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摘　要：多导弹编队控制可极大提高多枚导弹协同作战的效能。重点研究了多导弹编队控制涉及的２个主

要问题：编队结构问题和三维编队保持控制器设计问题。提出了改进的领弹跟随弹编队模式，结合多级分布

式控制策略，解决了领弹失效时队形无法保持的问题；设计了基于相对误差的三维非线性跟随弹编队控制器，

得到相应的跟踪控制律。不管领弹如何机动，跟随弹与领弹的相对距离始终为指定的期望值，同时跟随弹的

速度、航向角和滚转角也能与领弹保持一致，通过仿真验证了所设计的编队控制器具有鲁棒性和稳定性。
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　　多导弹编队控制可实现对航母编队等重要战

略目标的有效打击，极大地提高整体作战效能，这

使得该技术的研究具有一定的战略意义。近年

来，人工智能技术、网络技术、通信技术以及信息

技术的发展为多导弹编队控制研究提供了技术

支持［１２］。

多导弹的编队控制指多枚导弹组成编队向特

定目标或者方向运动过程中，相互之间保持预定

的几何形态，同时又要适应战场环境约束的控制

技术。编队控制要解决的方法主要可分为３类：

分别为领弹跟随弹（ＬｅａｄｅｒＦｏｌｌｏｗｅｒ）法、基于行

为（Ｂｅｈａｖｉｒｏａｌ）法以及虚拟结构（ＶｉｒｔｕａｌＳｔｒｕｃ

ｔｕｒｅ）法。

在已有编队结构研究中，领弹跟随弹法的

缺点是领弹与跟随弹相对独立，领弹不容易得

到跟随弹的跟踪误差反馈，如果领弹飞行得太

快，跟随弹不可能及时跟踪，或者如果领弹失

效，整个编队就无法保持［３４］；行为法的缺点是

难以对系统进行数学分析和相应的稳定性分

析［５］；虚拟结构法的缺点是难以进行容错处理，

且需要进行大量通讯，是一种集中控制的方法，

可靠性较差［６７］。

已研究的编队保持算法主要集中在卫星、机

器人以及无人机编队方面，文献［８］提出了距离

角度（ＤＡ）和距离距离（ＤＤ）两种跟踪控制算

法，实现了多个机器人的编队控制，能保证编队的

平滑转换，避免产生较大波动；文献［９］采用两种

控制算法，提出了全局稳定的无人机自主编队飞

行控制，但仅限于二维情况；文献［１０］以编队卫星

激光通信为背景，设计了一种相对姿态变结构分

布式协同控制律，并利用Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性原理

证明了编队的全局渐进稳定性。
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以具有实时航迹规划和航迹局部修改能力、

强大通讯能力和智能突防能力的多导弹为研究对

象［１１］，研究了编队结构问题，对面向编队飞行的

基于跟随弹的编队控制律和实现算法进行了重点

研究，设计了基于相对误差的三维非线性跟随编

队控制器。

１　编队结构问题研究

以无人机为代表的常见编队队形主要包括：

三角形编队、Ｖ形编队、平行编队、纵列编队、蛇形

编队、菱形编队等。本文以 Ｖ 形编队为研究对

象，采用改进的领弹跟随弹编队模式实现对导弹

编队结构的控制。

１１　改进的领弹跟随弹编队模式

领弹的行为包括跟踪预先给定的航迹飞行

以及躲避障碍和转换队形等，负责编队的协调

管理。跟随弹的行为包括跟随领弹航迹、保持

与领弹的相对运动、转换队形等。但由于系统

中无明确误差反馈，如果领弹前进得太快，跟随

弹有可能无法及时跟踪，或者一旦领弹在运动

过程中发生故障，整个系统就会出现混乱，队形

无法保持。

为解决此问题，设计了改进的领弹跟随弹编

队模式，选出一个跟随弹作为候补领弹，令其时刻

尾随领弹，如图１所示。

图１　改进的领弹跟随弹Ｖ形编队示意图
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领弹在高空飞行，侦察目标，并把目标信息通

过弹间数据链传输给在低空飞行的跟随弹，一旦

领弹出现故障，候补领弹迅速升高弹道，继任领

弹，各跟随弹转而跟随候补领弹飞行以保证任务

能够继续执行。其中领弹与候补领弹处于编队的

中心位置，跟随弹位于中心线两侧。

导弹进入末制导后，弹群散开，各自开启主动

式雷达搜索、选择、锁定攻击目标，从而有利于保

持攻击的隐蔽性，提高突防能力。使用领弹跟随

弹的编队形式，可实现超视距攻击，在攻击中也可

以使用领弹传回的目标信息组织后续波次的

攻击。

在导弹编队中，编队中的每枚导弹都有唯一

的身份编号，用于区分导弹和相应的数据，定义该

编号为导弹编号，用阿拉伯数字表示。如图１中

导弹４为领弹，导弹３为候补领弹，导弹１、导弹

２、导弹５和导弹６分别为编队中的跟随弹。编队

队形中各导弹所对应的位置都有唯一的编号，以

区分队形中的不同位置，定义该编号为位置编号，

分别用Ａ、Ｂ、Ｃ、Ｄ、Ｅ、Ｆ等表示，而且位置编号必

须要在特定的编队队形中才有意义。对每枚导弹

来说，在确定当前编队队形后，就要根据自身及其

他导弹的情况，确定一个从导弹编号以及当前编

队队形到适当位置编号的映射犳，位置编号＝犳

（编队队形，导弹编号）。

１２　多级分布式控制体系结构

考虑在领弹跟随弹编队模式基础上，采用

将集中式控制与分布式控制结合起来的多级分

布式控制策略：利用集中式控制思想，将系统中

每枚导弹看做是一个节点，领弹作为中心控制

节点控制整个系统，一旦领弹失效，中心控制节

点发生转移，通过节点控制器完成在节点间的

切换，候补领弹作为新的领弹实现对编队的协

调管理；利用分布式控制的思想，一旦领弹和候

补领弹都失效，系统就采用基于传感器的跟随

模式，基于传感器信息提取系统中各导弹在前

进方向距离自已最近的导弹的编号和坐标，以

此为跟踪节点，再根据该节点的当前位置来推

算自已在系统中的位置，从而继续保持系统中

各导弹间的协调与协作，避免了“群龙无首”的

混乱形势。编队内各跟随弹根据分配的作战任

务，对目标进行攻击，并保持与领弹、其他跟随

弹之间的通信。任务控制站是导弹的指挥中

枢，控制完成导弹的飞行控制、飞行任务及航迹

规划等，以及接收和处理来自导弹的有效载荷

数据。任务控制站始终监督、跟踪编队系统执

行任务的情况，并且在必要的时间向领弹发送

任务级命令，再由领弹传递给跟随弹。

在实际作战中，编队战术通常以基本的两弹

编队为单元，按照层次的概念建立起大规模的导

１６６１
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弹编队，具有良好的扩充性［１２］。导弹编队的多级

分布式控制体系结构如图２所示。

图２　改进的领弹跟随弹的多级分布式控制结构
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导弹２和导弹５跟随作为领弹的导弹４，并

保持与领弹的相对位置，从而确定其在编队中的

位置。若领弹发生故障，则作为候补领弹的导弹

３成为新的领弹，此时导弹２和导弹５跟随导弹

３。导弹６只要知道导弹５的信息、导弹１只要知

道导弹２的信息并与其保持相对位置就可以保持

其在整个编队中的位置。若此时导弹３也发生故

障，则采用基于传感信息的跟随模式。若用犕（犻）

表示与第犻枚导弹发生通讯，则导弹１与相邻的

导弹２、导弹６发生信息交互，即１∈犕（２）∩

犕（６）、导弹２与相邻的导弹１、导弹５发生信息交

互，即２∈犕（１）∩犕（５）、导弹５与导弹２、导弹６

发生信息交互，即５∈犕（２）∩犕（６）、导弹６与导

弹１、导弹５发生信息交互，即６∈犕（１）∩犕（５），

从而使各枚导弹仍能保持在编队中的相对位置并

计算自已下一步的运动状态量，最后各导弹在自

已控制器的控制下向目标点运动，从而完成编队

任务。

２　三维编队控制器设计

重点研究三维条件下面向跟随弹的非线性编

队保持控制器设计，该控制器的作用是不管领弹

如何机动，保持领弹与跟随弹的相对距离为一定

值，将跟随弹航向角、滚转角、速度等参数的变化

都限制在很小的误差范围内。

２１　基本编队飞行控制模型的建立

以具有一个领弹和一个跟随弹的两弹编队为

基本的编队模型进行研究［１３］，建立以跟随弹为参

考的坐标系（也可建立以领弹为参考的坐标系），

具体如图３所示。图３中：犗犡犢犣为惯性坐标系；

犡ｌ、犢ｌ和犣ｌ为惯性坐标系中领弹的坐标；犡ｆ、犢ｆ

和犣ｆ为惯性坐标系中跟随弹的坐标；狓ｆ、狔ｆ和狕ｆ

为以跟随弹为参考的坐标系中领弹与跟随弹的相

对距离；犞ｌ和犞ｆ分别为惯性坐标系中领弹和跟

随弹的速度；σｌ和σｆ分别为惯性坐标系中领弹和

跟随弹航向角；γｌ和γｆ分别为惯性坐标系中领弹

和跟随弹滚转角。

图３　惯性坐标系和基于跟随弹的参考坐标系

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｉｎｅｒｔｉａｌｆｒａｍｅａｎｄｔｈｅｆｏｌｌｏｗｅｒｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｒａｍｅ

假定领弹的速度、航向角、滚转角等控制指令

都可测量。在编队控制问题中，采用下面的简化

导弹模型。假设编队中每枚导弹有标准的闭环自

动驾驶仪，允许建立简化的一阶运动学方程，即考

虑领弹和跟随弹是一阶系统，分别存在互解耦的

自动驾驶仪［９，１４］：

犞
·

ｌ＝
１

τ犞
ｌ

（犞ｌｃ－犞ｌ） （１ａ）

犞
·

ｆ＝
１

τ犞
ｆ

（犞ｆｃ－犞ｆ） （１ｂ）

σｌ＝
１

τσｌ
（σｌｃ－σｌ） （２ａ）

σｆ＝
１

τσｆ
（σｆｃ－σｆ） （２ｂ）

γｌ＝
１

τγｌ
（γｌｃ－γｌ） （３ａ）

γｆ＝
１

τγｆ
（γｆｃ－γｆ） （３ｂ）

式中：τ犞
ｌ

和τ犞
ｆ

分别为领弹与跟随弹马赫数自动驾

驶仪的时间常数；τσｌ和τσｆ分别为领弹与跟随弹航

向角自动驾驶仪的时间常数；τγｌ和τγｆ分别为领弹

与跟随弹滚转角自动驾驶仪的时间常数。时间常

数的取值均大于零。犞ｌｃ和犞ｆｃ分别为领弹和跟随

弹的速度指令；σｌｃ和σｆｃ分别为领弹和跟随弹的航

向角指令；γｌｃ和γｆｃ分别为领弹和跟随弹的滚转角

指令。编队保持控制器的目标是设计跟随弹的控
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制指令犞ｆｃ、σｆｃ和γｆｃ，使跟随弹与领弹的相对距离

维持在要求的期望值。

惯性坐标系下领弹和跟随弹的运动学方程为

犡
·

ｌ＝犞ｌｃｏｓσｌｃｏｓγｌ

犢
·

ｌ＝犞ｌｓｉｎσｌｃｏｓγｌ

犣
·

ｌ＝犞ｌｓｉｎγ

烍

烌

烎ｌ

（４）

犡
·

ｆ＝犞ｆｃｏｓσｆｃｏｓγｆ

犢
·

ｆ＝犞ｆｓｉｎσｆｃｏｓγｆ

犣
·

ｆ＝犞ｆｓｉｎγ

烍

烌

烎ｆ

（５）

　　惯性坐标系下领弹的坐标可用跟随弹的坐标

和以跟随弹为参考坐标系的相对坐标表示为

　　　　

犡ｌ＝犡ｆ＋狓ｆｃｏｓσｆｃｏｓγｆ－

狔ｆｓｉｎσｆ＋狕ｆｃｏｓσｆｓｉｎγｆ

犢ｌ＝犢ｆ＋狓ｆｓｉｎσｆｃｏｓγｆ＋

狔ｆｃｏｓσｆ＋狕ｆｓｉｎσｆｓｉｎγｆ

犣ｌ＝犣ｆ－狓ｆｓｉｎγｆ＋狕ｆｃｏｓγ

烍

烌

烎ｆ

（６）

２２　基于相对误差的三维编队控制器设计

利用惯性坐标系下跟随弹与领弹的坐标得到

相对坐标差值，并进一步求得相对位置误差，利用

误差的动力学特性设计稳定的编队控制器，实现

对跟随弹的速度控制犞ｆｃ、航向角控制σｆｃ和滚转

角控制γｆｃ。

由式（６）可得

犡ｌ－犡ｆ

犢ｌ－犢ｆ

犣ｌ－犣

熿

燀

燄

燅ｆ

＝犚（σｆ，γｆ）

狓ｆ

狔ｆ

狕

熿

燀

燄

燅ｆ

（７）

则

犡
ｌ －犡


ｆ

犢
ｌ －犢



ｆ

犣ｌ －犣


熿

燀

燄

燅ｆ

＝犚（σｆ，γｆ）

狓ｆ

狔


ｆ

狕

熿

燀

燄

燅ｆ

（８）

式中：犡
ｌ 、犢


ｌ 和犣


ｌ 为指定的领弹坐标；犡


ｆ 、犢



ｆ

和犣ｆ 为指定的跟随弹坐标；狓

ｆ 、狔



ｆ
和狕ｆ 为指

定的领弹与跟随弹的相对距离，均为常值；犚（σｆ，

γｆ）的表达式为

犚（σｆ，γｆ）＝

ｃｏｓσｆｃｏｓγｆ －ｓｉｎσｆ ｃｏｓσｆｓｉｎγｆ

ｓｉｎσｆｃｏｓγｆ ｃｏｓσｆ ｓｉｎσｆｓｉｎγｆ

－ｓｉｎγｆ ０ ｃｏｓγ

熿

燀

燄

燅ｆ

　　由式（７）和式（８）求得相对位置误差为

犲＝

犲１

犲２

犲

熿

燀

燄

燅３

＝

犡ｌ－犡ｆ

犢ｌ－犢ｆ

犣ｌ－犣

熿

燀

燄

燅ｆ

－

犡
ｌ －犡


ｆ

犢
ｌ －犢



ｆ

犣ｌ －犣


熿

燀

燄

燅ｆ

＝

犚（σｆ，γｆ）

狓ｆ－狓

ｆ

狔ｆ－狔


ｆ

狕ｆ－狕


熿

燀

燄

燅ｆ

（９）

　　由式（９）可知，如果犲＝０，则ｌｉｍ
狋→∞

（狓ｆ（狋）－

狓ｆ （狋））＝０，ｌｉｍ
狋→∞

（狔ｆ（狋）－狔


ｆ
（狋））＝０，ｌｉｍ

狋→∞

（狕ｆ（狋）－

狕ｆ （狋））＝０，而犚（σｆ，γｆ）对于所有的σｆ和γｆ是非

奇异的。因此，为使领弹与跟随弹的相对距离维

持在指定的期望值，应设计控制律使相对误差犲

稳定。

进一步研究相对误差的动力学特性，将式（９）

两边微分，得到

犲

熿

燀

＝

犲１

犲２

犲

燄

燅３

＝

犡
·

ｌ－犡
·

ｆ

犢
·

ｌ－犢
·

ｆ

犣
·

ｌ－犣
·

熿

燀

燄

燅ｆ

－
ｄ犚（σｆ，γｆ）

ｄσｆ

狓ｆ

狔


ｆ

狕

熿

燀

燄

燅ｆ

σｆ－

ｄ犚（σｆ，γｆ）

ｄγｆ

狓ｆ

狔


ｆ

狕

熿

燀

燄

燅ｆ

γｆ （１０）

　　对式（１０）进一步微分并展开得到

犲̈

熿

燀

＝

犲̈１

犲̈２

犲̈

燄

燅３

＝

犡̈ｌ－犡̈ｆ

犢̈ｌ－犢̈ｆ

犣̈ｌ－犣̈

熿

燀

燄

燅ｆ

－

－ｓｉｎσｆｃｏｓγｆ －ｃｏｓσｆ －ｓｉｎσｆｓｉｎγｆ

ｃｏｓσｆｃｏｓγｆ －ｓｉｎσｆ ｃｏｓσｆｓｉｎγｆ

熿

燀

燄

燅０ ０ ０

狓ｆ

狔


ｆ

狕

熿

燀

燄

燅ｆ

σ̈ｆ－

－ｃｏｓσｆｃｏｓγｆ ｓｉｎσｆ －ｃｏｓσｆｓｉｎγｆ

－ｓｉｎσｆｃｏｓγｆ －ｃｏｓσｆ －ｓｉｎσｆｓｉｎγｆ

熿

燀

燄

燅０ ０ ０

狓ｆ

狔


ｆ

狕

熿

燀

燄

燅ｆ

σ
２
ｆ－

－ｃｏｓσｆｓｉｎγｆ ０ ｃｏｓσｆｃｏｓγｆ

－ｓｉｎσｆｓｉｎγｆ ０ ｓｉｎσｆｃｏｓγｆ

－ｃｏｓγｆ ０ －ｓｉｎγ

熿

燀

燄

燅ｆ

狓ｆ

狔


ｆ

狕

熿

燀

燄

燅ｆ

γ̈ｆ－

－ｃｏｓσｆｃｏｓγｆ ０ －ｃｏｓσｆｓｉｎγｆ

－ｓｉｎσｆｃｏｓγｆ ０ －ｓｉｎσｆｓｉｎγｆ

ｓｉｎγｆ ０ －ｃｏｓγ

熿

燀

燄

燅ｆ

狓ｆ

狔


ｆ

狕

熿

燀

燄

燅ｆ

γ
２
ｆ－

２ｓｉｎσｆｓｉｎγｆ ０ －２ｓｉｎσｆｃｏｓγｆ

－２ｃｏｓσｆｓｉｎγｆ ０ ２ｃｏｓσｆｃｏｓγｆ

熿

燀

燄

燅０ ０ ０

狓ｆ

狔


ｆ

狕

熿

燀

燄

燅ｆ

σｆγｆ

（１１）

对式（５）两边微分，得到
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犡̈ｆ＝犞
·

ｆｃｏｓσｆｃｏｓγｆ－犞ｆσｆｓｉｎσｆｃｏｓγｆ－
犞ｆγｆｃｏｓσｆｓｉｎγｆ

犢̈ｆ＝犞
·

ｆｓｉｎσｆｃｏｓγｆ＋犞ｆσｆｃｏｓσｆｃｏｓγｆ－
犞ｆγｆｓｉｎσｆｓｉｎγｆ

犣̈ｆ＝犞
·

ｆｓｉｎγｆ＋犞ｆγｆｃｏｓγ

烍

烌

烎ｆ

（１２）

　　将式（１ｂ）、式（２ｂ）、式（３ｂ）和式（１２）代入式

（１１），进一步整理可得到

犲̈

熿

燀

＝

犲̈１

犲̈２

犲̈

燄

燅３

＝

犡̈ｌ

犢̈ｌ

犣̈

熿

燀

燄

燅ｌ

－

－狓

ｆｓｉｎσｆｃｏｓγｆ－狔



ｆｃｏｓσｆ－狕

ｆｓｉｎσｆｓｉｎγｆ

狓ｆｃｏｓσｆｃｏｓγｆ－狔


ｆｓｉｎσｆ＋狕

ｆｃｏｓσｆｓｉｎγｆ

熿

燀

燄

燅０

σ̈ｆ＋

狓ｆｃｏｓσｆｃｏｓγｆ－狔


ｆｓｉｎσｆ＋狕

ｆｃｏｓσｆｓｉｎγｆ

狓ｆｓｉｎσｆｃｏｓγｆ＋狔


ｆｃｏｓσｆ＋狕

ｆｓｉｎσｆｓｉｎγｆ

熿

燀

燄

燅０

σ
２
ｆ＋

狓ｆｃｏｓσｆｓｉｎγｆ－狕

ｆｃｏｓσｆｃｏｓγｆ

狓ｆｓｉｎσｆｓｉｎγｆ－狕

ｆｓｉｎσｆｃｏｓγｆ

狓ｆｃｏｓγｆ＋狕

ｆｓｉｎγ

熿

燀

燄

燅ｆ

γ̈ｆ＋

狓ｆｃｏｓσｆｃｏｓγｆ＋狕

ｆｃｏｓσｆｓｉｎγｆ

狓ｆｓｉｎσｆｃｏｓγｆ＋狕

ｆｓｉｎσｆｓｉｎγｆ

－狓

ｆｓｉｎγｆ＋狕


ｆｃｏｓγ

熿

燀

燄

燅ｆ

γ
２
ｆ－

２狓ｆｓｉｎσｆｓｉｎγｆ－２狕

ｆｓｉｎσｆｃｏｓγｆ

－２狓

ｆｃｏｓσｆｓｉｎγｆ＋２狕


ｆｃｏｓσｆｃｏｓγｆ

熿

燀

燄

燅０

σｆγｆ－

犎＋

熿

燀

犌

犞ｆｃ

σｆｃ

γ

燄

燅ｆｃ

（１３）

犎和犌 的表达式分别为

犎＝

－犞ｆλ１

τ犞
ｆ

＋
犞ｆλ４σｆ

τσｆ
＋
犞ｆλ３γｆ

τγｆ

－犞ｆλ４

τ犞
ｆ

－
犞ｆλ１

τσｆ
＋
犞ｆλ２γｆ

τγｆ

（犞ｆｃ－犞ｆ）ｓｉｎγｆ
τ犞

ｆ

－
犞ｆγｆｃｏｓγｆ

τγ

熿

燀

燄

燅ｆ

（１４）

犌＝

λ１

τ犞
ｆ

－
犞ｆλ４

τσｆ
－
犞ｆλ３

τγｆ
λ４

τ犞
ｆ

犞ｆλ１

τσｆ
－
犞ｆλ２

τγｆ

ｓｉｎγｆ

τ犞
ｆ

０
犞ｆｃｏｓγｆ

τγ

熿

燀

燄

燅ｆ

（１５）

式中：λ１ ＝ｃｏｓσｆｃｏｓγｆ；λ２ ＝ｓｉｎσｆｓｉｎγｆ；λ３ ＝

ｃｏｓσｆｓｉｎγｆ；λ４＝ｓｉｎσｆｃｏｓγｆ。

由此得到犲̈的一般形式为

犲̈＝犉＋犌狌 （１６）

式中：

狌＝ ［犞ｆｃ　σｆｃ　γｆｃ］
Ｔ

进一步求得

狘犌狘＝
犞２ｆｃｏｓγｆ

τσｆτ犞ｆτγｆ
（１７）

　　当－
π
２
＜γｆ＜

π
２
且犞ｆ≠０时，｜犌｜＞０，此时

犌－１存在。由式（１６）得到跟踪控制律为

狌＝犌
－１（－犉＋̈犲） （１８）

　　关于相对位置误差犲的闭环动力学方程为

犲̈＋犽犲
１

犲＋犽犲
２
犲＝０ （１９）

式中：犽犲
１
＝ｄｉａｇ（犽犲

１１
，犽犲

１２
，犽犲

１３
）；　犽犲

２
＝ｄｉａｇ（犽犲

２１
，

犽犲
２２
，犽犲

２３
）。

则跟随弹跟随领弹的跟踪控制律为

狌＝ ［犞ｆｃ　σｆｃ　γｆｃ］
Ｔ
＝

犌－１（－犉－犽犲
１

犲－犽犲
２
犲） （２０）

且其满足渐近稳定的性质，即ｌｉｍ
狋→∞
犲（狋）＝０。

２３　仿真结果分析

通过仿真验证三维编队保持控制算法的有效

性。为了更好地进行比较，文中假定仿真中领弹

机动飞行，仿真时间设定为６０ｓ，领弹的航向角指

令设为

σｌｃ＝

０ ０＜狋≤３

５（狋－３） １５≥狋＞３

６０ ６０≥狋＞

烅

烄

烆 １５

（２１）

　　仿真要验证领弹的航向角指令在３ｓ之后由

０°突然增加，再到航向角稳定在６０°时队形的保持

能力。设领弹的速度指令犞ｌｃ＝２７５ｍ／ｓ，滚转角

指令γｌｃ＝０°，领弹的初始滚转角γｌ０＝０°，初始航

向角σｌ０＝０°，初始速度犞ｌ０＝２７５ｍ／ｓ。跟随弹具

有和领弹同样的初始滚转角、航向角和速度。假

定领弹和跟随弹的初始相对坐标为［－２０　５０

－３０］Ｔ ｍ，为使跟随弹与领弹在３个方向上的相

对距离始终保持在［７５　１５０　０］
Ｔｍ，领弹与跟随

弹的时间常数分别设为τ犞
ｌ
＝４，τ犞

ｆ
＝４，τσｌ＝１，

τσｆ＝１，τγｌ＝１，τγｆ＝１，参数犽犲１ ＝ｄｉａｇ
（１．２，１．２，

１．２），犽犲
２
＝ｄｉａｇ（０．９５，０．９５，０．９５），仿真步长取为

０．０１ｓ。

采用基于跟随弹为参考坐标系的编队控制器

设计方法，跟随弹自动驾驶仪相应的指令信号
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犞ｆｃ、σｆｃ和γｆｃ与其对应的响应犞ｆ、σｆ和γｆ仿真结果

比较如图４～图９所示。

图４　犞ｆｃ和犞ｆ仿真结果比较

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆ犞ｆｃａｎｄ犞ｆ

图５　犞ｆｃ与犞ｆ的差值

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆ犞ｆｃ－犞ｆ

图６　σｆｃ和σｆ仿真结果比较

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆσｆｃ

ａｎｄσｆ

图４表明，随着时间的推移，犞ｆｃ与犞ｆ的数值

由最初相差较大到逐渐趋于相同；图５为犞ｆｃ－犞ｆ

的仿真结果，由图５可见犞ｆｃ与犞ｆ的差值渐趋近

于０ｍ／ｓ；图６为跟随弹航向角指令σｆｃ与相应的

图７　σｆｃ与σｆ的差值

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆσｆｃ－σｆ

　　

图８　γｆｃ和γｆ仿真结果比较

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆγｆｃａｎｄγｆ

图９　跟随弹与领弹的相对距离狓ｆ 、狔ｆ 和狕ｆ

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｓ狓

ｆ ，狔ｆ ａｎｄ狕ｆ ｂｅ

ｔｗｅｅｎｌｅａｄｅｒａｎｄｆｏｌｌｏｗｅｒ

响应σｆ的结果比较，当领弹转弯６０°时，跟随弹很

快跟随领弹做相同的转弯；图７为σｆｃ－σｆ的仿真

结果，从图７可见σｆｃ与σｆ的差值渐趋近于０°；图８

为跟随弹滚转角指令γｆｃ与相应的响应γｆ的结果

比较，两者最后均趋近于０°；从图９可以看出领弹

与跟随弹飞行过程中，其相对距离始终保持在指

定期望值，分别为７５，１５０，０ｍ。
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从上述仿真结果可知，跟随弹与领弹的相对

距离能快速保持在指定的期望值上，同时跟随弹

的速度、航向角与滚转角也能与领弹保持一致，即

使在速度、航向角与滚转角发生变化时，领弹与跟

随弹仍能很快稳定在指定队形上，说明该编队控

制器具有较强的鲁棒性和稳定性。

３　结　论

以具有实时航迹规划和航迹局部修改能力、

强大通讯能力（通讯无延迟）和智能突防能力的导

弹为对象，研究了改进领弹跟随弹的编队结构问

题，提出一种适合于多导弹编队的多级分布式控

制体系结构，既具有集中式控制结构的可控性，又

具有分布式控制的可靠性；针对面向编队飞行的

跟随弹控制律和实现算法进行重点研究，利用惯

性坐标系下跟随弹与领弹的坐标得到相对坐标差

值，进一步求得相对位置误差，根据误差的动力学

特性设计了三维条件下基于跟随弹的非线性编队

保持控制器，得到相应的跟踪控制律，实现了对跟

随弹的速度控制、航向角控制和滚转角控制，不管

领弹如何机动，跟随弹与领弹的相对距离始终为

指定的期望值，并通过仿真验证了设计的编队控

制器具有较强的鲁棒性和稳定性。

今后需要进一步研究的问题是编队导弹之间

存在通讯延迟或通讯中断情况下如何有效实现编

队控制，以及导弹编队在飞行过程中如何根据动

态复杂战场环境的具体情况进行自主处理，通过

队形的适当拆分、重建、保持、切换等操作，实现编

队的自主有效避障。
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