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摘    要   针对三维空间中多航天器协同捕获机动目标问题, 提出一种具有终端角度约束和时间一致性约束的设定时间协

同制导律, 将视线角误差和齐射攻击的收敛时间作为一个可提前设定的参数, 实现对收敛时间进行设置. 构建三维场景航天

器−目标运动学模型, 在沿视线 (Line-of-sight, LOS)方向将同时攻击问题转化为一致性问题, 提出一种分布式协同制导律,
设定时间内使得多个航天器剩余飞行时间相等; 在垂直视线方向利用滑模控制方法对制导律进行设计, 使得每个航天器的

视线角在设定时间内达到期望值. 上述制导律中, 设计了一种设定时间扩展状态观测器对未知的目标加速度进行估计. 数值

仿真结果验证了方法的有效性.
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Abstract   Aiming at the problem of multi-spacecraft cooperatively capturing the maneuvering target in 3D, a pre-
defined-time cooperative guidance law with terminal angle constraint and time consistency constraint is proposed.
The convergence time of line-of-sight (LOS) angle error and salvo attack can be treated as predefined parameters to
achieve the setting of the convergence time. Construct a 3D scene spacecraft-target kinematics model. The simultan-
eous attack problem can be regarded as a consensus problem along the LOS direction, where a distributed cooperat-
ive guidance law is presented to make the time-to-go of all spacecrafts equal within the predefined-time. A guidance
law is also designed using sliding mode control in the normal direction of the LOS to achieve the desired LOS angles
for each spacecraft within the predefined-time. In the above guidance law, a predefined-time extended state observ-
er (PTESO) is developed to estimate the unknown target acceleration. The effectiveness of this method is verified
by numerical simulation results.
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随着自动化技术的快速发展, 目标航天器机动

能力不断提升, 对国防安全产生严重威胁[1]. 传统方

式采用一个追踪航天器对目标进行捕获, 由于在制

导性能方面存在局限性, 无法满足现代防御系统的

要求[2]. 随着先进控制理论的提出和多智能体协同

技术的发展, 采用多个航天器协同制导得到广泛关

注, 该方法能够在降低对自身性能要求的同时, 有
效提升捕获概率[3]. 因而, 近年来多航天器协同制导

问题得到了深入的研究.
协同制导策略主要分为两类: 1) 具有时间维度

协同的撞击时间控制制导 (Impact time control
guidance, ITCG)[4], 即控制多个航天器的剩余飞行

时间, 实现同时撞击目标; 2) 具有空间维度协同的

攻击角度控制制导 (Impact angle control guid-
ance, IACG)[5], 即对各航天器的攻击角度进行控制,
实现从不同方向飞向目标. 早期的协同制导对每个

航天器的制导律单独进行设计, 以实现时间的一

致性. 文献 [6]对 ITCG进行改进, 提出一种针对静

止目标的时间约束协同制导律. 为克服小角度假

设的限制, 文献 [7]提出一种滑模控制方法, 该方法

能够同时满足时间一致性约束和视线角约束. 文
献 [6−7]中各航天器剩余飞行时间由于与初始条件

相关, 无法保证相同, 因此不能有效实现同时打击

目标.
为克服文献 [6−7]方法的不足, 文献 [8]基于视

线坐标系, 利用多智能体一致性理论设计沿视线
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(Line-of-sight, LOS)方向和垂直视线方向制导律,
在二维场景下, 既实现了多个航天器剩余飞行时间

相同, 又保证在各自期望的视线方向攻击目标. 文
献 [9]通过最小化控制变量的平均值, 提出一种针

对阶跃机动目标的协同控制方法. 文献 [10]考虑速

度有限的约束, 利用一致性原理和修正比例导引,
提出一种具有终端角度约束和时间一致性约束的协

同制导律. 文献 [11]基于飞行器速度不可控约束,
分析速度变化与剩余飞行时间关系, 基于 IACG保

证零脱靶量和期望的攻击方向, 通过设计偏置项实

现时间一致性约束和视场约束. 上述协同制导律均

为有限时间收敛, 即算法能够收敛, 但收敛时间

无法确定, 收敛时间取决于系统的初始状态[12]. 文
献 [12]提出一种固定时间收敛相对误差动力学方

法, 该方法在进行参数选择时只需要考虑相对收敛

时间, 不需要针对不同场景和攻击时间重新选择参

数. 文献 [13]提出一种二阶系统滑模控制器, 该控

制器能够使存在未知有界干扰的系统在固定时间内

趋于稳定, 从而避免使用观测器, 有效降低系统的

复杂性. 文献 [14]利用常指数系数和变指数系数控

制方法实现一阶系统的全局鲁棒固定时间稳定, 基
于滑模控制将该控制方法推广至带有干扰的非线性

二阶系统, 实现全局鲁棒固定时间稳定. 文献 [15]
基于固定时间收敛理论提出一种攻击时间可控的制

导方法, 并使用领−从结构同时实现时间约束和终

端角度约束. 文献 [16]针对飞行器速度大小恒定的

情况, 当飞行器初始速度与视线夹角为锐角时, 实
现剩余飞行误差在固定时间内收敛. 文献 [17]建立

三维场景下的协同制导模型, 提出一种固定时间收

敛的协同制导算法, 设计固定时间收敛观测器对目

标状态进行估计, 并对制导指令进行补偿, 提升系

统稳定性. 文献 [18]基于固定时间微分器和双极限

同质性理论提出一种协同制导方法, 该方法不需要

测量沿视线方向速度, 可以保证多个航天器剩余飞

行时间相等. 固定时间方法中, 收敛时间可以用解

析式表达, 但取决于制导参数, 无法提前预定.
预定时间方法将收敛时间作为一个可提前设定

的参数, 能够对收敛时间进行更直观的规定[19−21]. 文
献 [22]建立航天器姿态运动学方程, 基于设计一种

姿态跟踪方法, 确保四元数和角速度表示的误差在

预定时间收敛. 文献 [23] 首次提出预定时间收敛

的协同制导方法, 但该方法仅适用于二维场景. 文
献 [24]针对三维场景, 提出一种预定时间收敛的具

有攻击时间和视线角约束的协同制导律, 但该方法

使用的观测器是固定时间收敛的. 预定时间控制方

法的实际收敛时间取决于李雅普诺夫函数的初值,

针对该问题文献 [25] 提出一种控制结构, 能够直观

地设置系统收敛时间.
本文研究多航天器协同制导问题, 提出一种针

对机动目标、具有终端角度约束和时间一致性约束

的三维设定时间收敛协同制导算法 (3D predefined-
time cooperative guidance law, 3DPCGL). 本文主

要贡献如下:
1) 在沿 LOS方向, 利用一致性原理提出一种

设定时间收敛制导律, 能够在设置的时间内实现多

个航天器剩余飞行时间相等, 优于现有有限时间、

固定时间方法;
2) 在垂直 LOS方向, 利用非奇异设定时间收

敛滑模面, 设计了一种设定时间收敛制导律, 实现

在设置的时间内视线角趋于期望值;
3) 针对目标加速度未知的问题, 提出一种设定

时间收敛扩展状态观测器 (Predefined-time exten-
ded state observer, PTESO), 使得观测误差在设置

的时间内收敛到 0;
4) 提出的控制方法能够对系统收敛时间进行

直接设定, 而与其他因素无关. 

1    问题描述与基础理论
 

1.1    问题描述

Mi i = 1, · · · , n
OXY Z

MiXLYLZL Mi

ai Vi

ar, i aϑ, i aφ, i

ai MiXLYLZL

n 个航天器  ,  , 从不同方位攻

击同一目标 T的三维几何结构如图 1所示. 
为发射系,   为航天器  和目标 T之间

的视线坐标系. 假设航天器和目标可以通过执行机

构实现任意方向的加速度,  ,   分别表示航天器

i的加速度矢量和速度矢量,  ,  ,   分别表

示  在视线坐标系  中沿三个坐标轴的
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图 1    三维协同制导示意图

Fig. 1    3D cooperative guidance geometry
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aT VT

aTr, i aTϑ, i aTφ, i aT

MiXLYLZL Mi

分量,  ,   分别表示目标的加速度矢量和速度矢

量,  ,  ,   分别表示  在视线坐标系

 中沿三个坐标轴的分量. 航天器  和
目标 T之间的相对运动方程为

r̈i = riλ̇
2
ϑ, i + riλ̇

2
φ, icos

2λϑ, i − ar, i + aTr, i (1)

λ̈ϑ, i =− 2ṙi
ri

λ̇ϑ, i − λ̇2
φ, i sinλϑ, i cosλϑ, i −

aϑ, i
ri

+
aTϑ, i

ri
(2)

λ̈φ, i =− 2ṙi
ri

λ̇φ, i + 2λ̇ϑ, iλ̇φ, i tanλϑ, i +

aϑ, i
ri cosλϑ, i

− aTϑ, i

ri cosλϑ, i
(3)

ri λϑ, i

λφ, i

式中,   为第 i 个航天器和目标之间的距离, 
为第 i 个航天器和目标相对发射系的视线倾角 ,

 为第 i 个航天器和目标相对发射系的视线

偏角. 

1.2    基础理论
 

1.2.1    通信拓扑

Ω (ν, ε) ν = {1, · · · , n}
ε = ν × ν

(i, j) (i ̸= j)

A =

[aij ] ∈ Rn×n (i, j) ∈ ε aij = 1 aij = 0

L = [lij ] ∈ Rn×n

航天器之间的通信关系由通信拓扑图定义为

,    是通信拓扑中的节点 ,
代表航天器,   是通信拓扑中的边, 一条

边  表示第 i个航天器能够向第 j个航

天器传递信息 .  定义通信拓扑的连接矩阵  

, 若 , 则 , 反之 .
定义通信拓扑的拉普拉斯矩阵 , 计
算方法为

lij =


n∑

ja=1

aija , i = j

− aij , i ̸= j

(4)

(i, j) ∈ ε (j, i) ∈ ε如果对于任意的 ,   成立, 则
称通信拓扑是无向的; 如果通信拓扑中信息能够在

任意两个节点间通信, 则称通信拓扑是连通的.
Ω (ν, ε)引理 1[26]. 如果无向图  是连通的, 则具

有以下性质:
L 1n =

[1, · · · , 1]T
1) 0 是   的特征值, 其对应特征向量为  

;

xTLx = 1
2

∑n
i=1

∑n
j=1 aij(xi − xj)

2
, x∈ Rn2)  .

λ2(L)xTx ≤ xTLx ≤ λN (L)xTx, ∀x ∈ Rn

λ2 (L) λN (L) L

3)  ,
 和   表示除 0 外的   最小和最大特

征值.
x1, · · · , xn > 0 0 < p ≤ 1

q > 1

引理  2 [ 1 7 ] .  对于  ,   ,
, 则有

n∑
i=1

xp
i ≥

(
n∑

i=1

xi

)p

(5)

n∑
i=1

xq
i ≥ n1−q

(
n∑

i=1

xi

)q

(6)

 

1.2.2    设定时间收敛理论

设非线性系统:{
ẋ(t) = f(x(t)), x(t) ∈ Rn

x(0) = x0

(7)

f(0) = 0式中, f为非线性连续方程, 且  .

V : Rn → Rn

引理 3[27]. 如果存在一个连续可微的径向无界

函数  使得:

V̇ (x) ≤ − π

ηTc

(
V

2−η
2 (x) + V

2+η
2 (x)

)
(8)

Tc ∈ R+ 0 < η < 1

Tc

式中,  ,  . 则系统是设定时间稳定

的, 并且收敛时间不大于 .

引理 4[28−29]. 设非线性系统:
żi (t) = zi+1 (t) , i = 1, · · · , m+ 2,

zi(t) ∈ Rn

żm+3 (t) = ω (t)

(9)

|ω| ≤ L, L ∈ N+式中,  . 构建如下观测器:
˙̂zi (t) = Gi (t− t0, Ts, z1 (t)− ẑ1 (t)) +

ẑi+1 (t) , i = 1, · · · , m+ 2

˙̂zm+3 (t) = Gm+3 (t− t0, Ts, z1 (t)− ẑ1 (t))

(10)

t0 {Gi (t− t0, Ts, z1 − ẑ1)}m+3
i=1式中,   初始时刻,   为

Gi (t− t0, Ts, z1 − ẑ1) =

gi (t− t0, Ts) (z1 (t)− ẑ1 (t)) (11)

{gi (t− t0, Ts)}m+3
i=1式中, 系数  为

gi (t− t0, Ts) =

(
m+ m̃+ i+ 2

Ts
p̄i, 1− p̄i+1, 1

)
µi
1 +

li −
i−1∑
j=1

gj (t− t0, Ts) p̄i, jµ
i−j
1 ,

i = 1, · · · , m+ 2

gm+3 (t− t0, Ts) =
2m+ m̃+ 5

Ts
p̄m+3, 1µ

m+3
1 −

m+2∑
j=1

gj (t− t0, Ts) p̄m+3, jµ
m+3−j
1 + lm+3

(12)

m̃ ∈ R li ∈ R+ p̄i, j µ1式中,  ,  ,  ,   分别为
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p̄i, j = 0, i < j

p̄i, j = 1, i = j

p̄i, j =
(−1)

i−j
(m+ m̃+ i− j + 2)!

Ts
i−j (m+ m̃+ 2)!

+

i−j−1∑
ι=0

(−1)
i−j−(ι+1)

(m+ m̃+ i− j + 2)!

Ts
i−j−(ι+1)(m+ m̃+ ι+ 3)!

p̄i+1, i−ι,

1 ≤ j < i < m+ 3

p̄i, j =
(−1)

m+3−j
(2m+ m̃− j + 5)!

Ts
m+3−j (m+ m̃+ 2)!

,

1 ≤ j < m+ 3, i = m+ 3
(13)

µ1 (t− t0, Ts) =
Ts

Ts + t0 − t
(14)

ẑi zi Ts从初始时刻到  稳定跟踪  的过渡时间为 .
引理 5[30]. 对于非线性系统式 (9), 构建如下观

测器:

˙̂zk = ẑk+1 − κk⌊z̃1⌋ςk − κ̄k⌊z̃1⌋ς̄k ,
k = 1, · · · , m+ 2

˙̂zm+3, r = −κm+3, r⌊z̃1⌋ςn+3 − κ̄m+3⌊z̃1⌋ς̄m+3 −
ξsgn(z̃1)

ςk = kς0 − (k − 1), ς̄k = kς̄0 − (k − 1)

ς0 ∈ (1− ε̄, 1) , ς̄0 ∈ (1, 1 + ε̄) , ε̄ = 0+

(15)

ẑk zk k = 1, · · · , m+ 3 ξ > L

κk κ̄k sm+3 + κ1s
m+2 + · · ·

+κm+2s+ κm+3 sm+3 + κ̄1s
m+2 + · · ·+ κ̄m+2s +

κ̄m+3 z̃1 = ẑ1 − z1

ẑk zk

式中,   为  的估计值,  ;  ;
 和  为正, 且使得多项式 

, 
 为赫尔维茨多项式;  . 从初始时

刻到  稳定跟踪  的过渡时间满足

Tg <
λσ
max(P1)

νσ
+

1

ν̄σ̄λσ̄
min(P2)

σ = 1− ς0, σ̄ = ς̄0 − 1

ν =
λmin(Q1)

λmax(P1)
, ν̄ =

λmin(Q2)

λmax(P1)

(16)

Pl PlBl +BT
l Pl = −Ql

Ql l = 1, 2 Bl

式中 ,   为李雅普诺夫方程  

的解,   为正定矩阵,  ;   为

B1 =


−κ1

... Im+2

−κm+2

−κm+3 − η 0

 (17)

B2 =


−κ̄1

... Im+2

−κ̄m+2

−κ̄m+3 0

 (18)

χ (t)定理 1. 如果存在如下正定径向无界函数 :
χ̇ (t) ≤ −η (exp (χ (t)) + c− 1) (Tf − t)

η−1

exp (χ (t))

c =
exp (χ (t0))− 1

exp ((Tf − t0)
η
)− 1

, ∀χ ̸= 0, ∀t ∈ R+

(19)

η ∈ R+ Tf ∈ R+

Tf t → Tf

χ̇ (t) → 0 χ (t) → 0

式中,  ;  . 则该函数是设定时间稳定

的 ,  并且收敛时间不大于  ,  并且当   时 ,
,  .

ς (t)证明 . 设函数  为式 (19)的临界条件, 即

ς̇ (t) =
−η (exp (ς (t)) + c− 1) (Tf − t)

η−1

exp (ς (t))
(20)

对式 (20)进行变换, 得:

− exp (ς (t))
η (exp (ς (t)) + c− 1)

dς (t) = (Tf − t)
η−1dt (21)

对式 (21)的两侧进行积分, 得:

ς (t) = ln (c exp ((Tf − t)
η
)− c+ 1) (22)

式中, c为

c =
exp (ς0)− 1

exp ((Tf − t)
η
)− 1

(23)

ς0 ς (t) t0

ς (Tf ) = 0 ς̇ (Tf ) = 0 ς0 > 0

c > 0 ς (t) > 0 ς̇ (t) < 0 ∀t ∈ [t0, Tf ) ς0 < 0

c < 0 ς (t) < 0 ς̇ (t) > 0 ∀t ∈ [t0, Tf )

式中,   为  在初始时刻  的值. 由式 (22)可得

, 由式 (19)可得 . 当  时,
,  ,  ,  . 当  时,
,  ,  ,  .  □

本文做出如下假设:
ri

ṙi λϑ, i λφ, i

λ̇ϑ, i λ̇φ, i

假设 1. 航天器与目标相对距离 , 相对距离的

导数 , 视线倾角 , 视线偏角 , 视线倾角速

率 , 视线偏角速率  能够获得实时的真值.

aT m1 |a[m1]
T | ≤ L

L ∈ R+ m1 ∈ N+

假设 2.    是   阶可微的 ,  且   ,

,  .
假设 3. 航天器的通信拓扑是无向且连通的.
本文定义如下运算:

X = [xi] ∈ RN , i = 1, · · · , N设 , 定义:

⌊X⌋b =

 |x1|bsgn(x1)
...

|xN |bsgn(xN )

 (24)

⌈X⌉ =

 sgn(x1)
...

sgn(xN )

 (25)

∥X∥a =

 ∥x1∥a
...

∥xN∥a

 (26)
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diag {X} = diag {x1, · · · , xN} (27)

exp (X) =

 exp(x1)
...

exp(xN )

 (28)

 

2    协同制导算法设计

ri ar, i λϑ, i

aϑ, i λφ, i aφ, i

ar, i

aϑ, i aφ, i

根据式 (1) ~ (3)构成三维相对运动模型可知,
相对距离   的大小受   影响, 视线倾角   的

大小受  影响, 视线偏角  的大小受  影

响. 因此, 对  进行设计, 以实现多航天器的时间

一致性. 对  和  进行设计, 以实现航天器终

端视线角度约束. 本文所使用的终端视线角约束和

文献 [31−32]相同, 该约束一方面能够消除视线角

误差, 保证视线角速率为 0; 另一方面能够实现控制

航天器从期望的角度飞向目标, 具有现实意义.
 

2.1    沿视线方向加速度设计

tgo, i

对沿视线方向加速度进行设计, 使得每个航天

器的剩余飞行时间相等, 从而实现时间一致性约束.
航天器 i的剩余飞行时间  为

tgo, i = −ri
ṙi

(29)

对式 (29)求导, 并结合式 (1)可得:

ṫgo, i =
r2i λ̇

2
ϑ, i

ṙ2i
+

r2i λ̇
2
φ, icos

2λϑ, i

ṙ2i
−

ri
ṙ2i

ar, i +
ri
ṙ2i

aTr, i − 1 (30)

aTr, i根据假设 2, 目标加速度  满足:∣∣∣a[m]
Tr, i

∣∣∣ ≤ Lr, i, Lr, i ∈ R+, m ∈ N+ (31)

aTr, i

aTr, i

由于  未知, 根据引理 4和引理 5, 设计的

PTESO沿视线方向分量如下, 用于表示 :
t ∈ [t0, Ts)1) 当 

ż1, r, i = z2, r, i +G1 (t− t0, Ts, ri − z1, r, i)

ż2, r, i = z3, r, i + riλ̇
2
ϑ, i + riλ̇

2
φ, icos

2λϑ, i −

ar, i +G2 (t− t0, Ts, ri − z1, r, i)

ż3, r, i = z4, r, i +G3 (t− t0, Ts, ri − z1, r, i)

ż4, r, i = G4 (t− t0, Ts, ri − z1, r, i)

(32)

z1, r, i = r̂i z2, r, i = ˆ̇ri z3, r, i = âTr, i z4, r, i =

ˆ̇aTr, i r̂i ˆ̇ri âTr, i
ˆ̇aTr, i

Gk k = 1, · · · , 4 gk (t− t0, Ts)

式中,  ;  ;  ; 

;  ,  ,  ,   为对应变量的观测值. 计

算 ,  , 所使用的  为



g1 =

(
m̃r + 4

Ts
− p̄2, 1

)
µ1 + l1

g2 =

(
m̃r + 5

Ts
p̄2, 1 − p̄3, 1

)
µ2
1 + l2 −

g1p̄2, 1µ1

g3 =

(
m̃r + 6

Ts
p̄3, 1 − p̄4, 1

)
µ3
1 + l3 −

g1p̄3, 1µ
2
1 − g2p̄3, 2µ1

g4 = l4 +
m̃r + 7

T
p̄4, 1µ

4
1 − g1p̄4, 1µ

3
1 −

g2p̄4, 2µ
2
1 − g3p̄4, 3µ1

(33)

m̃r µ1 li p̄i, j i, j = 1, · · · , 4式中,  ,  ,  ,  ,  , 根据引理

4确定.
t ∈ [Ts, ∞)2) 当 

ż1, r, i = z2, r, i − κ1, r⌊z1, r, i − ri⌋ς1, r −

κ̄1, r⌊z1, r, i − ri⌋ς̄1, r

ż2, r, i = z3, r, i + riλ̇
2
ϑ, i + riλ̇

2
φ, icos

2λϑ, i − ar, i −

κ2, r⌊z1, r, i − ri⌋ς2, r − κ̄2, r⌊z1, r, i − ri⌋ς̄2, r

ż3, r, i = z4, r, i − κ3, r⌊z1, r, i − ri⌋ς3, r −

κ̄3, r⌊z1, r, i − ri⌋ς̄3, r

ż4, r, i = −κ4, r⌊z1, r, i − ri⌋ς4, r −

κ̄4, r⌊z1, r, i − ri⌋ς̄4, r − ζr ⌈z1, r, i − ri⌉
(34)

κk, r κ̄k, r ςk, r ς̄k, r ξr k = 1, · · · , 4式中,  ,  ,  ,  ,  ,  , 根
据引理 5 确定.

定义变量:

ãr, i =
r2i λ̇

2
ϑ, i

ṙ2i
+

r2i λ̇
2
φ, icos

2λϑ, i

ṙ2i
− ri

ṙ2i
ar, i (35)

将式 (35)代入式 (30), 得:

ṫgo, i = ãr +
ri
ṙ2i

aTr, i − 1 (36)

tF, i定义捕获时间 :

tF, i = tgo, i + t (37)

根据式 (32)、式 (34)的观测器和式 (36), 3DP-
CGL沿视线方向控制方法设计为

ãr, i =



(
1 +

cr − 1

exp (Vr)

)
ηr

 n∑
j=1

aij (tF, j − tF, i)

−1

(Tfr − t)
ηr−1 − ri

z22, r, i
z3, r, i, t < Tfr

n∑
j=1

aij (tF, j − tF, i)−
ri

z22, r, i
z3, r, i, t ≥ Tfr

(38)
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Vr = 1
4

∑n
i=1

∑n
j=1 aij (tF, j − tF, i)

2
ηr ∈ R+

cr Tfr ∈ R+

式中,  ;  ;

 根据式 (19)确定;   为设定的时间.

定理 2. 如果加速度指令被设计为式 (38)的形

式, 观测器被设计为式 (32)、式 (34)的形式, 则由

式 (36)构成的系统是关于原点设定时间收敛的.

Vr证明. 选用式 (38)中定义的  为李雅普诺夫

函数, 证明分两步:

[t0, Tfr) Vr1) 在区间  对  求导:

V̇r =

n∑
i=1

∂Vr (tF, i)

∂tF, i
ṫF, i =

n∑
i=1

∂Vr (tF, i)

∂tF, i

(
ãr +

ri
ṙ2i

aTr, i

)
=

−
n∑

i=1

 n∑
j=1

aij (tF, j − tF, i)

(
ãr +

ri
ṙ2i

aTr, i

)
(39)

将式 (38)代入式 (39), 可得:

V̇r =−
n∑

i=1

 n∑
j=1

aij (tF, j − tF, i)

((
1 +

cr − 1

exp (Vr)

)
×

ηr(Tfr − t)
ηr−1

 n∑
j=1

aij (tF, j − tF, i)

−1

−

ri
z22, r, i

z3, r, i +
ri
ṙ2i

aTr, i

))
(40)

Ts Tfr
ri
ṙ2i
aTr, i − ri

z2
2, r, i

z3, r, i = 0 ∀t >

Ts

通过参数设置, 使得 PTESO设定的收敛时间

 快于 . 因此,  , 

, 可得:

V̇r = −
n∑

i=1

 n∑
j=1

aij (tF, j − tF, i)

((
1 +

cr − 1

exp (Vr)

)
×

ηr(Tfr − t)
ηr−1

 n∑
j=1

aij (tF, j − tF, i)

−1

 ≤

n∑
i=1

 n∑
j=1

aij(tF, j − tF, i)

 n∑
j=1

aij(tF, j − tF, i)

−1
 ×

(
−ηr

(
1 +

cr − 1

exp (Vr)

)
(Tfr − t)

ηr−1

)
≤

− ηr

(
1 +

cr − 1

exp (Vr)

)
(Tfr − t)

ηr−1
n∑

i=1

(1) ≤

− ηr

(
1 +

cr − 1

exp (Vr)

)
(Tfr − t)

ηr−1
n ≤

− ηr

(
1 +

cr − 1

exp (Vr)

)
(Tfr − t)

ηr−1 (41)

Vr

tF, i

根据定理 1可知,   在设定时间内收敛, 各个

航天器的  达到相同值.
t ≥ Tfr Vr2) 当 , 对  求导:

V̇r =

n∑
i=1

∂Vr (tF, i)

∂tF, i
ṫF, i =

n∑
i=1

∂Vr (tF )

∂tF

(
ãr +

ri
ṙ2i

aTr, i

)
=

−
n∑

i=1

 n∑
j=1

aij (tF, j − tF, i)

(
ãr +

ri
ṙ2i

aTr, i

) =

−
n∑

i=1


 n∑

j=1

aij (tF, j − tF, i)

2
 ≤ 0 (42)

Vr Vr ≥ 0 t ≥ Tfr

Vr = 0 tF, i

根据  的定义可知,  . 因此, 当 ,
, 即各个航天器的  保持一致.  □

根据式 (35), 可得:

a(i)r = riλ̇
2
ϑ, i + riλ̇

2
φ, icos

2λϑ, i −
ṙ2i
ri
ãr, i (43)

 

2.2    垂直视线方向加速度设计

λϑ, i λφ, i

λ̇ϑ, i

λ̇φ, i

对垂直视线方向加速度进行设计, 使得每个航

天器的视线倾角  和视线偏角  在设定时间

之内达到期望值, 视线倾角速率  和视线偏角速

率  在视线角达到期望值后保持为 0, 从而实现

终端角度约束.
对于第 i个航天器, 定义如下变量:

x1, i =

[
x1, ϑ, i

x1, φ, i

]
=

[
λϑ, i − λϑ, d, i

λφ, i − λφ, d, i

]
(44)

x2, i =

[
x2, ϑ, i

x2, φ, i

]
=

[
λ̇ϑ, i

λ̇φ, i

]
(45)

aλ, i =

[
aϑ, i

aφ, i

]
(46)

λϑ, d, i λφ, d, i式中,   为期望的视线倾角;   为期望的视

线偏角. 由式 (2)和式 (3)可以构建如下的垂直视

线方向运动方程:{
ẋ1, i = x2, i

ẋ2, i = fi +Biaλ, i −BiaTλ, i

(47)
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fi Bi aTλ, i式中,  ,  ,   分别为

fi =

[
fϑ, i

fφ, i

]
=


−2ṙi

ri
λ̇ϑ, i − λ̇2

φ, i sinλϑ, i cosλϑ, i

−2ṙi
ri

λ̇φ, i + 2λ̇ϑ, iλ̇φ, i tanλϑ, i

 (48)

Bi =

[
Bϑ, i 0

0 Bφ, i

]
=

−
1

ri
0

0
1

ri cosλϑ, i

 (49)

aTλ, i =

[
aTϑ, i

aTφ, i

]
(50)

aTϑ, i aTφ, i根据假设 2 ,  目标加速度分量  ,  
满足: ∣∣∣a[m]

Tϑ, i

∣∣∣ ≤ Lϑ, i, Lϑ, i ∈ R+ (51)

∣∣∣a[m]
Tφ, i

∣∣∣ ≤ Lφ, i, Lφ, i ∈ R+ (52)

aTϑ, i aTφ, i为构建目标加速度分量 ,   的观测器,
定义如下变量:

Vλ, i = −B−1
i x2, i (53)

V̇λ, i = gi − aλ, i + aTλ, i (54)

gi式中,   为

gi =

[
−ṙiλ̇ϑ, i − riλ̇

2
φ, i sinλϑ, i cosλϑ, i

ṙiλ̇φ, i cosλϑ, i − riλ̇ϑ, iλ̇φ, i sinλϑ, i

]
(55)

aTλ, i

aTλ, i

由于  未知, 根据引理 4和引理 5, 设计的

PTESO垂直视线方向分量如下, 用于表示 :
t ∈ [t0, Ts)1) 当 

ż1, λ, i = z2, λ, i +G1 (t− t0, Ts, z1, λ, i − Vλ, i)+

gi − aλ, i

ż2, λ, i = z3, λ, i +G2 (t− t0, Ts, z1, λ, i − Vλ, i)

ż3, λ, i = z4, λ, i +G3 (t− t0, Ts, z1, λ, i − Vλ, i)

ż4, λ, i = G4 (t− t0, Ts, z1, λ, i − Vλ, i)
(56)

z1, λ, i = V̂λ, i z2, λ, i = âTλ, i z3, λ, i = ˆ̇aTλ, i

z4, λ, i = ˆ̈aTλ, i V̂λ, i âTλ, i
ˆ̇aTλ, i

ˆ̈aTλ, i

Gk k = 1, · · · , 4
gk (t− t0, Ts)

式中,  ;  ;  ;

;  ,  ,  ,   为对应

变量的观测值. 计算  ,  , 所使用的

 根据式 (33)确定.

t ∈ [Ts, ∞)2) 当 

ż1, λ, i = z2, λ, i − κ1, λ⌊z1, λ, i − Vλ, i⌋ς1, λ−

κ̄1, λ⌊z1, λ, i − Vλ, i⌋ς̄1, λ + gi − aλ, i

ż2, λ, i = z3, λ, i − κ2, λ⌊z1, λ, i − Vλ, i⌋ς2, λ−

κ̄2, λ⌊z1, λ, i − Vλ, i⌋ς̄2, λ

ż3, λ, i = z4, λ, i − κ3, λ⌊z1, λ, i − Vλ, i⌋ς3, λ−

κ̄3, λ⌊z1, λ, i − Vλ, i⌋ς̄3, λ

ż4, λ, i = −κ4, λ⌊z1, λ, i − Vλ, i⌋ς4, λ−

κ̄4, λ⌊z1, λ, i − Vλ, i⌋ς̄4, λ − ξλ ⌈z1, λ, i − Vλ, i⌉
(57)

κk, λ κ̄k, λ ςk, λ ς̄k, λ k = 1, · · · , 4
ξλ = diag {ξϑ, ξφ} ξϑ > maxi=1, ··· , nL

(i)
ϑ

ξφ > maxi=1, ··· , nL
(i)
φ

式中,  ,  ,  ,  ,  , 根据引

理 5确定;  ,  ,

.

构建滑模面:

Si = x1, i +

⌊
αTd

π
x2, i + ⌊x1, i⌋

2+α
2

⌋ 2
2−α

(58)

α ∈ (0, 1) Td

Si = 0 Td

x1, i x2, i

式中,  ;   为设定的收敛时间. 根据引理

3, 若滑模面如式 (58)的结构, 当  时, 在 

内,  ,   收敛至 0[33].
基于式 (58)的滑模结构, 3DPCGL垂直视线

方向控制方法设计为

aλ, i =



Ci

(
ηλSi

∥Si∥

(
1 +

cλ − 1

exp (∥Si∥)

)
(Tfλ − t)

ηλ−1
+

Ξi +Λifi −ΛiBiz2, λ, i) , t < Tfλ

Ci (Kλ tanh (Si) +Ξi +Λifi−

ΛiBiz2, λ, i) , t ≥ Tfλ

(59)

Λi Ξi Ci式中,  ,  ,   分别为

Λi =
2αTd

(2− α)π
diag

{∣∣∣∣αTd

π
x2, i + ⌊x1, i⌋

2+α
2

∣∣∣∣ α
2−α

}
(60)

Ξi = x2, i +
2 + α

2− α
diag

{∣∣∣∣αTd

π
x2, i + ⌊x1, i⌋

2+α
2

∣∣∣∣ α
2−α

}

diag
{
|x1, i|

α
2

}
x2, i

(61)

Ci = −(ΛiBi)
−1 (62)

ηλ cλ Kλ ∈ R+式中,  ,   根据定理 1确定:  .
定理 3. 如果加速度指令被设计为式 (59)的形

式, 观测器被设计为式 (56)和式 (57)的形式, 则由

式 (47)构成的系统是关于原点设定时间收敛的.
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证明. 构建李雅普诺夫函数:

Vλ = ∥Si∥ (63)

[t0, Tfλ) Vλ1) 在区间  对  求导:

V̇λ =

(
2

2− α
diag

{∣∣∣∣αTd

π
x2, i + ⌊x1, i⌋

2+α
2

∣∣∣∣ α
2−α

}
(
αTd

π
(fi +Biaλ, i −BiaTλ, i)+

2 + α

2
diag

{
|x1, i|

α
2

}
x2, i

)
+ x2, i

)
ST
i

∥Si∥
=

(Ξi +Λi (fi +Biaλ, i −BiaTλ, i))
ST
i

∥Si∥
(64)

将式 (59)代入式 (64), 可得:

V̇λ =(Ξi +Λi (fi +Biaλ, i −BiaTλ, i))
ST
i

∥Si∥
=(

−ηλSi

∥Si∥

(
1 +

cλ − 1

exp (∥Si∥)

)
(Tfλ − t)

ηλ−1
+

ΛiBiz2, λ, i −ΛiBiaTλ, i)
ST
i

∥Si∥
(65)

t ≥ Ts ΛiBiz2, λ, i −ΛiBiaTλ, i = 0当  时,  , 可得:

V̇λ ≤ −ηλ

(
1 +

cλ − 1

exp (∥Si∥)

)
(Tfλ − t)

ηλ−1 (66)

Si Tfλ根据定理 1可得, 滑模面  在设定时间  内

趋于 0.
[Tfλ, ∞) Vλ2) 在区间  对  求导, 并将式 (59)代

入式 (64), 可得:

V̇λ =(Ξi +Λi (fi +Biaλ, i −BiaTλ, i))
ST
i

∥Si∥
≤

−Kλ tanh (Si)
ST
i

∥Si∥
≤ 0 (67)

[Tfλ, ∞) Si = 0在区间  中,  .
Si = 0

Td x1, i x2, i

3) 根据式 (58)可知, 在保持  后, 在设定

时间  内,  ,   收敛至 0.

Tfλ

Td

由式 (56)、式 (57)、式 (59)和式 (47)构成的系

统实际收敛时间包括两部分: 滑模面收敛时间 ,
滑模面中状态变量收敛时间 . □ 

3    仿真验证

200 m/s2

本节设计 4个航天器对抗 1个机动目标的场景

进行仿真, 以验证本文算法 3DPCGL的先进性. 在
仿真中, 航天器的总加速度的绝对值限幅 ,
当每个航天器与目标的距离小于 20 m时, 仿真终止.

4个航天器的初始状态如表 1所示, 航天器间

A L

的通信拓扑关系如图 2所示. 通信拓扑的连接矩阵

 和拉普拉斯矩阵  分别为

A =


0 1 0 1

1 0 1 0

0 1 0 1

1 0 1 0

 (68)

L =


2 −1 0 −1

−1 2 −1 0

0 −1 2 −1

−1 0 −1 2

 (69)

(0, 0, 100) m/s

目标的初始位置在发射系的原点, 发射系中的

初始速度为 , 加速度为
aTx = 30 cos (0.8t)m/s2

aTy = 30 sin
(
0.8t+

π

4

)
m/s2

aTz = 5 cos
(
0.8t+

π

2

)
m/s2

(70)

aTx aTy aTz式中,  ,  ,   分别代表目标加速度沿发射坐

标系三个轴的分量. 

3.1    本文协同制导方法仿真结果

m̃r ∈ R m̃r观测器中,  , 使用包含  的阶乘运算

 

表 1    航天器初始状态

Table 1    Initial state of the spacecrafts

参数名称
参数初始值

序号 1 序号 2 序号 3 序号 4

相对距离 (km) 11 12 11 9

相对速率 (m/s) −320 −400 −380 −350

视线倾角 (°) −60 −45 −30 −20

视线偏角 (°) 10 30 40 60

视线倾角速率 ((°)/s) 0.63 0.246 −0.355 −0.779

视线偏角速率 ((°)/s) 1.404 0.67 −0.521 −0.882

期望视线倾角 (°) −30 −15 −60 −50

期望视线偏角 (°) 30 50 20 40

 

航天器 1 航天器 2

航天器 4 航天器 3

 

图 2    航天器通信拓扑关系

Fig. 2    Communication topological relationship of
spacecrafts
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p̄i, j i, j = 1, · · · , 4 m̃r = 1 li

i = 1, · · · , 4
ηr ∈ R+ ηλ ∈ R+

(0.5, 3)

(0, 1) Td

Tfr

Tfλ

z1, r, i ri z2, r, i ṙi

z3, r, i z4, r, i z1, λ, i z2, λ, i z3, λ, i

z4, λ, i

计算 ,  , 为简化计算,  ;  ,
, 为正实数, 并且其取值随着下角标的增

加而增加. 制导律参数选取中,  ,  ,
取值范围一般为 , 取值越大, 过渡的初始阶

段越平滑, 接近设定时间点曲线的斜率绝对值越大;
α取值范围为 ; 观测器收敛时间  应小于沿

视线方向制导律设定时间  和垂直视线方向制导

律设定时间 . 其他参数为观测器、制导律达到设

定时间后算法所使用, 取值方法参考文献 [34]. 观测

器 PTESO 中   初值为  ,    初值为  ,
,   初值为 0, 矩阵 ,  ,  ,
 初始时刻元素全部为 0, 其他参数设计如下:

m̃r = 1, Ts = 3

l1 = 0.1, l2 = 0.2, l3 = 0.3, l4 = 0.8

κ1, ∗ = κ̄1, ∗ = 30, κ2, ∗ = κ̄2, ∗ = 260

κ3, ∗ = κ̄3, ∗ = 1 100, κ4, ∗ = κ̄4, ∗ = 3 100

ξϑ = 50, ξφ = 50, ς0, ∗ = 0.8, ς̄0, ∗ = 1.2

(71)

∗ r λ式中,   代表  和 .
制导律中的参数取值为{
ηr = 1.7, Tfr = 10, Tfλ = 15

α = 0.1, Td = 3, ηλ = 0.7, Kλ = 0.2
(72)

仿真结果如图 3 ~ 图 9所示.
图 3给出本文算法航天器的飞行轨迹, 从图中

可以看出 4个航天器从不同的初始状态出发, 均能

够命中目标. 图 4为本文算法剩余飞行时间的变化

曲线, 剩余飞行时间在设定时间之前收敛至一致,
达到设计目的. 图 5和图 6为本文算法视线倾角、

视线偏角的变化曲线, 视线角在设定时间之前收敛

至预期值, 达到设计目的.
图 7为本文协同制导算法加速度指令沿视线方

向分量的曲线, 在设定时间之后, 加速度指令保

⌊
∑n

j=1 aij (tF, j − tF, i)⌋−1

持平滑. 图 8和图 9分别为本文协同制导算法加速

度指令沿视线倾角方向的曲线和沿视线偏角方向

的曲线 ,  当接近设定时间时 ,  由于式 (38) 中的

 趋近于 0, 使得沿视线方

 

8 000

6 000

4 000

2 000

0
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0
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x /m
−5 000

0

−10 000

z 
/m

航天器 1
航天器 2
航天器 3
航天器 4
目标

 

图 3    3DPCGL算法的飞行轨迹

Fig. 3    Flight trajectories of the 3DPCGL
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图 4    3DPCGL算法的剩余飞行时间

Fig. 4    Time-to-go of the 3DPCGL
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图 5    3DPCGL算法的视线倾角

Fig. 5    LOS angles on the pitch direction of the 3DPCGL
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图 6    3DPCGL算法的视线偏角

Fig. 6    LOS angles on the yaw direction of the 3DPCGL
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∥Si∥向加速度指令饱和, 由于式 (59)分母中的  趋

近于 0, 使得垂直视线方向加速度指令饱和, 因此出

现图中达到限幅值的情况, 其他时刻保持平滑.
 

3.2    不同设定时间的仿真结果对比

Ts = 3 s

3 s

Ts = 2 s

2 s

Ts

将观测器的收敛时间设置为 , 仿真结

果如图 10 ~ 图 12所示. 从图中可以看出, 沿视线

方向、视线倾角方向、视线偏角方向, 本文提出的观

测器均能在  内将观测误差降至 0. 将观测器的

收敛时间设置为 , 仿真结果如图 13 ~ 图 15
所示, 从图中可以看出沿视线方向、视线倾角方向、

视线偏角方向, 本文提出的观测器均能在  内将

观测误差降至 0. 通过对比  设定为不同值时的仿

真曲线, 表明实现了观测器的设定时间收敛.

Tfr = 8 s

Tfr = 10 s

将沿视线方向协同制导方法收敛时间设置为

, 仿真结果如图 16所示, 剩余飞行时间在

设定时间之前收敛至一致, 并且收敛时间短于图 4
中  的结果, 表明协同制导方法达到设计

目的.

Tfλ = 13 s

将垂直视线方向协同制导方法收敛时间设置为

, 仿真结果如图 17和图 18所示, 视线倾
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图 7    3DPCGL算法的沿视线方向加速度

Fig. 7    Acceleration on the LOS direction of
the 3DPCGL
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图 8    3DPCGL算法的视线倾角方向加速度

Fig. 8    Acceleration on the pitch direction of
the 3DPCGL
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Ts = 3 s图 10      沿视线方向目标加速度真值和观测值

Ts = 3 s

Fig. 10    Actual values and observations of target
acceleration on the LOS direction when  
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图 9    3DPCGL算法的视线偏角方向加速度

Fig. 9    Acceleration on the yaw direction of the 3DPCGL
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Ts = 3 s图 11      视线倾角方向目标加速度真值和观测值

Ts = 3 s

Fig. 11    Actual values and observations of target
acceleration on the pitch direction when  
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Tfλ = 15 s

角、视线偏角在设定时间之前收敛至预期值, 并且

收敛时间短于图 5和图 6中  的结果, 表

明协同制导方法达到设计目的.
 

4    结束语

本文针对具有时间一致性约束和终端角度约束

的协同制导问题, 提出一种面向机动目标的多约束
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Ts = 3 s图 12      视线偏角方向目标加速度真值和观测值

Ts = 3 s

Fig. 12    Actual values and observations of target
acceleration on the yaw direction when  
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Ts = 2 s图 13      沿视线方向目标加速度真值和观测值

Ts = 2 s

Fig. 13    Actual values and observations of target
acceleration on the LOS direction when  
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Ts = 2 s图 14      视线倾角方向目标加速度真值和观测值

Ts = 2 s

Fig. 14    Actual values and observations of target
acceleration on the pitch direction when  
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Ts = 2 s图 15      视线偏角方向目标加速度真值和观测值

Ts = 2 s

Fig. 15    Actual values and observations of target
acceleration on the yaw direction when  
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Tfr = 8 s图 16      的航天器剩余飞行时间

Tfr = 8 sFig. 16    Time-to-go when  
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Tfλ = 13 s图 17      的视线倾角

Tfλ = 13 s
Fig. 17    LOS angles on the pitch direction when
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设定时间收敛协同制导律. 仿真结果表明, 本文提

出的协同制导律能够在设定时间内实现终端角度约

束和时间一致性约束, 即多个航天器从不同方向同

时撞击目标.
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