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摘 要: 针对多弹三维协同攻击机动目标的要求,提出一种基于网络同步原理的协同制导方法. 该算法给出了导

弹 3个方向的速度,并基于运动学关系转化为总速度、弹道倾角和弹道偏角指令. 基于反步法将控制器设计过程转化

为 3步,分别为速度及弹道角子系统、气动角子系统和角速率子系统设计,各子系统采用滑模控制.控制器设计中采

用扩展状态观测器对气动参数摄动和外部扰动进行估计,并在控制器中进行补偿.仿真结果验证了控制器的跟踪特

性及导弹的协同攻击效果.
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Abstract: A kind of cooperative guidance law based on the network synchronization principle is proposed for multi-missile

three-dimensional coordinated attack. The synchronization algorithm gives out the speed in three directions, which are

transformed to the command of total velocity and trajectory angles based on the kinematic relations. The controller designing

is divided into three steps based on the backstepping method, which are designing of the speed and ballistic subsystem, the

pneumatic angle subsystem and the angular rate subsystem respectively. The sliding mode control is used in every subsystem.

The affection of aerodynamic parameters perturbation and external disturbance are estimated and compensated based on the

extended state observer. Simulation results show the tracking features of controller and the coordinated attacking effect.

Key words: coordinated attack；network synchronization principle；backstepping；sliding mode control；extended state

observer

0 引引引 言言言

多导弹协同作战以调整作战理念、适应未来环

境为目的,打破作战过程中各导弹之间没有任何联系

与合作的传统思想[1], 将所有导弹看作一个整体, 多

枚导弹直接进行信息交互, 相互配合与协同,共同完

成作战任务,极大地增强了打击能力和摧毁目标的概

率,因此对多弹协同攻击的研究具有非常重要的现实

意义.

文献 [2]中给出了一种二维飞行时间可控的制导

律 (ITCG). 文献 [3]提出了一种基于 ITCG的分散式

协调策略的同构多导弹协同制导方法.事实上, 基于

ITCG的协同制导方法对制导律的依赖较大,目前仍

然缺乏一类可用于机动目标的制导时间可控制导律,

因此限制了该方法在机动目标协同攻击上的应用.文

献 [4]基于最优控制提出了一种可以实现带末端攻击

角度差的多弹协同攻击机动目标制导律,然而由于文

中作了线性化处理,当视线角较大时不满足假设将导

致协同攻击误差太大.

为了使多导弹沿着指定轨迹攻击目标, 文献 [5]

提出一种基于相邻局部通信的“领弹-被领弹”异构多
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导弹网络化分布式协同制导方法, 但在将该方法应

用于机动目标时, 需要考虑目标加速度在视线切向

和法向的投影, 需求的目标信息较多, 难以获得; 文

献 [6]提出了一种基于虚拟领弹和被领弹策略的多导

弹时间协同制导律,但与文献 [4]类似,应用于机动目

标时仍然较难实现.

目前,国内外针对导弹协同攻击问题的研究还非

常有限, 尤其是针对三维机动目标的协同攻击问题.

本文针对三维机动目标的攻击问题提出一种多弹协

同攻击算法. 将目标视作领弹, 与攻击导弹组成“领

弹-从弹”的拓扑结构. 基于网络同步原理设计一种多

导弹三维位置同步的算法,同步的平衡解即为目标的

位置,从而将三维机动目标的协同攻击问题转化为同

步算法的实现问题.利用运动学关系将速度分量指令

转化为速度及弹道角度指令,得到控制系统可以跟踪

的指令.

控制器设计中反步法由于可以对系统的各阶子

系统分别进行设计,具有很大的灵活性, 因此在航空

航天控制器设计中得到了广泛的应用[7-8]. 反步法利

用递推的方法设计非线性系统的稳定反馈控制律,递

推设计过程包括𝑛步, 且前𝑛 − 1步设计虚拟控制输

入,第𝑛步设计系统的实际控制输入[9].

本文基于反步法将控制系统设计转化为 3个子

系统的设计,并分别采用滑模控制方法实现对指令信

号的跟踪. 其中考虑了气动参数和质量等不确定性,

采用扩展状态观测器对干扰估计,并在控制中进行补

偿.最后,基于李亚普诺夫方法验证了系统的稳定性.

1 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

1.1 协协协同同同攻攻攻击击击策策策略略略

考虑由𝑛枚导弹攻击一个机动目标的问题.假设

目标的位置信息和速度信息可测量,则可将其看作一

枚领弹, 与𝑛枚导弹组成“领弹-从弹”的异构网络拓

扑.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
示图𝐺的节点集, 𝐸 ⊆ 𝑉 × 𝑉 是图𝐺的边集, 边记

为 𝑒𝑖𝑗 = (𝑣𝑖, 𝑣𝑗), 𝐴 = [𝑎𝑖𝑗 ]为图𝐺的邻接矩阵, 当节

点 𝑗存在信息流向节点 𝑖时, 𝑎𝑖𝑗 > 0, 否则为 0, 定义

Laplace矩阵𝐿 = [𝑙𝑖𝑗 ] ∈ 𝑅𝑛×𝑛(𝑖, 𝑗 ∈ 𝐼)如下[10]:⎧⎨⎩
𝑙𝑖𝑗 = −𝑎𝑖𝑗 , 𝑖 ∕= 𝑗;

𝑙𝑖𝑖 =

𝑛∑
𝑗=1,𝑗 ∕=𝑖

𝑎𝑖𝑗 .

定义矩阵𝐵 = diag(𝑏1, 𝑏2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑏𝑛)表示导弹能否
获取目标的信息. 𝑏𝑖 > 0表示导弹能获得目标的位置

及速度信息, 𝑏𝑖 = 0表示不能获取目标状态信息.本文

的研究内容均基于以下假设.

假假假设设设 1 惯性坐标系下目标的位置 (𝑥𝑡, 𝑦𝑡, 𝑧𝑡)

和速率 (𝑥𝑡, 𝑦𝑡, 𝑧𝑡)可测;

假假假设设设 2 每枚导弹的速度𝑉𝑖可控.

由假设 1,目标的位置 (𝑥𝑡, 𝑦𝑡, 𝑧𝑡)可测,基于此假

设,本文以定理的形式给出如下多弹协同攻击位置同

步算法.

定定定理理理 1 假设一个多弹网络具有固定拓扑结

构𝐺 = (𝑉,𝐸,𝐴),每个导弹的 3个位置通道分别采用

如下分布式网络同步策略:

�̇�𝑖 =

𝑛∑
𝑗=1

𝑙𝑖𝑗(𝑝𝑗(𝑡)− 𝑝𝑖(𝑡)) + 𝑏𝑖(𝑝𝑡(𝑡)− 𝑝𝑖(𝑡)) + �̇�𝑡(𝑡).

(1)

若满足𝜆max(𝐿 − 𝐵) < 0, 则可以实现所有导弹状态

收敛于目标状态 𝑝𝑡.其中: 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑛; 𝑝𝑖为 3个位

置通道𝑥𝑖, 𝑦𝑖, 𝑧𝑖中的一个通道; 𝑝𝑡为目标的 3个位置

通道𝑥𝑡, 𝑦𝑡, 𝑧𝑡中与导弹对应的一个通道; 𝑁𝑖为第 𝑖个

导弹通信邻域集合; 𝑝𝑗为与第 𝑖个导弹有通信连接的

导弹状态; 𝐿 = [𝑙𝑖𝑗 ]为图𝐺的Laplace矩阵.

证证证明明明 将方程 (1)简单变换为

�̇�𝑖 =

𝑛∑
𝑗=1

𝑙𝑖𝑗((𝑝𝑗(𝑡)− 𝑝𝑡(𝑡))− (𝑝𝑖(𝑡)− 𝑝𝑡(𝑡)))−

𝑏𝑖(𝑝𝑖(𝑡)− 𝑝𝑡(𝑡)) + �̇�𝑡(𝑡). (2)

定义参与协同攻击的导弹 𝑖与目标之间状态误

差 𝑒𝑖(𝑡) = 𝑝𝑖(𝑡)− 𝑝𝑡(𝑡) ,则式 (2)可表示为

�̇�𝑖(𝑡) =

𝑛∑
𝑗=1

𝑙𝑖𝑗(𝑒𝑗(𝑡)− 𝑒𝑖(𝑡))− 𝑏𝑖𝑒𝑖(𝑡). (3)

定义 𝑒 = [𝑒1, 𝑒2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑒𝑛]T,将方程表达为如下形式:

�̇�𝑖(𝑡) = (𝐿−𝐵)𝑒(𝑡). (4)

因此,当𝜆max(𝐿−𝐵) < 0, 𝑡→ ∞时,状态误差 𝑒(𝑡) →
0,即实现导弹位置与目标位置趋于同步. 2

需要指出的是, 虽然在上述证明过程中当 𝑡 →
∞时导弹才能实现同步到目标位置,但在实际实现过

程中, 可通过选择图𝐺的Laplace矩阵𝐿和导弹获取

目标信息矩阵𝐵的系数来改变收敛速度.

1.2 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

为了实现协同攻击策略,需要参与攻击的导弹跟

踪式 (1)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

𝑉 ref
𝑥𝑖 =

𝑛∑
𝑗=1

𝑙𝑖𝑗(𝑥𝑗 − 𝑥𝑖) + 𝑏𝑖(𝑥𝑡 − 𝑥𝑖) + �̇�𝑡, (5)

𝑉 ref
𝑦𝑖 =

𝑁𝑖∑
𝑗=1

𝑙𝑖𝑗(𝑦𝑗 − 𝑦𝑖) + 𝑏𝑖(𝑦𝑡 − 𝑦𝑖) + �̇�𝑡, (6)

𝑉 ref
𝑧𝑖 =

𝑁𝑖∑
𝑗=1

𝑙𝑖𝑗(𝑧𝑗 − 𝑧𝑖) + 𝑏𝑖(𝑧𝑡 − 𝑧𝑖) + �̇�𝑡. (7)
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导弹惯性坐标系 3个方向的速度与总速度、弹道

倾角和弹道偏角之间具有如下运动学关系:⎧⎨⎩
𝑉𝑥𝑖 = 𝑉𝑖 cos 𝜃𝑖 cos𝜓𝑉 𝑖,

𝑉𝑦𝑖 = 𝑉𝑖 sin 𝜃𝑖,

𝑉𝑧𝑖 = −𝑉𝑖 cos 𝜃𝑖 sin𝜓𝑉 𝑖,

(8)

其中𝑉𝑖, 𝜃𝑖和𝜓𝑉 𝑖分别为导弹的总速度、弹道倾角和

弹道偏角.

基于式 (8)给出的运动学关系, 可将式 (5)∼ (7)

给出的 3个方向的速度指令转化为导弹总速度、弹道

倾角和弹道偏角的指令,即⎧⎨⎩
𝑉 ref0
𝑖 =

√
(𝑉 ref

𝑥𝑖 )
2
+ (𝑉 ref

𝑦𝑖 )
2
+ (𝑉 ref

𝑧𝑖 )
2
,

𝜃ref0𝑖 = arctan(𝑉 ref
𝑦𝑖 /

√
(𝑉 ref

𝑥𝑖 )
2
+ (𝑉 ref

𝑧𝑖 )
2
),

𝜓ref0
𝑉 𝑖 = arctan(−𝑉 ref

𝑧𝑖 /𝑉
ref
𝑥𝑖 ),

(9)

其中右上角符号“0”表示理想指令.

通过式 (9), 导弹的协同攻击问题便转化为导弹

总速度、弹道倾角和弹道偏角指令信号的跟踪问题.

为了获得信号的导数值 �̇�ref ,实际指令由理想指令通

过指令滤波器给出.令𝑥ref和𝑥ref0表示所需要跟踪的

实际指令和理想指令,则有
𝑥ref(𝑠)

𝑥ref0(𝑠)
=

𝜔2
𝑛

𝑠2 + 2𝜁𝑛𝜔𝑛𝑠+ 𝜔2
𝑛

,

其中 𝜁𝑛和𝜔𝑛分别为指令滤波器的阻尼和带宽. 若滤

波带宽选择得足够大,则误差𝑥ref − 𝑥ref0可实现任意

小. 通过引入指令滤波器,方便地解决了指令信号的

求导问题,且由上述指令的形式可以看出,其稳态增

益为 1,不会对指令及其导数的幅值产生影响.

2 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

2.1 控控控制制制器器器设设设计计计

为了实现对式 (9)给出的指令信号的跟踪, 本节

基于反步法原理设计控制器.图 1给出了控制器设计

的结构, 将整个控制器设计的过程转化为 3个步骤,

分别为速度及弹道角子系统、气动角子系统和角速率

子系统,采用反步法依次完成控制器设计.考虑到各

个导弹采用相同的控制器,下文省略导弹序号 𝑖.

[ ,V i

ref
θ ψi Vi

ref
, ]

ref

!"#$%&'()
V i

θ i

ψVi
[     ]
V ix

Vyi
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[     ]P i
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*$+,-.
(V ,V ,V ,V , ,
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xi yi zi i i
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-
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[     ]
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图 1 控制器设计结构

Step 1 速度及弹道角子系统.

导弹质心运动方程如下:

⎧⎨⎩

�̇� =
1

𝑚
(𝑃 cos𝛼 cos𝛽 −𝑋 −𝑚𝑔 sin 𝜃),

𝜃 =
1

𝑚𝑉
[𝑃 (sin𝛼 cos 𝛾𝑉 + cos𝛼 sin𝛽 sin 𝛾𝑉 )+

𝑌 cos 𝛾𝑉 − 𝑍 sin 𝛾𝑉 −𝑚𝑔 cos 𝜃],

�̇�𝑉 = − 1

𝑚𝑉 cos 𝜃
[𝑌 sin 𝛾𝑉 + 𝑍 cos 𝛾𝑉 +

𝑃 (sin𝛼 sin 𝛾𝑉 − cos𝛼 sin𝛽 cos 𝛾𝑉 )].

(10)

其中: 𝛼, 𝛽分别为迎角和侧滑角; 𝛾𝑉 为倾侧角; 𝑚为

导弹质量; 𝑃 为推力; 轴向力𝑋 , 法向力𝑌 和侧向力

𝑍具有以下形式:⎧⎨⎩
𝑋 = 𝑞𝑆(𝐶𝑋0 + 𝐶𝑋𝛼𝛼+ 𝐶𝑋𝛽𝛽),

𝑌 = 𝑞𝑆(𝐶𝑌 𝛼𝛼+ 𝐶𝑌 𝛿𝑟𝛿𝑟),

𝑍 = 𝑞𝑆(𝐶𝑍𝛽𝛽 + 𝐶𝑍𝛿𝑝𝛿𝑝).

(11)

这里: 𝑆为参考面积, 𝛿𝑟为方向舵偏, 𝛿𝑝为滚动舵偏.

考虑气动参数𝐶∗, 动压 𝑞及质量𝑚的摄动, 即𝐶∗ =

𝐶∗ + Δ𝐶∗, 𝑞 = 𝑞0 + Δ𝑞, 𝑚 = �̄� + Δ𝑚 ,并在方程中

采用 1/𝑚 = 1/�̄�+ �̃�的处理方式.

将方程 (10)中的空气动力以方程 (11)中的形式

代入, 并考虑在采用STT的转弯方式下存在 𝛾𝑉 ≈
𝛾 ≈ 0,其中 𝛾为滚转角. 方程 (10)可转化为⎧⎨⎩

�̇� =
1

�̄�
(𝑃 cos𝛼 cos𝛽 − 𝑞0𝑆𝐶𝑋0 − 𝑞0𝑆𝐶𝑋𝛼𝛼−

𝑞0𝑆𝐶𝑋𝛽𝛽 − �̄�𝑔 sin 𝜃) + 𝑑1,

𝜃 =
1

�̄�𝑉
[𝑃 sin𝛼+ 𝑞0𝑆𝐶𝑌 𝛼𝛼+ 𝑞0𝑆𝐶𝑌 𝛿𝑞𝛿𝑞−

�̄�𝑔 cos 𝜃] + 𝑑2,

�̇�𝑉 =
−1

�̄�𝑉 cos 𝜃
[−𝑃 cos𝛼 sin𝛽 + 𝑞0𝑆𝐶𝑍𝛽𝛽+

𝑞0𝑆𝐶𝑍𝛿𝑟𝛿𝑟] + 𝑑3.

其中: 𝛿𝑞为俯仰舵偏; 𝑑1, 𝑑2, 𝑑3为考虑气动参数、质

量及动压不确定带来的影响.

为了实现对给定指令信号的跟踪,定义如下 3个

滑模面: ⎧⎨⎩
𝑠11 = 𝑉 − 𝑉 ref ,

𝑠12 = 𝜃 − 𝜃ref ,

𝑠13 = 𝜓𝑉 − 𝜓ref
𝑉 .

滑模面的微分为⎧⎨⎩
�̇�11 = 𝑔11𝑃 + 𝑓11 + 𝑑1 − �̇� ref

𝑖 ,

�̇�12 = 𝑔12𝛼+ 𝑓12 + 𝑑2 − 𝜃ref𝑖 ,

�̇�13 = 𝑔13𝛽 + 𝑓13 + 𝑑3 − �̇�ref
𝑉 .

其中

𝑔11 =
1

�̄�
cos𝛼 cos𝛽;

𝑓11 =
1

�̄�
(−𝑞0𝑆𝐶𝑋0 − 𝑞0𝑆𝐶𝑋𝛼𝛼−

𝑞0𝑆𝐶𝑋𝛽𝛽 − �̄�𝑔 sin 𝜃);

𝑔12 =
1

�̄�𝑉
𝑞0𝑆𝐶𝑌 𝛼;

𝑓12 =
1

�̄�𝑉
(𝑃 sin𝛼+ 𝑞0𝑆𝐶𝑌 𝛿𝑞𝛿𝑞 − �̄�𝑔 cos 𝜃);
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𝑔13 = − 1

�̄�𝑉 cos 𝜃
𝑞0𝑆𝐶𝑍𝛽 ;

𝑓13 = − 1

�̄�𝑉 cos 𝜃
(−𝑃 cos𝛼 sin𝛽 + 𝑞0𝑆𝐶𝑍𝛿𝑟𝛿𝑟);

𝑉 ref
𝑖 , 𝜃ref𝑖 , 𝜓ref

𝑉 𝑖及 �̇� ref
𝑖 , 𝜃ref𝑖 , �̇�ref

𝑉 𝑖为𝑉 ref0
𝑖 , 𝜃ref0𝑖 , 𝜓ref0

𝑉 𝑖 通

过指令滤波器获得的信号.为了实现有限时间到达滑
模面,且削弱抖振现象,推力𝑃 ,迎角𝛼和侧滑角 𝛽的

理想参考指令可设计如下:

𝑃 ref0 = 𝑔−1
11 (−𝑘11𝑠11 − 𝑘12∣𝑠11∣

1
2 sgn(𝑠11)−

𝑓11 − 𝑑1 + �̇� ref),

𝛼ref0 = 𝑔−1
12 (−𝑘21𝑠12 − 𝑘22∣𝑠12∣

1
2 sgn(𝑠12)−

𝑓12 − 𝑑2 + 𝜃ref),

𝛽ref0 = 𝑔−1
13 (−𝑘31𝑠13 − 𝑘32∣𝑠13∣

1
2 sgn(𝑠13)−

𝑓13 − 𝑑3 + �̇�ref
𝑉 ).

其中: 𝑑1 , 𝑑2和 𝑑3为扩展状态观测器对不确定及外界

扰动总和的估计值; 𝑘𝑖𝑗(𝑖 = 1, 2, 3, 𝑗 = 1, 2)为正常数.

扩展状态观测的形式为[11]⎧⎨⎩
𝐸𝑗1 = 𝑍𝑗1 − 𝜂𝑗 ,

�̇�𝑗1 = 𝑍𝑗2 + 𝑓𝜎 − 𝑤𝑗1𝐸𝑗1 + 𝑔𝜎𝜉𝑗 ,

�̇�𝑗2 = −𝑤𝑗2fal𝑗(𝐸𝑗1, 𝜆𝑗 , 𝜀𝑗).

(12)

其中: 𝑗为需要估计的干扰序号; 𝜂𝑗为状态量𝑉 , 𝜃,𝜓𝑉

中的一个; 𝑍𝑗1为 𝜂𝑗的估计值; 𝑍𝑗2为干扰的估计值;
𝐸𝑗1为估计误差; 𝑤𝑗1, 𝑤𝑗2为扩展状态观测器的两个

增益值; 𝑓𝜎和 𝑔𝜎为状态方程的函数; fal𝑗(𝐸𝑗1, 𝜆𝑗 , 𝜀𝑗)

的表达式为

fal𝑗(𝐸𝑗1, 𝜆𝑗 , 𝜀𝑗) =

{
∣𝐸𝑗1∣𝜆𝑗 sgn(𝐸𝑗1), ∣𝐸𝑗1∣ > 𝜀𝑗 ;

𝐸𝑗1/𝜀
1−𝜆𝑗

𝑗 , ∣𝐸𝑗1∣ ⩽ 𝜀𝑗 .
(13)

这里: 0 < 𝜆𝑗 < 1, 𝜀𝑗 > 0, 通过选择合适的𝑤𝑗1, 𝑤𝑗2,
𝜆𝑗和 𝜀𝑗 ,观测器的输出𝑍𝑗1趋近于 𝜂𝑗 , 𝑍𝑗2趋近于 𝑑𝑗 .

Step 2 气动角子系统.

在得到了迎角和侧滑角的指令信号后,下面研究
通过控制 3个方向的转动角速率实现迎角和侧滑角
指令的跟踪及倾侧角 𝛾𝑉 角度的调节.

在 STT转弯方式下,存在以下的角度转换关系:

sin𝛽 = cos 𝜃 sin(𝜓 − 𝜓𝑉 ), (14)

sin𝛼 cos𝛽 = cos 𝜃 sin𝜗 cos(𝜓 − 𝜓𝑉 )− sin 𝜃 cos𝜗.

(15)

其中: 𝜗, 𝜓分别为俯仰和偏航姿态角. 对式 (14)和
(15)两边求导可得

𝑇�̇�𝑎2 = 𝐺1𝐺2𝑋𝑎3 +𝐻1�̇�𝑎1. (16)

其中

𝑋𝑎1 = [𝜃 𝜓𝑉 ]
T, 𝑋𝑎2 = [𝛼 𝛽 𝛾𝑉 ]

T, 𝑋𝑎3 = [𝑞 𝑟 𝑝]T,

𝐺2 =

⎡⎢⎣ 1 0 0

0 1/ cos𝜗 0

0 − tan𝜗 1

⎤⎥⎦ ,

𝑇 =

⎡⎢⎣ cos𝛼 cos𝛽 − sin𝛼 sin𝛽 0

0 cos𝛽 0

0 0 1

⎤⎥⎦ ,

𝐺1 =

⎡⎢⎣ c𝜃c𝜗c(𝜓 − 𝜓𝑉 ) + s𝜃s𝜗 −c𝜃s𝜗s(𝜓 − 𝜓𝑉 ) 0

0 c𝜃c(𝜓 − 𝜓𝑉 ) 0

0 0 1

⎤⎥⎦ ,

𝐻1 =

⎡⎢⎣ −s𝜃s𝜗c(𝜓 − 𝜓𝑉 )− c𝜃c𝜗 c𝜃s𝜗s(𝜓 − 𝜓𝑉 )

−s𝜃s(𝜓 − 𝜓𝑉 ) −c𝜃c(𝜓 − 𝜓𝑉 )

0 0

⎤⎥⎦ .
这里: 𝑝, 𝑞和 𝑟分别为俯仰, 偏航和滚转角速率; 𝐺1,

𝐻1中的 c表示余弦函数 cos; s表示正弦函数 sin. 方程

(16)可转化为

�̇�𝑎2 = 𝐺𝑋𝑎3 +𝐻. (17)

其中: 𝐺 = 𝑇−1𝐺1𝐺2, 𝐻 = [ℎ1 ℎ2 0]
T, 这里ℎ1和

ℎ2分别为𝑇−1𝐻1�̇�𝑎1的第 1个元素和第 2个元素.因

此,可定义如下滑模面:

𝑆2 = 𝑋𝑎2 −𝑋ref
𝑎2 = [𝑠21 𝑠22 𝑠23]

T.

其中: 𝑋ref
𝑎2 = [𝛼ref 𝛽ref 0], 𝑠21 = 𝛼 − 𝛼ref , 𝑠22 =

𝛽 − 𝛽ref , 𝑠23 = 𝛾𝑉 .

滑模面的微分形式如下:

�̇�2 = 𝐺𝑋𝑎3 +𝐻 − �̇�ref
𝑎2 ,

则𝑋𝑎3的理想参考指令可设计为

𝑋ref0
𝑎3 =𝐺−1(−𝐾41𝑆2 −𝐾42∣𝑆2∣

1
2 sgn(𝑆2)−

𝐻 + �̇�ref
𝑎2 ) + 𝑔𝑎𝑑.

其中: 𝑔𝑎𝑑 = [−𝑔12𝑠12 − 𝑔13𝑠13 0]
T; 𝐾41, 𝐾42为适维

增益矩阵.

Step 3 气速率子系统.

在获得偏转角速率的指令信号后,进入角速率子

系统,通过舵面的偏转实现对偏转角速率指令的跟踪.

俯仰、偏航和滚动 3个通道的力矩系数的表达形式如

下: ⎧⎨⎩
𝐶𝑚𝑧 = 𝐶𝛼2

𝑚𝑧𝛼
2 + 𝐶𝛼

𝑚𝑧𝛼+ 𝐶
𝛿𝑞
𝑚𝑧𝛿𝑞,

𝐶𝑚𝑦 = 𝐶𝛽2

𝑚𝑦𝛽
2 + 𝐶𝛽

𝑚𝑦𝛽 + 𝐶𝛿𝑟
𝑚𝑦𝛿𝑟,

𝐶𝑚𝑥 = 𝐶0
𝑚𝑥 + 𝐶𝛽

𝑚𝑥𝛽 + 𝐶
𝛿𝑝
𝑚𝑥𝛿𝑝 + 𝐶𝛿𝑟

𝑚𝑥𝛿𝑟.

(18)

在进行角速率子系统设计时,同样考虑气动参数、动

压的摄动,同时也考虑转动惯量的摄动,并在方程中

采用 1/𝐽 = 1/𝐽 + 𝐽的处理方式.同样,将气动参数和

转动惯量摄动带来的影响建模为干扰的形式,采用扩

展状态观测器进行观测. 扩展状态观测器采用与式

(13)相同的形式.

角速率子系统的动力学方程为

𝑞 =
𝑞0𝑆𝑐

𝐽𝑧
(𝐶𝛼2

𝑚𝑧𝛼
2 + 𝐶𝛼

𝑚𝑧𝛼)−
(𝐽𝑦 − 𝐽𝑥)𝑟𝑝

𝐽𝑧
+
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𝑞0𝑆𝑐𝐶
𝛿𝑞
𝑚𝑧

𝐽𝑧
𝛿𝑞 + 𝑑4 = 𝑓31 + 𝑔31𝛿𝑞 + 𝑑4,

�̇� =
𝑞0𝑆𝑐

𝐽𝑦
(𝐶𝛽2

𝑚𝑦𝛽
2 + 𝐶𝛽

𝑚𝑦𝛽)−
(𝐽𝑥 − 𝐽𝑧)𝑞𝑝

𝐽𝑦
+

𝑞0𝑆𝑐𝐶
𝛿𝑟
𝑚𝑦

𝐽𝑦
𝛿𝑟 + 𝑑5 = 𝑓32 + 𝑔32𝛿𝑟 + 𝑑5,

�̇� =
𝑞0𝑆𝑐

𝐽𝑥
(𝐶0

𝑚𝑥 + 𝐶𝛽
𝑚𝑥𝛽 + 𝐶𝛿𝑟

𝑚𝑥𝛿𝑟)−

(𝐽𝑧 − 𝐽𝑦)𝑟𝑞

𝐽𝑥
+ 𝑑6 +

𝑞0𝑆𝑐𝐶
𝛿𝑝
𝑚𝑥

𝐽𝑥
𝛿𝑝 =

𝑓33 + 𝑔33𝛿𝑝 + 𝑑6.

其中: 𝑑4, 𝑑5, 𝑑6为考虑气动参数、质量及动压不确定
带来的影响.为了实现对指令信号的跟踪, 定义如下
滑模面: ⎧⎨⎩

𝑠31 = 𝑞 − 𝑞ref ,

𝑠32 = 𝑟 − 𝑟ref ,

𝑠33 = 𝑝− 𝑝ref .

则 3个通道的舵偏指令设计如下:

𝛿𝑞 = 𝑔−1
31 (−𝑘51𝑠31 − 𝑘52∣𝑠31∣

1
2 sgn(𝑠31)−

𝑓31 + 𝑑4 + 𝑞ref − 𝑧21),

𝛿𝑟 = 𝑔−1
32 (−𝑘61𝑠32 − 𝑘62∣𝑠32∣

1
2 sgn(𝑠32)−

𝑓32 + 𝑑5 + �̇�ref − 𝑧22),

𝛿𝑝 = 𝑔−1
33 (−𝑘71𝑠33 − 𝑘72∣𝑠33∣

1
2 sgn(𝑠33)−

𝑓33 + 𝑑6 + �̇�ref − 𝑧23).

其中: 𝑑4, 𝑑5, 𝑑6为扩展状态观测器对不确定及外界扰
动总和的估计值; [𝑧21 𝑧22 𝑧23]T = −𝐺T[𝑠21 𝑠22 𝑠23]

T;
𝑘𝑖𝑗(𝑖 = 5, 6, 7, 𝑗 = 1, 2)为正常数.

通过上述 3个步骤, 完成了控制器的设计, 从而
实现了对协同算法给出的速度、弹道倾角和弹道偏角

指令的跟踪.

2.2 稳稳稳定定定性性性证证证明明明

下面考虑系统状态能否在有限时间趋于原点. 定
义包含所有滑模面的Lyapunov函数如下:

𝑊 =
1

2
(𝑠211 + 𝑠212 + 𝑠213 + 𝑆T

2 𝑆2 + 𝑠231 + 𝑠232 + 𝑠233).

(19)

若不考虑指令滤波器对信号的影响,则可得

�̇� =𝑠11�̇�11 + 𝑠12�̇�12 + 𝑠13�̇�13 + 𝑆T
2 �̇�2+

𝑠31�̇�31 + 𝑠32�̇�32 + 𝑠33�̇�33 =

𝑠11(−𝑘11𝑠11 − 𝑘12∣𝑠11∣
1
2 sgn(𝑠11)− 𝑑1 + 𝑑1)+

𝑠12(𝑔12(𝑠21 + 𝛼ref) + 𝑓12 + 𝑑2 − 𝜃ref𝑖 )+

𝑠13(𝑔13(𝑠22 + 𝛽ref) + 𝑓13 + 𝑑3 − �̇�ref
𝑉 )+

𝑆T
2 (𝐺([𝑠31 𝑠32 𝑠33]

T +𝑋ref0
𝑎3 ) +𝐻 − �̇�ref

𝑎2 )+

𝑠31(𝑓31 + 𝑔31𝛿𝑞 + 𝑑4 − 𝑞ref)+

𝑠32(𝑓32 + 𝑔32𝛿𝑟 + 𝑑5 − �̇�ref)+

𝑠33(𝑓33 + 𝑔33𝛿𝑝 + 𝑑6 − �̇�ref) =

3∑
𝑗=1

𝑠1𝑗(−𝑘𝑗1𝑠1𝑗 − 𝑘𝑗2
∣∣𝑠1𝑗∣∣ 1

2 sgn(𝑠1𝑗))+

𝑆T
2 (−𝐾41𝑆2 −𝐾42∣𝑆2∣

1
2 sgn(𝑆2))+

3∑
𝑗=1

𝑠1𝑗(−𝑘(𝑗+4)1𝑠3𝑗 − 𝑘(𝑗+4)2∣𝑠3𝑗 ∣
1
2 sgn(𝑠3𝑗))+

6∑
𝑗=1

(𝑑𝑗 − 𝑑𝑗).

在状态观测器稳定后, 扰动的估计值 𝑑𝑗收敛到

𝑑𝑗任意小的误差范围内,因此通过选择滑模控制器增

益可使当𝑊 在一定的边界外时 �̇� < 0, 从而可保证

整个闭环在滑模面的附近较小的范围内,即整个系统

有界稳定.

3 仿仿仿真真真验验验证证证

考虑 3枚导弹同时攻击机动目标. 目标初始位

置在 (0, 0, 2 km), 以速度 200 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 2所示. 其中将目标看作领弹, 从而可与

部分导弹进行通信, 选择合适的权值矩阵𝐿和𝐵满

足𝜆max(𝐿−𝐵) < 0. 表 1为各个导弹的初始位置及协

同攻击时间;图 3为 3个导弹与目标的三维飞行轨迹;

图 4和图 5分别为导弹 1的速度分量指令信号和指令

跟踪曲线.
Missile 1

Missile 2

Missile 3

Target

图 2 通信拓扑图

表 1 导弹初始参数及仿真结果

导弹 初始位置/km 制导时间/s

Missile 1 (−6, 0.1, 2.5) 45

Missile 2 (−8, 1.8, 1) 45

Missile 3 (−10, 0.5, 0.2) 45

Misslie1
Misslie2
Misslie3
Target

-10
-5

0
5

10

-1

0

1

2
0

1

2

3

X/kmY/km

Z
/ k

m

图 3 3个导弹的轨迹图
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图 4 导弹 1速度分量指令信号
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图 5 导弹 1的速度及弹道角度指令跟踪曲线

速度及弹道角子系统的 3个滑模面趋近律的系
数分别为 𝑘11 = 0.8, 𝑘12 = 1, 𝑘21 = 0.8, 𝑘22 = 1, 𝑘31 =

0.8, 𝑘32 = 1;气动角子系统的滑模面趋近律的系数为
𝑘41 = 0.8, 𝑘42 = 1;角速率子系统的滑模面趋近律的
系数为 𝑘51 = 0.5, 𝑘52 = 1, 𝑘61 = 0.5, 𝑘62 = 1, 𝑘71 =

0.5, 𝑘72 = 1;扩展状态观测器的系数分别为 𝛽11 = 10,
𝛽12 = 10, 𝜆1 = 0.8, 𝜀1 = 0.000 01, 𝛽21 = 10, 𝛽22 = 10,
𝜆2 = 0.8, 𝜀3 = 0.001.

在仿真中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
忽略的𝑇 sin𝛼项及升降舵 𝛿𝑝对升力𝐿的影响, 并加
入外部风干扰,将这些量均视为干扰.

由图 3可见, 3枚导弹实现了三维机动目标协同
攻击.由图 4可见,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. 由图 5可见, 控制系统准确
地实现了对指令值的跟踪. 从仿真结果看,整个闭环
控制系统实现了对协同算法指令的跟踪,从而使导弹
能够完成协同攻击的任务.

4 结结结 论论论

本文针对多导弹三维空间协同攻击机动目标的

情形,提出了一种基于同步原理的分布式协同制导方

法. 同步算法给出了导弹在惯性坐标系下 3个方向的

速度,并基于运动学关系将其转化为速度、弹道倾角

和弹道偏角的指令. 采用反步法设计了指令跟踪器,

其中各个子系统分别采用滑模控制方法,同时基于扩

展状态观测器实现了对干扰的估计并进行了补偿.
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