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摘　 要：针对多靶机集群供靶的协同中制导问题，设计了一种带视线角约束的有限时间协同中制导

律。 建立靶机－目标的相对运动方程及考虑视线角约束的多靶机协同制导模型。 对视线方向及法向

分别设计了相应协同制导律。 在视线方向基于多智能体一致性理论设计了固定时间协同制导律，通
过引入速度维度确保各靶机能够同时到达；基于有限时间可变系数滑模控制方法设计了视线法向上

的角度约束制导律，使各靶机视线角能在有限时间收敛至期望值且在接近终点时有一定机动能力，并
通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性理论证明系统的收敛性。 仿真结果表明，所设计的协同中制导律可使各靶机以

较小的脱靶量同时到达虚拟目标且满足视线角约束，验证了其有效性。
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　 　 根据近年来军队实战化训练要求，靶机协同供

靶能够更有效地检验和考核防空反导防御系统在复

杂环境下对抗多目标饱和攻击的防御性能及装备使

用技术，对防空反导防御系统的实战化训练具有重

要意义［１］。 目前传统单架靶机的供靶模式已逐渐

无法满足武器装备性能考核要求，因此研究能够模

拟敌方多目标典型作战样式的靶机协同供靶模式迫

在眉睫［２⁃３］。
协同供靶模式中，靶机协同中制导的目的是根

据实际供靶需求，模拟多目标协同饱和攻击场景，形
成供靶态势，用来检验、考核武器装备典型对抗场景

下多目标探测、识别及毁伤的作战效能。 近年来飞

行器协同制导一直是研究热点［４⁃５］，主要的研究成

果可分为 ２ 种。 第一种协同制导方法是通过设计共

同的命中时间，确保飞行器在相同时间命中目标。
Ｊｅｏｎ 等［６］基于线性系统设计了命中时间控制制导

律（ＩＴＣＧ）。 张友安等［７］ 提出了一种带攻击角约束

的制导律，通过控制拦截器的法向加速度实现同时

命中目标。 文献［８］采用了不同的滑模制导律来实

现相同时间命中目标。 以上方法中各飞行器之间没

有通信，因此易受外界干扰以及飞行器自身的状态

影响。 第二种是有信息交互的协同制导，各飞行器

在协同飞行的过程中通过相互通信实现命中时间的

同步。 协同制导分为集中式协同制导［９⁃１０］和分布式

协同制导。 分布式协同制导具有通信要求低、鲁棒

性强、可靠性高、扩展性强的优点，靶机由于成本较

低，机载飞控计算能力有限，分布式协同制导是靶机

供靶应用的研究重点。 Ｗａｎｇ 等［１１］提出了 ２ 个阶段

的协同制导律，第一阶段设计了一种分布式一致性

协议，使所有导弹状态实现渐进一致性。 第二阶段

采用局部视线控制律使各导弹到达目标。 文献

［１２］中设计了基于模型预测控制的协同制导律实

现同时到达，该方法只能保证受控系统的渐近收敛。
郭正玉等［１３］基于快速非奇异终端滑模理论设计了

带有角度约束多弹协同制导律，但仿真时导弹速度

恒定不变。 文献［１４］采用快速非奇异终端滑模控

制方法设计了多弹三维协同制导律。 文献［１５］设

计了带打击角度约束的多导弹分布式时间协同制导

律，可以为各导弹提前指定好期望的打击角度。 文

献［１６］采用传统弹道成型制导律结合协同参数设

计了多弹三维协同中制导律。
当前国内外研究大都是基于导弹速度不控，通
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过路径规划的方式协调各导弹的剩余飞行时间，从
而实现多弹协同。 在实际靶机协同供靶中，中制导

段靶机需模拟多目标协同攻击场景，形成供靶态势，
为考核导弹武器系统机动场景拦截能力，靶机接近

时需具有一定过载。 中制导段飞行时间较长，靶机

携带燃料有限，因此如何在中制导段使靶机快速形

成供靶态势，减少能量损耗，同时满足靶机飞行性能

约束是需要深入研究的。 对此，本文提出一种基于

速度控制及攻击角度约束的协同中制导律，一方面

引入速度维度通过调节速度大小设计时间协同制导

律，实现多靶机同时到达快速形成供靶态势，另一方

面基于有限时间滑模设计了带期望视线角约束的制

导律同时满足中制导角度约束。 最后将本文提出的

方法进行仿真分析，验证了本文方法的有效性和合

理性。

１　 模型建立

１．１　 靶机与目标相对运动模型

考虑地面固定点位目标和采用涡喷发动机为动

力的速度可控靶机，建立水平面内的相对运动关系

如图 １ 所示。 图中 Ｔ 表示目标，Ｔｉ 表示靶机中制导

段的虚拟目标点。

图 １　 相对运动关系示意图

质心运动方程可表示为

Ｒ̇ ｉ ＝ － Ｖｉｃｏｓηｉ （１）
Ｒ ｉ ｑ̇ｉ ＝ Ｖｉｓｉｎηｉ （２）
ηｉ ＝ ｑｉ － θｉ （３）

式中： Ｒ ｉ 表示靶机 Ｕｉ 与中制导段虚拟目标 Ｔｉ 在 ｘｏｚ
水平面内的距离；Ｖｉ 表示靶机 Ｕｉ 的速度；ｑｉ 表示靶

机 Ｕｉ 相对于目标的视线方位角；θｉ 表示靶机Ｕｉ 的弹

道偏角；ηｉ 表示靶机 Ｕｉ 的偏航前置角。

对（１） 式和（２） 式求导可得

Ｒ̈ ｉ ＝ Ｒ ｉ ｑ̇２
ｉ － ａｒｉ （４）

ｑ̈ｉ ＝ －
２Ｒ̇ ｉ ｑ̇ｉ

Ｒ ｉ

－
ａｑｉ

Ｒ ｉ
（５）

　 　 在靶机协同中制导段，靶机 Ｕｉ 一方面通过调节

发动机推力改变视线方向加速度 ａｒｉ，从而控制其飞

行速度 Ｖｉ；另一方面通过自动驾驶仪控制气动舵面

来控制视线法向加速度 ａｑｉ，从而实现在水平面内的

转弯。
靶机协同供靶中制导的目的是形成供靶态势，

考核地面防空导弹武器系统的多目标作战能力，因
此靶机协同中制导需同时到达地面武器系统的作战

能力考核距离（图 １ 中的虚线段），即各靶机需同时

到达虚拟目标点 Ｔｉ，作战能力考核距离需满足地面

武器系统的作战能力区间［ｄｍｉｎ，ｄｍａｘ］。 在实际供靶

时，靶机存在一定的几何尺寸，因此到达虚拟目标 Ｔｉ

时通常 Ｒ ≠ ０，实际供靶时中制导精度可接受范围

为 Ｒ≤５ ｍ，因此在整个中制导过程中均有 Ｒ≠０。
靶机 Ｕｉ 到达虚拟目标 Ｔｉ 所需剩余的飞行时间

的估算公式为

ｔ^ ｇｏｉ ＝ －
Ｒ ｉ

Ｒ̇ ｉ

（６）

　 　 对（６）式求导，结合（４）式可得

ｔ^
·
ｇｏｉ ＝ － １ ＋

Ｒ２
ｉ ｑ̇２

ｉ

Ｒ̇２
ｉ

－
Ｒ ｉａｒｉ

Ｒ̇２
ｉ

（７）

ｔ^
·
ｇｏｉ ＝ － １ ＋ 􀭹ａｒｉ （８）

式中，引入新的虚拟控制量 􀭹ａｒｉ，对视线方向控制指

令 ａｒｉ 的设计可转换为对 􀭹ａｒｉ 的设计。
到达虚拟目标点 Ｔｉ 时各靶机的视线角和视线

角速率应满足

ｑｉ ＝ ｑｆｉ， ｑ̇ｉ ＝ ０ （９）
　 　 令 ｘ１ ＝ ｑｉ，ｘ２ ＝ ｑ̇ｉ，结合（５） 式可表示为

ｘ̇１ ＝ ｘ２

ｘ̇２ ＝ －
２Ｒ̇ ｉ

Ｒ ｉ
ｘ２ －

ａｑｉ

Ｒ ｉ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１０）

　 　 由（８）式和（１０）式可知，协同中制导律的设计

过程分为两部分：①通过设计控制量 􀭹ａｒｉ，调节靶机

的飞行速度，使得靶机中制导的剩余时间估计值 ｔ^ ｇｏｉ
在固定时间内达到一致，从而保证多靶机能同时到

达各自的虚拟目标点 Ｔｉ；②通过设计 ａｑｉ 使得靶机的

视线角收敛到期望视线角且视线角速率收敛到零。

·８９·
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设计 􀭹ａｒｉ 时考虑固定时间一致性，是由于靶机协同供

靶中制导的末段，为了增大对武器系统的考核难度，
在靶机视线法向进行机动，即 ａｑｉ 与传统的制导律在

末段较平稳、加速度小不同，靶机协同中制导末段

ａｑｉ 需要有一定的机动能力。 因此在靶机视线法向

完成机动后，靶机的中制导剩余时间应该能够较快

在到达虚拟目标点 Ｔｉ 之前达到一致。
１．２　 一致性理论

考虑如下一阶多智能体系统，每个智能体的动

力学模型为

ξ̇ｉ（ ｔ） ＝ ｕｉ（ ｔ） （１１）
式中： ｔ 为时间；ξｉ（ ｔ） ∈ Ｒ 为第 ｉ 个智能体的状态；
ｕｉ（ ｔ） 为第 ｉ 个智能体的控制量。

多智能体之间通信网络可由无向图 Ｇ ＝ （ｖ，ε，
Ａ） 表示，其中 ｖ ＝ ｛ｖ１，ｖ２，…，ｖｎ｝ 表示由 ｎ 个节点组

成的集合，ε ∈ ｖ × ｖ 表示连接 ２ 个节点的边组成的

集合。 矩阵 Ａ ＝ ［ａｉｊ］ ∈ Ｒｎ×ｎ 为代表边权值的邻接

矩阵，若智能体 ｉ 和智能体 ｊ 之间可以进行信息交

互，则 ａｉｊ ＝ １，否则 ａｉｊ ＝ ０。 在无向图中，信息的传递

是双向的，即 ａｉｊ ＝ ａ ｊｉ。 若无向图中任意 ２ 个节点都

是互相连通的，则称该无向图是连通图。 定义对角

矩阵 Ｄ 为无向图 Ｇ 的入度矩阵，则无向图 Ｇ 的拉普

拉斯矩阵为 Ｌ ＝ Ｄ － Ａ ＝ ［ ｌｉｊ］ ∈ Ｒｎ×ｎ。 其中

ｌｉｊ ＝
∑

ｎ

ｋ ＝ １，ｋ≠ｉ
ａｉｋ，　 ｊ ＝ ｉ

－ ａｉｊ，　 　 ｊ ≠ ｉ
{ （１２）

　 　 引理 １［１７］ 　 考虑自治系统 ｘ̇（ ｔ） ＝ ｆ（ｘ，ｔ），ｘ ∈
Ｒｎ， 如果存在一个连续正定、 径向无界的函数

Ｖ（ｘ） ，使得

Ｖ̇（ｘ） ≤－ μＶ（ｘ） － λＶ（ｘ） α （１３）
式中， μ ＞ ０，λ ＞ ０，０ ＜ α ＜ １为实数，那么系统的

平衡点是全局有限时间稳定的，且收敛时间 ｔｒ 满足

ｔｒ ≤
１

μ（１ － α）
ｌｎ

μＶ（ｘ０，０） １－α ＋ λ
λ

（１４）

　 　 引理 ２［１８］ 　 对于系统 ｘ̇（ ｔ） ＝ ｆ（ｘ（ ｔ）），ｘ（０） ＝
ｘ０，假设存在一个正定且径向无界函数 Ｖ（ｘ）：Ｒｎ →
Ｒ ，有

Ｖ̇（ｘ） ≤－ αＶｐ（ｘ（ ｔ）） － βＶｑ（ｘ（ ｔ）） （１５）
式中， α ＞ ０，β ＞ ０，０ ＜ ｐ ＜ １，ｑ ＞ １，则系统是固定

时间稳定且收敛时间 ｔｒ 满足

ｔｒ（ｘ０） ≤ １
α（１ － ｐ）

＋ １
β（ｑ － １）

（１６）

２　 靶机协同中制导律设计

２．１　 视线方向制导律设计

文中各靶机之间的通信采用无向网络，即各靶

机均能接收到其他靶机之间的信息。
根据（６）和（１２）式，各靶机 Ｕｉ 的剩余时间估计

一致性误差 ｅｉ 可表示为

ｅｉ ＝ ∑
ｎ

ｊ ＝ １，ｊ≠ｉ
ａｉｊ（ ｔ^ ｇｏｊ － ｔ^ ｇｏｉ） （１７）

即

ｅ ＝ － Ｌｔ^ ｇｏ （１８）
式中， ａｉｊ 为邻接矩阵 Ａ 的第 （ ｉ，ｊ） 个元素，ｅ ＝
ｅ１ ｅ２ … ｅｎ[ ] Ｔ，ｔ^ ｇｏ ＝ ｔｇｏ１ ｔｇｏ２ … ｔｇｏｎ[ ] Ｔ。

定理 １　 考虑视线方向上的子系统，在其通信

拓扑结构图 Ｇ 无向且连通时，选择如下一致性控制

协议为制导律，各靶机能实现剩余估计时间 ｔ^ ｇｏｉ 的固

定时间一致。
􀭹ａｒｉ ＝ αｉ ｅｉ ｋ１ｓｇｎ（ｅｉ） ＋ βｉ ｜ ｅｉ ｜ ｋ２ｓｇｎ（ｅｉ） （１９）

式中： ｉ ＝ １，２，…，ｎ；α ｉ ＞ ０，β ｉ ＞ ０，０ ＜ ｋ１ ＜ １， ｋ２ ＞
１；􀭹ａｒｉ 为生成的靶机 Ｕｉ 的视线方向加速度指令。

证明：
由（８）式和（１９）式
ｔ^ ｇｏｉ ＝ － １ ＋ 􀭹ａｒｉ ＝ － １ ＋ αｉ ｅｉ ｋ１ｓｇｎ（ｅｉ） ＋

　 βｉ ｅｉ ｋ２ｓｇｎ（ｅｉ） （２０）
　 　 取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ ＝ １
２
ｔ^ＴｇｏＬｔ^ ｇｏ （２１）

　 　 对（２１）式求导，并将（１８）、（２０）式代入，可得

Ｖ̇ ＝ １
２
ｔ^ＴｇｏＬｔ^

·
ｇｏ ＋ １

２
ｔ^ＴｇｏＬｔ^ ｇｏ ＝

　 １
２
（Ｌｔ^ ｇｏ） Ｔ ｔ^

·
ｇｏ ＋ １

２
ｔ^
·Ｔ
ｇｏＬｔ^ ｇｏ ＝

　 － １
２
ｅＴ ｔ^

·
ｇｏ － １

２
ｔ^
·Ｔ
ｇｏｅ ＝ － ∑

ｎ

ｉ ＝ １
ｅｉ ｔ^

·
ｇｏｉ ＝

　 － ∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｅｉ（ － １ ＋ αｉ ｅｉ ｋ１ｓｇｎ（ｅｉ） ＋

　 βｉ ｅｉ ｋ２ｓｇｎ（ｅｉ）） ＝

　 ∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｅｉ － ∑

ｎ

ｉ ＝ １
（αｉ ｅｉ ｋ１＋１ ＋ βｉ ｅｉ ｋ２＋１） ＝

　 － ∑
ｎ

ｉ ＝ １
（αｉ ｅｉ ｋ１＋１ ＋ βｉ ｅｉ ｋ２＋１） （２２）

令

αａ ＝ ｍｉｎ｛α１，α２，…，αｎ｝

·９９·
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βａ ＝ ｍｉｎ｛β１，β２，…，βｎ｝ （２３）
　 　 引理 ３［１９］ 　 对于任意向量 ｘ ＝ ［ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ］ Ｔ

∈ Ｒｎ，如果 ０ ＜ ｐ ＜ ２，则有下述不等式恒成立

∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｘｉ

ｐ ≥ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｘ２
ｉ( )

ｐ ／ ２
（２４）

　 　 对于任意向量 ｘ ＝ ［ｘ１，ｘ２…，ｘｎ］ Ｔ ∈ Ｒｎ，如果 ｐ
＞ ２，则有下述不等式成立

∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｘｉ

ｐ ≥ ｎ１－ｐ ／ ２ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｘ２
ｉ( )

ｐ ／ ２
（２５）

　 　 将（２３）式代入（２２）式中，并由引理 ３ 可知

Ｖ̇ ≤－ αａ∑
ｎ

ｉ ＝ １
｜ ｅｉ ｜ ｋ１＋１ － βａ∑

ｎ

ｉ ＝ １
｜ ｅｉ ｜ ｋ２＋１ ≤

　 － αａ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｅ２ｉ( )

ｋ１＋１

２ － βａｎ
１－ｋ２
２ ∑

ｎ

ｉ ＝ １
ｅ２ｉ( )

ｋ２＋１

２ ＝

　 － αａ（ｅＴｅ）
ｋ１＋１

２ － βａｎ
１－ｋ２
２ （ｅＴｅ）

ｋ２＋１

２ （２６）
　 　 引理 ４［２０］ 　 记 λ ２（Ｌ） 为无向连通图 Ｇ 对应的

拉普拉斯矩阵 Ｌ 的第二小特征值，则有 λ ２（Ｌ） ＞ ０，
且对任意满足 １Ｔ

ｎｘ ＝ ０ 的向量 ｘ ∈ Ｒｎ，存在 ｘＴＬｘ ≥
λ ２ｘＴｘ。

由于Ｌ１ｎ ＝ ０ｎ，１Ｔ
ｎＬ１ｎ ＝ （Ｌ１ ／ ２１ｎ） Ｔ（Ｌ１ ／ ２１ｎ） ＝ ０，因

此 Ｌ１ ／ ２１ｎ ＝ ０ｎ，从而 １Ｔ
ｎＬ１ ／ ２ ｔ^ ｇｏ ＝ ０，再由引理 ４，可知

（Ｌ１ ／ ２ ｔ^ ｇｏ） ＴＬ（Ｌ１ ／ ２ ｔ^ ｇｏ） ≥ λ ２（Ｌ１ ／ ２ ｔ^ ｇｏ） Ｔ（Ｌ１ ／ ２ ｔ^ ｇｏ），即
ｔ^ＴｇｏＬＬｔ^ ｇｏ ≥ λ２ ｔ^ＴｇｏＬｔ^ ｇｏ （２７）

　 　 将（１８）式和（２１）式代入（２７）式可得

ｅＴｅ ≥ ２λ２Ｖ （２８）
　 　 将（２８）式代入（２６）式

Ｖ̇ ≤－ αａλ
ｋ１＋１

２
２ （２Ｖ）

ｋ１＋１

２ － βａｎ
１－ｋ２
２ λ

ｋ２＋１

２
２ （２Ｖ）

ｋ２＋１

２ ＝

　 － 􀭵αａＶ
ｋ１＋１

２ － 􀭵βａＶ
ｋ２＋１

２ （２９）
　 　 结合引理 ２ 可得，多靶机的剩余时间估计 ｔ^ ｇｏｉ 将
在固定时间收敛到一致，且收敛时间

ｔｒ ≤
１

􀭵αａ １ －
ｋ１ ＋ １

２
æ

è
ç

ö

ø
÷

＋ １

􀭵βａ

ｋ２ ＋ １
２

－ １
æ

è
ç

ö

ø
÷

（３０）

２．２　 视线法向制导律设计

靶机集群协同中制导的目的不仅需要靶机集群

同时到达各虚拟目标点 Ｔｉ，还需要各靶机到达时具

有期望的方位角，本节针对该场景进行制导律设

计。
根据（１０）式，首先设计滑模面：

ｓｉ ＝ ｃｉｅｉ ＋ ｅ̇ｉ ＋ λ ｉ ｆ（ｅｉ） （３１）

ｆ（ｅｉ） ＝
ｅｉ ρｉｓｇｎ（ｅｉ） ｅｉ ≥ η

ｅ２
ｉ ｓｇｎ（ｅｉ） ｅｉ ＜ η{ （３２）

式中： ｅｉ ＝ ｑｉ － ｑｆｉ，ｑｆｉ 表示靶机 Ｕｉ 的期望到达方位

角；幂指数 ０ ＜ ρ ｉ ＜ １；参数 ｃｉ ＞ ０；λ ｉ ＞ ０；η 为一个

很小的正常数。
选取滑模趋近律为

ｓ̇ｉ ＝ －
ｋｚｉ ｜ Ｒ̇ ｉ ｜

Ｒ ｉ
ｓｉ － εｉｓｇｎ（ ｓｉ） （３３）

式中： ｋｚｉ 为趋近系数；ε ｉ 为增益系数，且满足 ｍ１ｉ，
ｍ２ｉ，ｍ３ｉ，ｍ４ｉ ＞ ０，ε ｉ ＞ ０。

为了考核导弹武器系统对机动目标的拦截能

力，要求靶机在接近虚拟目标点 Ｔｉ 时有一定的过载

能力，因此本文设计系数 ｋｚｉ 为

ｋｚｉ ＝ ｍ１ｉ ＋ ｍ２ｉ（ｍ３ｉ）
－
ｍ４ｉＲｉ
Ｖｉ （３４）

式中： ｍ３ｉ ＞ １，通过设计ｍ１ｉ，ｍ２ｉ 使 ｋｚｉ 在Ｒ ｉ 较大时的

取值较小接近 ｍ１ｉ，在 Ｒ ｉ 较小时取值较大接近 ｍ１ｉ ＋
ｍ２ｉ，从而使靶机在接近虚拟目标点 Ｔｉ 时视线法向产

生一定的机动能力。
对（３１） 式求导，并与（３３） 式联立，可得

ａｑｉ ＝ Ｒ ｉ [
ｋｚｉ Ｒ̇ ｉ

Ｒ ｉ
ｓｉ ＋ εｉｓｇｎ（ ｓｉ） ＋

　 ｑ̇ｉ ｃｉ －
２Ｒ̇ ｉ

Ｒ ｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ λ ｉ ｆ̇（ｅｉ） ] （３５）

　 　 下面对该制导律的稳定性进行证明。
证明：
选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖｉ ＝
１
２
ｓ２ｉ （３６）

求 Ｖｉ 对时间的导数

Ｖ̇ｉ ＝ ｓｉ ｓ̇ｉ ＝ －
ｋｚｉ Ｒ̇ ｉ

Ｒ ｉ
ｓ２ｉ － εｉｓｉｓｇｎ（ ｓｉ） ＝

　 －
２ｋｚｉ Ｒ̇ ｉ

Ｒ ｉ
Ｖｉ － εｉ ｓｉ ＝

　 －
２ｋｚｉ Ｒ̇ ｉ

Ｒ ｉ
Ｖｉ － ２ εｉＶ１ ／ ２

ｉ （３７）

　 　 由引理 １ 可知系统是有限时间稳定的，且收敛

时间满足

　 Ｔ１ｉ ≤
Ｒ ｉ

ｋｚｉ Ｒ̇ ｉ

ｌｎ
２ｋｚｉ Ｒ̇ ｉ Ｖ１ ／ ２

ｉ１ （０） ＋ ２ ε ｉＲ ｉ

２ ε ｉＲ ｉ

（３８）

·００１·
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式中的 Ｖｉ１（０） 为（３６）式中 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数的初值。
下面在此基础上证明误差收敛，在滑模面上

ｓｉ ＝ ０ ，选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖｉ ＝
１
２
ｅ２ｉ （３９）

　 　 当 ｅｉ ≥ η 时，由（３２） 式可得

ｅ̇ｉ ＝ － ｃｉｅｉ － λ ｉ ｜ ｅｉ ｜ ρｉｓｇｎ（ｅｉ） （４０）
则

Ｖ̇ｉ ＝ ｅｉ ｅ̇ｉ ＝ － ｃｉｅ２ｉ － λ ｉ ｅｉ ρｉｓｇｎ（ｅｉ）ｅｉ ＝

　 － ｃｉｅ２ｉ － λ ｉ ｅｉ ρｉ＋１ ＝

　 － ２ｃｉＶｉ － ２
ρｉ＋１

２ λ ｉＶ
ρｉ＋１

２
ｉ （４１）

　 　 由引理 １ 可知系统是有限时间稳定的，且收敛

时间满足

Ｔ２ｉ ≤
１
ｃｉ􀭰ρｉ

ｌｎ
２ｃｉＶ􀭰ρｉ ／ ２

ｉ２ （０） ＋ 􀭵λ ｉ

􀭵λ ｉ

（４２）

式中： 􀭰ρｉ ＝ １ － ρ ｉ，􀭵λ ｉ ＝ ２（ρ ｉ＋１） ／ ２λ ｉ，Ｖｉ２（０） 为（３８） 式中

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数的初值。
由（４１） 和（４２） 式可得，误差 ｅｉ在有限时间内进

入区间 ｅｉ ＜ η，并满足

ｅ̇ｉ ≤ ｃｉ ｅｉ ＋ λ ｉ ｅｉ ρｉ ＜ ｃｉη ＋ λ ｉηρｉ （４３）
　 　 可得视线法向制导律的收敛时间满足

Ｔｉ ≤ Ｔ１ｉ ＋ Ｔ２ｉ ≤

　
Ｒ ｉ

ｋｚｉ Ｒ̇ ｉ

ｌｎ
２ｋｚｉ Ｒ̇ ｉ Ｖ１ ／ ２

ｉ１ （０） ＋ ２ εｉＲ ｉ

２ εｉＲ ｉ

＋

　 １
ｃｉ􀭰ρｉ

ｌｎ
２ｃｉＶ􀭰ρｉ ／ ２

ｉ２ （０） ＋ 􀭵λ ｉ

􀭵λ ｉ

（４４）

　 　 当 ｅｉ ＜ η 时，可得滑模面为

ｅ̇ｉ ＝ － ｃｉｅｉ － λ ｉｅ２ｉ ｓｇｎ（ｅｉ） （４５）
可得

ｅ̇ｉ ≤ ｃｉ ｅｉ ＋ λ ｉ ｅ２ｉ ＜ ｃｉη ＋ λ ｉηρｉ （４６）
　 　 类似地，可得误差在时间 Ｔｉ 内收敛。

综上，收敛时间 Ｔｉ ≤ Ｔ１ｉ ＋ Ｔ２ｉ。
至此，完成了对该制导律稳定性和有限时间收

敛特性的证明。

３　 仿真分析

下面考虑 ３ 架靶机协同供靶的场景，进行仿真

验证。 ３ 架靶机之间的通信网络如图 ２ 所示，初始

参数如表 １ 所示。 目标位置为 （ｘｔ，ｚｔ） ＝ （０，０），靶
机中制导虚拟目标点分布在以目标为圆心， 半径

３０ ｋｍ 的圆上，３ 架靶机期望视线偏角分别为：ｑｆ１ ＝
－ ２０°，ｑｆ２ ＝ ４０°， ｑｆ３ ＝ － ６０°。 仿真步长 ０．００１ ｓ。

图 ２　 ３ 架靶机之间的通信拓扑

表 １　 靶机初始参数

靶机 Ｒ ／ ｋｍ ｑ ／ （°） θ ／ （°） Ｖ ／ （ｍ·ｓ－１） ｑｆ ／ （°）

Ｕ１ ２００ －１０ ０ ２４０ －２０

Ｕ２ １８５ １０ ０ ２４０ ４０

Ｕ３ １６０ －３０ ０ ２４０ －６０

在设计的协同中制导律中，仿真参数选取为：视
线方向制导律（１９）中参数取值为： ｋ１ ＝ ７ ／ ９，ｋ２ ＝
９ ／ ７，α ＝ ０．３５，β ＝ ０．１４，视线法向制导律（３４） 中参

数取值为 ｍ１ ＝ ０．２，ｍ２ ＝ １０，ｍ３ ＝ ９ ／ ８，ｍ４ ＝ ０．２， ε ＝
０．０００ ０１，ｃ ＝ ０．１，ρ ＝ ０．７，λ ＝ ０．０１，η ＝ ０．０００ １。 考

虑发动机性能约束靶机轴向的加速度上限为

１０ ｍ ／ ｓ２，法向加速度上限为 ５０ ｍ ／ ｓ２。
采用本文设计的协同制导律，３ 架靶机在中制

导起始位置不同的情况下，能够以期望的视线角同

时到达各自虚拟目标点，仿真结果如图 ３～９ 所示。
图 ３ 为 ３ 架靶机的水平面轨迹曲线，从图中可

以看出，３ 架靶机从不同初始位置到达各自虚拟目

标点，靶机的水平轨迹较为平直路径较短，且在轨迹

末段有一定机动能力。 从图 ４ 中可以看出 ３ 架靶机

与目标的相对距离随着飞行时间的增大而减小，在
６３５．２５３ ｓ 同时到达距离目标 ３０ ｋｍ 的中制导虚拟

目标点。 图 ５ 为 ３ 架靶机的剩余飞行时间估计值，
从图中可以看出，各靶机的剩余飞行时间在进入中

制导后 １２ ｓ 之内达到一致。 图 ６ ～ ７ 给出了各靶机

在视线方向和视线法向的加速度曲线。 由图 ６ 在初

始阶段视线方向，由于各靶机初始位置不同，初始段

靶机 Ｕ１ 和 Ｕ３ 加速度短时间内达到限幅 １０ ｍ ／ ｓ２，之

·１０１·
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后快速收敛到 ０ 附近，使得各靶机剩余飞行时间估

计值快速趋于一致。 图 ７ 可以看出在整个飞行过程

中各靶机整体加速度较小且曲线较平稳，起始阶段

不超过 ７ ｍ ／ ｓ２，之后快速收敛至 ０ 附近，在接近虚拟

目标点时加速度先变大之后快速收敛至 ０，这可以

使靶机到达虚拟目标点时，在满足期望视线角的同

时，增加对地面武器系统的考核难度。 图 ８ 为 ３ 架

靶机的视线角，从图中可以看出，随着飞行时间的增

加各靶机的视线角收敛至期望值，满足到达虚拟目

标时的视线角约束。 从图 ９ 中可以看出，在中制导

起始阶段距离较远的靶机 １ 和靶机 ２ 加速，距离较

近的靶机 ３ 减速，在接近虚拟目标时进行二次加速，

以适应视线法向机动对剩余时间估计值带来的影

响。 从表 ２ 可以看出，３ 架靶机可以同时到达虚拟

目标，脱靶量均不超过 ０．５ ｍ，满足靶机协同供靶中

制导精度要求，并且均以期望的视线角到达虚拟目

标，３ 架靶机的期望视线角误差不超过 ０．０５°。
表 ２　 脱靶量、制导时间和角度误差

靶机 脱靶量 ／ ｍ 制导时间 ／ ｓ 误差 ／ （°）

Ｕ１ ０．３３５ ７ ６３５．２５３ ０．０１１ ０

Ｕ２ ０．３１４ ０ ６３５．２５３ －０．００５ ０

Ｕ３ ０．２６５ １ ６３５．２５３ ０．０４５ ６

图 ３　 水平面轨迹曲线　 　 　 　 　 图 ４　 相对距离曲线　 　 　 　 　 图 ５　 剩余时间估计值

图 ６　 视线方向加速度曲线　 　 　 　 　 　 图 ７　 视线法向加速度曲线　 　 　 　 　 　 图 ８　 视线角曲线

图 ９　 ３ 架靶机速度曲线

４　 结　 论

本文针对靶机协同供靶中制导问题进行了研

究，基于多智能体一致性理论设计了固定时间协同

制导律，通过引入速度维度，解决了传统算法增加路

径长度而产生附加能量消耗，各靶机剩余飞行时间

能够在固定时间内达到一致，从而实现协同供靶；在
视线法向方向，基于有限时间滑模设计了带角度约

束的可变系数制导律，可使各靶机的视线角在有限

时间内收敛到期望值且在接近虚拟目标点时有一定

·２０１·
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的机动能力。 仿真结果表明，本文所设计的带角度

约束及时间协同的制导律，剩余时间估计值收敛快

能够快速形成供靶态势，能够实现同时到达中制导

虚拟目标点且脱靶量小、期望角度精度高，整个中制

导过程中加速度曲线较平滑，具有较高的可信性和

实用性，且具有较高的工程应用价值。
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