τ） ｆ（τ）ｄτ

（３０）
式中， α 为任意常数。

上述引理的证明过程如下：
取 ω（ ｔ） ≜ Ｖ̇ ＋ αＶ － ｆ，则 ω（ ｔ） ≤ ０，且

Ｖ̇ ＝ － αＶ ＋ ｆ ＋ ω （３１）
解为

Ｖ（ ｔ） ＝ ｅ －α（ ｔ －ｔ０）Ｖ（ ｔ０） ＋ ∫ｔ
ｔ０
ｅ －α（ ｔ －τ） ｆ（τ）ｄτ ＋

　 ∫ｔ
ｔ０
ｅ －α（ ｔ －τ）ω（τ）ｄτ （３２）

由于 ω（ ｔ） ＜ ０，∀ｔ ≥ ｔ０ ≥ ０，则

Ｖ（ ｔ） ≤ ｅ －α（ ｔ －ｔ０）Ｖ（ ｔ０） ＋ ∫ｔ
ｔ０
ｅ －α（ ｔ －τ） ｆ（τ）ｄτ （３３）

注：如果 ｆ ＝ ０，则 Ｖ̇ ≤－ αＶ 的解为

Ｖ（ ｔ） ≤ ｅ －α（ ｔ －ｔ０）Ｖ（ ｔ０） （３４）
　 　 如果 α 是正实数，则 Ｖ（ ｔ） 以指数的形式收敛于

零。 由（２８） 式可知 Ｖ̇ ≤－ ｒＶ，根据引理 １，不等式方

·３５２·
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程 Ｖ̇ ≤－ ｒＶ 的解为

Ｖ（ ｔ） ≤ ｅ －ｒ（ ｔ －ｔ０）Ｖ（ ｔ０） （３５）
即

ｌｉｍ
ｔ→∞

Ｖ（ ｔ） ≤ ０ （３６）

由（３６）式可知， Ｖ（ ｔ） 渐进收敛到零。

３　 仿真验证

为了论证速度不可控条件下多弹编队协同控制

方法的可行性和有效性，本文设计了仿真验证试验。
由 １ 枚领弹和 ２ 枚从弹组成编队队形，针对领弹在

中制导过程中攻击预测命中点的场景，要求 ２ 枚从

弹在有限时间内与领弹形成期望的编队队形。 导弹

的初始参数信息如表 １ 所示，假设预测命中点位于

（０，５ ０００，０）点，且静止，领弹和从弹的速度均为 １
０００ ｍ ／ ｓ，且速度保持不变，加速度最大幅值均为 ＡＭ

＝ ４０ｇ，仿真步长为 ０．０１ ｓ。
针对表 １ 所示的 ３ 枚导弹，领弹的滑模系数选

取如下： ｍ ＝ ５，ｎ ＝ １０，δ １ ＝ δ ２ ＝ ０．００２ ５，从弹的参数

表 １　 导弹参数信息

导弹
坐标 ／
ｋｍ

弹道倾角 ／
（°）

弹道偏角 ／
（°）

速度 ／
（ｍ·ｓ－１）

领弹 （３５，１０，２） ３０ １７５ １ ０００

从弹 １ （３５．４，１２，－５） ２５ １７５ １ ０００

从弹 ２ （３１．５，９，１２） １５ １７５ １ ０００

为 ｋ１１ ＝ ｄｉａｇ［１０　 １　 ５］，ｋ２１ ＝ ｄｉａｇ［１　 １５　 ０．５］，
ｋ１２ ＝ ｄｉａｇ［２５　 １５　 ５］，ｋ２２ ＝ ｄｉａｇ［０．５　 １０　 ５］。 领

弹和第一枚从弹的期望位置差为 ｘ∗
１ ＝ ０，ｙ∗

１ ＝ ０，
ｚ∗１ ＝ ６ ０００， 领弹和第二枚从弹的期望位置差为

ｘ∗
２ ＝ ０，ｙ∗

２ ＝ ０，ｚ∗２ ＝ － ６ ０００，利用（２２） 式所示控制

器形式进行仿真，结果如图 ３ 至 ８ 所示，具体的领弹

和从弹相对位置与期望值之间的误差如表 ２ 所示。
并且为了体现本文设计编队控制器的性能，与文献

［１６］ 中现有速度可控的编队控制器进行仿真对比，
两者的仿真初始条件均相同。 文献［１６］ 的编队控

制器仿真结果如图 ９ 至 １３ 所示，具体的编队误差如

表 ２ 所示。

　 　 　 　 图 ３　 ３ 枚导弹轨迹图　 　 　 　 　 　 　 　 图 ４　 领弹加速度曲线 图 ５　 从弹 １ 加速度曲线

　 　 如图 ３ 所示，领弹以滑模变结构控制对预测命

中点进行攻击，整体轨迹较为平滑，反映到图 ４ 所示

的领弹加速度曲线上，其俯仰通道和偏航通道曲线

均较为平滑。 ２ 枚从弹都在初始阶段轨迹迅速变

化，在有限时间内达到预先设定的期望值，此时轨迹

平滑。 反映到图 ５ 和图 ６ 上，２ 枚从弹的加速度曲

线都会在初始段剧烈变化，当达到队形要求后，曲线

平滑。

　 　 　 　 图 ６　 从弹 ２ 加速度曲线　 　 　 　 　 　 图 ７　 领弹与从弹 １ 相对位 图 ８　 领弹与从弹 ２ 相对位

置与期望值误差 置与期望值误差

·４５２·
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　 　 　 图 ９　 文献［１６］方法中 ３ 枚　 　 　 　 　 　 图 １０　 文献［１６］方法中从弹 １ 图 １１　 文献［１６］方法中从弹 ２
导弹轨迹图 速度跟踪曲线 速度跟踪曲线

图 １２　 文献［１６］方法中领弹与从弹 １ 相对

位置与期望值误差

图 １３　 文献［１６］方法中领弹与从弹 ２ 相对

位置与期望值误差

表 ２　 编队误差信息

惯性系
本文方法

ｅ１ ／ ｍ ｅ２ ／ ｍ

文献［１６］方法

ｅ１Ｔ ／ ｍ ｅ２Ｔ ／ ｍ

ｘ １．１０ １３．４ ０．７８ ０．６７

ｙ １．２０ ０．４０ １６．７１ ８．１３

ｚ ０．２０ ０．３０ ０．０１ ０．００

图 ７ 和图 ８ 分别为领弹和 ２ 枚从弹位置差值与

期望值的误差，可以发现 ２ 枚从弹均会在有限时间

内达到误差为零，结合表 ２，可以发现从弹 １ 的跟踪

误差较小，从弹 ２ 最大误差为 １３．４ ｍ，相对于速度为

１ ０００ ｍ ／ ｓ 来说，误差较小，表明本文设计的编队控

制器效果较好。 对比图 ７ 至 ８ 和图 １２ 至 １３，可以发

现本文方法相较于文献［１６］方法，收敛时间会慢一

些，但是差距不大。 由图 １２ 至 １３ 和表 ２ 可以发现，
本文提出的编队控制器也能够达到与文献［１６］中

控制器的控制精度。
图 ３ 和图 ９ 分别代表本文控制器和文献［１６］

现有要求速度可控编队控制器的三维轨迹图，可以

发现，２ 种方法均能在有限时间内达到编队队形，并
且此后保持该队形。 观察图 １０ 至 １１ 发现，文献

［１６］控制器算法为了达到期望队形，需要对导弹的

速度实时控制，这对当前的技术提出了巨大的挑战，
而且增加了能量的消耗。 所以在不控制速度的条件

下，本文提出的算法可以降低能量消耗，编队控制效

果与现有方法相近，并且更便于应用到实际中去。

４　 结　 论

在导弹速度不可控这一前提下，本文采用领弹

－从弹的编队模式，基于滑模变结构控制理论和自

适应动态面控制理论分别对领弹和从弹的编队控制

器进行设计。 通过 １ 枚领弹和 ２ 枚从弹的编队形式

进行仿真，结果表明该制导律在响应速度和稳定性

上效果都较好。 而且本文提出的编队控制器不对导

弹速度做要求，更便于应用到实际中。 然而，本文并

未考虑编队系统存在的扰动问题，控制器设计也是

仅限于三自由度，这是今后进一步需要做的工作。

·５５２·
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