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摘要:针对飞行器指定攻击时间命中机动目标问题,提出一种自适应预设性能攻击时间控制制导方法. 考虑到误
差收敛时间对攻击时间控制制导律命中时间精度的影响,给出一种具备固定时间收敛特性的性能包络函数,提出可
固定时间收敛的预设性能制导律,并分析性能函数参数选取与初始加速度变化之间的关系.通过对性能函数参数的
设置,可结合飞行器自身机动能力实现对攻击时间误差瞬态性能和稳态性能的调节,并使得攻击时间误差在攻击时
间指令前收敛至性能函数包络范围内.仿真结果验证了所提出制导方法的有效性和正确性.
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Abstract: This paper investigates the problem of impact time control guidance of flight vehicle intercepting maneu-
vering target, an adaptive impact time control guidance law is proposed with prescribed performance. Considering the
influence of the convergence time on the hitting time accuracy of the impact time control guidance law, the paper presents
a performance envelope function with fixed time convergence. A prescribed performance guidance law is proposed with
fixed-time convergence. The relationship between the selection of the performance function parameters and the variation
of initial acceleration is analyzed. By setting the parameters of the performance function, the transient and steady-state
performance of the impact time error can be adjusted in combination with the maneuvering capability of the flight vehicle,
and the impact time error can converge into the performance function envelope prior to the impact time command. The
simulation results are presented to validate the effectiveness and correctness of the proposed guidance method.
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1 引引引言言言

在一些特殊作战任务下,要求飞行器在指定时间
到达目标,此时需要可保证攻击时间可控的制导方法.
考虑攻击时间约束,已有研究工作给出了攻击时间控
制制导 (impact time control guidance, ITCG) 策略,其

基本原理为利用设定的期望攻击时间指令定义攻击

时间误差,进一步给出可使攻击时间误差稳定收敛的

制导律[1]. 若对多个飞行器设定相同的攻击时间指令,

ITCG方法也可应用于多飞行器对目标的同时命中饱

和攻击.
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针对攻击时间控制制导问题,目前国内外研究学
者已取得了一定研究进展,为开展研究工作提供了依
据和借鉴.文献[2]首次结合时间误差反馈修正和比例
导引法,基于次优反馈控制原理提出了带有攻击时间
约束的制导律.文献[3]基于李雅普诺夫稳定性理论推
导了二维和三维攻击时间控制制导律.文献[4]根据几
何原理使得飞行器跟踪设定的轨迹,实现在视场约束
下对目标的指定时间命中. 文献[5]在攻击时间控制制
导律设计时,考虑自动驾驶仪影响分析了期望攻击时
间选取的上下界. 文献[6]分别给出了单个飞行器和多
飞行器两种情形下,打击匀速运动目标时期望攻击时
间可行域的确定方法. 以上攻击时间控制制导律均打
击非机动目标,当协同打击机动目标时,由于目标机
动特性的影响对飞行器剩余飞行时间的估计精度提

出了更高的要求. 针对目标加速度已知,加速度上界
已知和加速度完全未知3种情况,文献[7]提出3种不
同的制导律,以实现攻击时间误差的收敛,在面对加
速度完全未知的情况下,采用观测器实现对目标加速
度的估计.文献[8]考虑攻击时间和视场角约束,提出
一种基于新型滑模面的拦截机动目标的制导律.文
献[9]利用惯性延迟控制方法估计目标加速度,并结合
滑模控制方法,通过跟踪期望视线剖面实现定时打击.

为保证攻击时间控制精度, ITCG算法的收敛时间
应提前于攻击时间指令,然而渐近收敛的指数收敛特
性始终伴随着误差. 鉴于此,已有部分学者将有限时
间控制理论应用于攻击时间控制制导问题.针对拦截
非机动目标的攻击时间控制制导问题,文献[10]提出
一种使得攻击时间估计值误差有限时间收敛的制导

律,并验证估计的攻击时间等于结束阶段的实际攻击
时间. 文献[11]通过对所选协调变量的一致性协同控
制使从飞行器状态同步于主飞行器状态,提出一种有
限时间收敛分布式协同制导律,使得协调变量的一致
性误差在有限时间内收敛. 有限时间收敛方法的收敛
时间上界依赖系统状态初始量,依然难以保证攻击时
间误差在时间指令前收敛. 固定时间收敛相比有限时
间收敛能够摆脱收敛时间上界对系统初始状态的依

赖,文献[12]基于固定时间收敛方法,以弹目距离与径
向相对速度为协调变量,给出了可应用于三维空间针
对机动目标的攻击时间控制制导律.

传统的固定时间收敛方法往往伴随着较大的初始

指令冲击,而实际飞行器受限的控制能力有时难以满
足此要求. 因此,应在飞行器控制能力约束下研究攻
击时间控制制导方法的固定时间收敛特性. 预设性能
控制方法通过引入性能包络函数,可实现同时对暂态
性能和稳态性能的预设调控规划[13]. 文献[14]提出一
种基于攻击角度约束的非奇异终端滑模制导律,并利
用预设性能控制方法保证跟踪误差的瞬态性能.文
献[15]提出一种基于改进性能函数的预设性能滑模制

导方法,实现对终端视线角的约束. 文献[16]针对强
不确定性下的高超声速飞行器控制问题,提出一种新
型时变的障碍李雅普诺夫函数,实现无需误差转换的
预设性能控制,兼顾了高度和速度子系统的稳态跟踪
性能和瞬态响应.

然而,以上方法在规划预设性能函数时,未考虑飞
行器的控制能力受限约束,缺乏性能函数参数与飞行
器控制能力之间的对应关系,且性能函数自身不具备
固定时间收敛特性. 因此,本文将研究可固定时间收
敛的预设性能攻击时间控制制导方法,保证飞行器在
指定时间命中机动目标.相比已有研究工作,本文的
主要创新点包括:

1)提出了一种新的自适应预设性能制导方法,实
现对机动目标的定时打击.与传统的固定时间收敛方
法相比,所提出方法可使攻击时间误差在指定时间范
围内收敛至预设的性能函数包络,确保在期望的攻击
时刻前误差稳定收敛;

2)提出了一种新型可固定时间收敛且具备光滑特
性的性能包络函数,实现预定攻击时间误差的瞬态特
性和稳态特性;

3)给出了预设性能函数参数与初始加速度之间的
对应关系,通过设置性能函数参数实现对初始制导指
令的调节.

2 数数数学学学模模模型型型与与与预预预备备备知知知识识识

2.1 飞飞飞行行行器器器相相相对对对运运运动动动数数数学学学模模模型型型

飞行器与目标在二维平面内的相对运动关系如

图1所示. 其中, OXY为惯性坐标系, M代表飞行器,
T代表目标. VM, aM, γM和σM分别为飞行器的速度、

加速度、航迹角和前置角. VT, aT和γT分别表示目标
的速度、加速度和航迹角. 飞行器和目标的法向加速
度方向均与速度方向垂直,加速度只改变速度的方向,
不改变速度的大小. R和λ为飞行器和目标之间的相
对距离和视线角.
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T

M

T

M

M

M

图 1 飞行器与目标的相对运动示意图

Fig. 1 Schematic diagram with respect to the relative motion
between the vehicle and the target
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飞行器的动力学方程如下[17]:

V̇M =
T cosα−D

m
− g sin γM,

γ̇M =
T sinα+ L

mVM

− g cos γM
VM

,

ẋ = VM cos γM,

ẏ = VM sin γM,

(1)

其中: m, g和α分别为飞行器的质量、重力加速度和
攻角; D, L和T分别表示飞行器受到的阻力、升力和
推力,可描述为[16]

D ≈ QS(Cα2

D α2 + Cα
Dα+ C0

D),

L = L0 + Lαα,

T = Tψ(α)ψ + T0(α),

(2)

其中: Cα2

D , Cα
D, C0

D, L0, Lα, Tψ(α)和T0(α)分别为阻

力、升力和推力相关气动参数; Q, S和ψ分别为飞行
器动压、气动参考面积和燃料当量比.

借鉴文献[18],假设飞行器速度慢变,定义飞行器
法向加速度为

aM =
T sinα+ L

m
− g cos γM, (3)

此时,飞行器动力学方程可简化为

Ṙ = VT cosσT − VM cosσM = VR,

Rλ̇ = VT sinσT − VM sinσM = Vλ,

γ̇M =
aM
VM

, γ̇T =
aT
VT

,

σ̇M = γ̇M − λ̇, σ̇T = γ̇T − λ̇,

(4)

其中: σT为目标的前置角, VR代表飞行器与目标间的

相对运动速度在视线上的分量, Vλ为相对运动速度垂
直于视线的分量.

2.2 预预预备备备知知知识识识

引引引理理理1[19] 对于ϖ ∈ R和τ > 0,下式成立:

0 6 |ϖ| −ϖ tanh
ϖ

τ
6 0.278 5τ.

引引引理理理2[20] 对于m, n ∈ R,下式成立:

|m|l1 |n|l2 6 l1
l1 + l2

|m|l1+l2 + l2
l1 + l2

|n|l1+l2 ,

其中l1, l2 > 0.

引引引理理理3[21] 对于α, β∈R+, 0<l1<1和l2>1,下式
成立:

(α+ β)
l1 6 αl1 + βl1 6 21−l1(α+ β)

l1 ,

(α+ β)
l2 6 2l2−1

(
αl2 + βl2

)
.

引引引理理理4[22] 对于正定连续函数V (x),若存在正实
数l1, l2 >0, 0<α<1, β>1和时变有界参量 δ<δ̄使

得以下关系成立:

V̇ (x) 6 −l1V α(x)− l2V
β(x) + δ,

则V (x)将在固定时间T1内收敛至原点附近的残差集

内.残差集可估计为

V (x) < (
δ̄

δ1l1
)

1
α .

收敛时间上界T1满足

T1 6
2 (

δ̄

δ2l2
)

1−α
β

ψ (1− δ1)
+ t0,

其中: ψ = min[l1(1− α), l2(β − 1)], 0 < δ2 < δ1

< 1, t0表示初始时刻.

3 固固固定定定时时时间间间收收收敛敛敛的的的自自自适适适应应应预预预设设设性性性能能能攻攻攻击击击时时时

间间间控控控制制制制制制导导导方方方法法法及及及稳稳稳定定定性性性分分分析析析

本文飞行器剩余命中时间t̂go可采用下式预测
[23]:

t̂go =
R (VR + 2VM cosσM − Vλ tanσM)

ν2
, (5)

其中ν2 = V 2
M − V 2

T > 0,对t̂go求导可得
˙̂tgo = F +BaM + d, (6)

其中 

F =
V 2
λ

ν2cos2σM

− 1,

B = − RVλ
VMν2cos2σM

,

d = −aT
R sin(σT + σM)

ν2 cosσM

.

(7)

由式 (7)可知, t̂go的导数中包含目标的机动信息
aT. 可将目标机动项视作外部干扰d,假设干扰有界,
即满足|d| 6 d̄. 定义飞行器攻击时间误差为

ξ = t+ t̂go − td, (8)

其中td表示飞行器期望的命中时间. 若攻击时间误差
在期望命中时刻前稳定收敛,则可实现对机动目标的
定时打击.

为实现对攻击时间误差瞬态性能的定量调节,设
置预设性能函数对攻击时间误差进行约束,即

−ω(t) < ξ(t) < ω(t), (9)

其中预设性能函数ω(t)为严格正的单调递减函数.
式(9)要求攻击时间误差函数ξ(t)约束于ω(t)与−ω(t)
之间,由于ω(t)单调递减, ξ(t)的最大值满足 ξmax <

ω0,其中ω0为性能函数的初值.误差函数ξ(t)的收敛
速度快于性能函数ω(t),当ω(t)收敛于终值时, ξ(t)也
收敛至性能函数包络的稳态范围内.通过设置性能函
数参数可定量调节攻击时间误差的瞬态性能和稳态

性能.

预设性能函数通常选取如下[24]:

ω = (ω0 − ω∞)e−k1t + ω∞, (10)
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其中: ω0由攻击时间误差函数的初值ξ0决定,当ξ0 ̸=
0时,定义为|ξ0|的k倍,即满足ω0=k|ξ0|>ω∞;当ξ0=
0时,选取ω0为任一大于ω∞的参量; ω∞为性能函数的

终值,反映可接受的稳态误差范围, ω∞的取值将影响

攻击时间误差的稳态精度; k1决定性能函数衰减的速
率,也间接影响攻击时间误差收敛速率.当参数设置
为ω0=2, ω∞=0.05, k1 = 0.5时,性能函数(10)的曲
线如图2所示.

0 5 10 15 20
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2
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±
 /

 s

图 2 性能函数(10)的曲线

Fig. 2 Curve of performance function (10)

性能函数(10)中的ω0, k1和ω∞可调节攻击时间误

差的超调量、收敛速率和稳态精度.然而,式(10)为渐
进收敛,无法直接设定收敛时间. 针对此问题,本文提
出一种可固定时间收敛的光滑预设性能函数

ω =

 (ω0 − ω∞)e
tη

tη−t
η
s + ω∞, t < ts,

ω∞, t > ts,
(11)

其中: ω0和ω∞的定义与式(10)中的一致, ts > 0为性

能函数的收敛时间, η则是一个调节性能函数曲线形
状的参数. ω的一阶导数如下

ω̇ =


− ηtηs t

η−1(ω0 − ω∞)e
tη

tη−t
η
s

(tη − tηs )
2 , t < ts,

0, t > ts.

(12)

为避免性能函数导数的初值趋于无穷大,定义
η ∈ (1,∞),此时函数导数初值恒为零. 当t < ts时,
性能函数 (11)单调递减,收敛速率取决于参数 η;当
t = ts时,性能函数收敛于ω∞;当t > ts时,函数保持
在终值,导数为零. 选取ω0 = 5, ω∞ = 0.1时,不同ts
(η = 1.5)和η(ts = 10)下的性能函数曲线如图3–4所
示.

对比性能函数曲线图2和固定时间收敛性能函数
曲线图3–4. 新设性能函数(11)也呈正的单调递减,但
不再是指数收敛. 性能函数(11)可实现在预定时刻误
差收敛于ω∞. 由图4可见,参数η影响函数的收敛速
率, η越小,其在初始段收敛速率越快,在接近指定收
敛时间段的变化越缓;反之, η越大,其在接近指定收

敛时间段的变化越急促,在初始段收敛速率越慢.
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图 3 不同ts下的固定时间收敛性能函数曲线图

Fig. 3 Performance function curves with fixed-time conver-
gence under different ts
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图 4 不同η下的固定时间收敛性能函数曲线图

Fig. 4 Performance function curves with fixed-time conver-
gence under different η

ω0, ω∞, η和ts分别对攻击时间误差的超调量、稳
态精度、收敛速率和收敛时间起调节作用. 合理选择
性能函数中的参数可调节控制性能.参数ω∞在选取

时可根据稳态精度需要选择,如果过小,在实际飞行
过程中会由于扰动造成法向加速度的抖振. ts应小于
期望命中时间,然而ts选择过小会增大对控制能力的
要求,甚至导致控制量超出包络,进而出现奇异问
题[25]. 参数ω0不仅取决于攻击时间误差的初始值ξ0,
还取决于参数k, k增大会放宽对控制误差超调量的约
束要求,过小则易产生奇异.

对攻击时间误差进行如下变换:

ξ(t) = ω(t)Γ (ε), (13)

其中: ε为转换误差,转换函数Γ (ε) : (−∞,+∞) →
(−1,1)满足以下特性:

1) Γ (ε)光滑,可逆且严格递增;

2) −1 < Γ (ε) < 1;

3) lim
ε→−∞

Γ (ε) = −1, lim
ε→+∞

Γ (ε) = +1.

根据转换函数的特性,只需保证ε有界,性能约束
条件(9)即可满足. 误差转换函数设定如下:

Γ (ε) =
exp (ε)− exp (−ε)
exp (ε) + exp (−ε)

. (14)
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相应地, Γ (ε)的反函数为

ε =
1

2
ln

1 +
ξ

ω

1− ξ

ω

. (15)

对ε求导得到 
ε̇ = ϕ(ξ̇ + αξ),

ϕ =
ω

ω2 − ξ2
,

α = − ω̇
ω
.

(16)

本文提出的攻击时间控制制导律为

aM =
1

B
(−l1εp − l2ε

q − αξ −

F − 1− d̂ tanh
εϕ

τ
), (17)

其中 l1和 l2为制导增益; 0<p=p1/p2<1, q=q1/q2>

1,其中p1, p2, q1和q2均为正奇数; d̂为对目标机动项

上界d̄的估计变量,其自适应律为

˙̂
d = −κ1βd̂

p − κ2βd̂
q + βεϕ tanh

εϕ

τ
, (18)

其中κ1, κ2, β, τ > 0. 为证明所给出自适应预设性能

制导律的固定时间收敛特性,选择Lyapunov函数W为

W =W1 +W2 =
ε2

2
+
d̃2

2β
, (19)

其中 d̃ = d̄− d̂, d̃为对d̄的估计误差. 对W1求导,并代

入式(6)(8)(16)和制导律(17)可得

Ẇ1 = εϕ( d− l1ε
p − l2ε

q − d̂ tanh
εϕ

τ
) 6

−l1ϕεp+1−l2ϕεq+1−εϕd̂ tanh εϕ
τ
+|εϕ| d̄. (20)

根据引理1,可以得到

Ẇ1 6 −l1ϕεp+1 − l2ϕε
q+1 −

εϕd̃ tanh
εϕ

τ
+ 0.278 5d̄τ. (21)

对W2求导,代入自适应律(18)可得

Ẇ2 = κ1d̂
pd̃+ κ2d̂

qd̃− εϕd̃ tanh
εϕ

τ
. (22)

结合式(21)–(22),得到

Ẇ 6 −l1ϕεp+1 − l2ϕε
q+1 +

0.278 5d̄τ + κ1d̂
pd̃+ κ2d̂

qd̃. (23)

对于d̃ = d̄− d̂和0 < p < 1,下式成立[26]:

d̂pd̃6 (2(p−1)(1+p) − 2p−1)d̃1+p

1 + p
+

(1− 2p−1+
p+ 2−(p−1)2(1+p)

1+p
)d̄1+p

1 + p
, (24)

对于d̃ = d̄− d̂和q > 1,根据引理2,下式成立:

d̂qd̃ = d̂q(d̄− d̂) 6
−|d̃−d̄|

1+q
(1+q)−1+ d̄1+q(1+q)−1. (25)

根据引理3,下式成立:

|d̃− d̄|1+q = |d̃− d̄|1+q + d̄1+q − d̄1+q >
2−q| |d̃−d̄|+d̄|1+q−d̄1+q > 2−qd̃1+q−d̄1+q. (26)

结合式(25)–(26),可以得到

d̂qd̃ 6 − 2−q

1 + q
d̃1+q +

2

1 + q
d̄1+q. (27)

将式(24)(27)代入式(23),得到

Ẇ 6 −2
p+1
2 [l1ϕ(

ε2

2
)

p+1
2 +

µ1β
p+1
2 (

d̃2

2β
)

p+1
2 ]−2

q+1
2 [l2ϕ(

ε2

2
)

q+1
2 +

µ2β
q+1
2 (

d̃2

2β
)

q+1
2 ] + µ3, (28)

其中

µ1= − κ1

1 + p
(2(p−1)(1+p) − 2p−1),

µ2=
2−qκ2

1 + q
,

µ3=0.278 5d̄τ +
2κ2

1 + q
d̄1+q+

κ1d̄
1+p

1+p
(1−2p−1+

p+2−(p−1)2(1+p)

1 + p
),

(29)

其中µ1, µ2>0. 由于d̄和制导律参数都有界,且p, q ̸=
−1,因此µ3也有界. 根据引理3,可以进一步得到

Ẇ 6 −ψ1(
ε2

2
+
d̃2

2β
)

p+1
2 −

2
1−q
2 ψ2(

ε2

2
+
d̃2

2β
)

q+1
2 + µ3, (30)

其中 ψ1 = min[2
p+1
2 l1ϕ, (2β)

p+1
2 µ1],

ψ2 = min[2
q+1
2 l2ϕ, (2β)

q+1
2 µ2],

(31)

其中: ψ1, ψ2 > 0, ϕ = min[ϕ(t)]. 代入式(19)得到

Ẇ 6 −ψ1W
p+1
2 − 2

1−q
2 ψ2W

q+1
2 + µ3. (32)

根据引理4, W可在固定时间收敛至原点附近的残
差集内,因此转换误差ε和自适应估计误差d̃均固定时
间收敛. 由于ε一致最终有界,攻击时间误差ξ始终约
束于预设包络内.残差集和收敛时间上界可采用引理
4中的公式估计,但传统的估计方法过于保守[27]. 本文
制导律结合了预设性能控制方法,同步误差ξ的收敛
时间和稳态精度可以更准确地估计为

1)收敛时间: T1 6 ts;
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2)稳态精度: ξ(t) < ω∞, t > ts.

在存在外部干扰时,传统渐进收敛和有限时间收
敛算法的收敛时间和稳态精度的估计依赖于系统初

始状态和外部干扰上界信息,当这些信息无法获取时,
难以实现在给定时间内收敛至期望的残差集合内.与
之相比,本文所提出的预设性能固定时间收敛制导律
的收敛时间和残差集合均更便于提前预设,仅需调节
性能函数参数ts和ω∞.

以下将分析预设性能函数的参数设置对初始时刻

加速度的调节作用. 由于ξ(0) = 0时,控制指令较小,
因此只分析ξ(0) ̸= 0的情况. 在初始时刻下式成立:

ω(0) = kξ(0)(sgn[ξ(0)]). (33)

将式(33)代入式(15)–(16)可以得到
ε(0) = sgn[ξ(0)]

ln
(k + 1)

(k − 1)

2
,

ϕ(0) =
k(sgn[ξ(0)])

(k2 − 1)ξ(0)
,

α(0) = 0.

(34)

将式(7)(34)代入式(17),得到初始制导指令aM,0为

aM,0 = (Ns + 1)VMλ̇0,

Ns =
ν2cos2σM,0

V 2
λ,0

[h sgn[ξ(0)]+

d̂(0) tanh
h3

ξ(0)τ
],

(35)

其中
h= l1h1+l2h2, h1=[

ln
(k + 1)

(k − 1)

2
]p,

h2=[

ln
(k + 1)

(k − 1)

2
]q, h3=

k

2(k2−1)
ln
k+1

k−1
,

(36)

其中h, h1, h2, h3 > 0. 自适应参数的初值通常会被设
置为一个足够小的值,以防止初始时刻控制指令饱和.
由于初始时刻自适应项较小,式(35)可化简如下:

aM,0 = (Ns + 1)VMλ̇0,

Ns = h sgn[ξ(0)]
ν2cos2σM,0

V 2
λ,0

.
(37)

当Ns ∈ [−1, 1]时,加速度指令较小,无需调节制
导律参数也能满足加速度饱和约束. 因此主要分析
|Ns| > 1的情况,此时初始加速度的大小与|Ns|成正
比.

从式(37)可见,初始制导指令的大小主要通过两
部分决定,分别是飞行器初始状态和h,其中h取决于
制导律设置的参数. 在图5中给出了h1和h2的响应曲

线.图5表明, k的取值越大, h1和h2越小. 由于初始制

导指令与h1和h2呈正相关,因此增大k值可以削弱初
始时刻加速度.从降低初始制导指令的角度出发, k合
适的取值范围为[1.5,+∞). 而当k>1.5后, h1和h2的

递减速率降低,继续减小k对降低初始指令的作用不
再显著.

1.0 1.5 2.0 2.5 3.0

1
 

2

0

1

2
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4

1 = 0.6

1 = 0.8

1 = 0.9

2 = 1.2

2 = 1.6

2 = 2.0

图 5 h1与h2随变量k变化的曲线图

Fig. 5 Curves of h1 and h2 as a function of the variable k

鉴于k的取值不仅能调节初始制导指令,还影响对
超调量的约束作用,以下讨论将综合考虑饱和约束和
对超调量的要求,给出制导律参数选取原则.定义加
速度约束范围为[−aM,max, aM,max],式中aM,max表示

最大可用加速度,结合式(36)–(37)得到

|aM,max

VMλ̇0

| >

|ν
2cos2σM,0(l1h1+l2h2)sgn [ξ(0)]

V 2
λ,0

+1|. (38)

对于k ∈ [1.5,+∞),满足h1 > h2,进而得到

|ν
2cos2σM,0

V 2
λ,0

(l1 + l2)h2| 6 |aM,max

VMλ̇0

|+ 1, (39)

代入式(36),最终得到考虑初始加速度饱和的参数选
取范围为

k > 2

exp (µ)− 1
+ 1, (40)

其中

µ = 2|
V 2
λ,0(|

aM,max

VMλ̇0

|+ 1)

ν2(l1 + l2)cos2σM,0

| 1q . (41)

同理,定义最大(小)允许超调值为±ξ′max,考虑超
调约束并代入式(5)(8),可以得到在最大允许超调量
约束下k的取值范围为

k 6
ν2ξ′max

|R0(VR,0−Vλ,0tanσM,0+2VMcosσM,0)−ν2td|
.

(42)

结合式(40)(42)选取参数,可以在避免初始加速度
饱和的同时保证对瞬态超调量的要求. 若不考虑预设
性能特性,固定时间收敛的攻击时间控制制导律和自
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适应律为
a′M=

1

B
(−l3ξm−l4ξn−F−1−d̂′tanh ξ

τ ′
,

˙̂
d′=−κ3β

′d̂′m−κ4β
′d̂′n+β′ξ tanh

ξ

τ ′
,

(43)

其中: l3, l4, τ ′, β′, κ3, κ4 > 0, 0 < m < 1, n > 1.

在式(43)下,攻击时间误差与自适应估计误差都
可固定时间收敛至原点附近的一个残差集内.相比性
能不可预设的制导律(43),本文所给出的制导律(17)
可通过性能函数参数调节误差的包络,根据飞行器自
身机动能力限制和收敛时间要求选择参数η, k和ts,
由可接受的稳态精度选取ω∞,从而在满足稳态性能
的同时,兼顾飞行器自身机动能力限制和收敛时间要
求.

4 仿仿仿真真真校校校验验验

为验证所提出攻击时间控制制导律的有效性,考
虑二维平面内飞行器攻击机动目标.在欧式坐标系
OXY下描述飞行器和目标的相对运动,其中OX和
OY分别表示水平和垂直方向.飞行器和目标的初始
位置分别设置为(0 m, 10 000 m)和(8000 m, 10 000 m),
速度分别为500 m/s和400 m/s,初始航迹角分别为20◦

和120◦. 目标加速度设置为3g,飞行器最大可用加速
度为25g,考虑自动驾驶仪对制导系统的影响,借鉴文
献[28],其动态模型可等效为 ȧMe = (aM − aMe)/T ,
式中aM, aMe和T分别为自动驾驶仪的输入、输出和

时间常数,选取T = 0.5 s. 期望命中时间设为70 s. 仿
真验证分为两部分,各部分的脱靶量在表1给出.

4.1 不不不同同同攻攻攻击击击时时时间间间控控控制制制制制制导导导律律律的的的对对对比比比仿仿仿真真真验验验证证证

在同一制导场景下对3种不同的制导律性能作对
比,将所提出的预设性能固定时间制导律 (17)简记
为GL1,固定时间收敛制导律 (43)简记为GL2,在文
献[7]中给出的攻击时间控制制导律(11)简记为GL3.
GL1的参数选取为: k = 3, η = 1.5, ts = 8, ω∞ = 1,
l1 = 3, l2 = 2, p = 0.8, q = 1.3, κ1 = 0.2, κ2 = 0.1,

β=0.5, τ=0.03. GL2的参数设为: l3=0.2, l4=0.2,
m=0.8, n=1.5, κ3 =0.5, κ4 =1, β′ =1, τ ′ =0.07.
GL3的制导指令如下:

a′′M = −F + 1 +DaT + k1ξ + k2ξ
ι

B
, (44)

其中k1, k2>0, 0<ι<1, D=d/aT. 该制导律为有限
时间收敛. 在仿真中设置k1 = 0.4, k2 = 0.5, ι = 0.8.

表 1 不同制导律和不同性能函数参数下的脱靶量
Table 1 Miss distances under different guidance laws

and different performance function parameters

第4.1节 第4.2节

制导律 脱靶量/m 性能函数参数 脱靶量/m

GL1 0.122 6 k = 1.5 0.122 2
GL2 1.053 0 k = 4.0 0.122 0
GL3 0.050 7 k = 7.0 0.121 9

仿真结果如图6所示,图中∗为飞行器和目标的初
始位置, ⋆为拦截位置.图6(a)表明3种制导律都能使飞
行器命中机动目标.图6(b)说明飞行器命中目标的时
间为期望命中时刻70 s. 从图6(c)可见,在3种不同制
导律的作用下,攻击时间误差都在8 s前进入(−1, 1)

残差集内,之后保持稳定状态. 由图 6(d)可知, GL2
和GL3产生的初始加速度都达到25g的饱和约束上限,
而GL1产生的加速度大小为12.6g,低于加速度饱和
约束上限.可见,在相同收敛速率下,所提出的制导
律 (17)能够有效降低初始加速度冲击.表 1表明,在
GL2下的脱靶量最大, GL1和GL3都能取得较小的脱
靶量. 不同于要求目标机动信息完全已知的GL3,本
文提出的制导律GL1在不依赖于目标机动信息的情况
下,仍可取得与GL3相近的脱靶量.

4.2 不不不同同同制制制导导导律律律参参参数数数下下下的的的对对对比比比仿仿仿真真真验验验证证证

为进一步验证所提出方法的初始加速度调节优势,
对比GL1在k = 1.5, 4和7下的制导效果.性能函数收
敛时间选取为15 s,其他参数设置与第4.1节相同.仿
真结果如图7所示.
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图 6 不同制导律下的仿真结果

Fig. 6 Simulation results under different guidance laws
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图 7 在制导律(17)下选取不同k值时的仿真结果

Fig. 7 Simulation results under guidance law (17) with different k

由图7(a)–(b)可见,飞行器在指定时刻命中机动目
标.图7(c)表明,攻击时间误差始终约束在预设性能函
数的包络范围内,且在ts前收敛至稳态范围,稳态误差
小于性能函数终值ω∞. 从表1可见,不同k下的脱靶量
都较小. 仿真结果显示k = 1.5, 4和7时,制导律(17)下
的加速度初值分别为11.7g, 6.6g和5.9g. 图7(d)也进一
步说明k越大,初始加速度越小,与理论分析一致.

5 结结结论论论

本文针对飞行器指定时间命中机动目标问题,提
出了一种可固定时间收敛的自适应预设性能攻击时

间控制制导方法. 通过对预设性能函数中参数的设置,
实现对攻击时间误差瞬态性能和稳态精度的调节. 考
虑到攻击时间误差收敛时间对制导精度的影响,本文
将性能函数改进为光滑的固定时间收敛形式. 仿真结
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果表明,所提出方法能够实现飞行器在期望的攻击时
间拦截目标,且攻击时间误差的瞬态性能和稳态性能
符合设定的性能函数要求.
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