
２０２１ 年 ２ 月

第 ３９ 卷第 １ 期

西 北 工 业 大 学 学 报

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
Ｆｅｂ．
Ｖｏｌ．３９

２０２１
Ｎｏ．１

ｈｔｔｐｓ： ／ ／ ｄｏｉ．ｏｒｇ ／ １０．１０５１ ／ ｊｎｗｐｕ ／ ２０２１３９１０１４１

收稿日期：２０２０⁃０５⁃１１ 基金项目：ＡＴＲ 国防重点实验室基金（６１４２５０３０３０４）资助

作者简介：赵军民（１９８０—），西安现代控制技术研究所研究员级高级工程师，主要从事武器系统总体设计与性能分析研究。

多约束条件下全捷联制导空地导弹弹道方案研究

赵军民１，２， 聂聪２， 常冠男１，２， 吕梅柏１， 李新国１

（１．西北工业大学 航天学院， 陕西 西安　 ７１００７２； ２．西安现代控制技术研究所， 陕西 西安　 ７１００６５）

摘　 要：针对全捷联空地导弹视场小、过载能力有限，对攻击目标具有一定角度约束的问题，提出了一

种分段制导方案。 该方案将攻击弹道分为滑翔段、落角约束段、截获调整段、末制导段和盲区段。 滑

翔段增加射程，落角约束段提前实现终端落角可控，截获调整段调整弹体姿态，使目标进入导引头视

场区域内，为导引头截获目标创造条件，末制导段采用比例导引、姿态追踪的复合制导策略，以同时满

足视场约束和精确打击要求。 仿真结果表明，采用该弹道分段规划方案可以解决多约束下全捷联空

地导弹攻击地面时敏目标的工程化应用问题。
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　 　 全捷联式导引头直接固连于弹体，取消了机械

常平架及其控制机构，降低了系统结构复杂度，减小

了尺寸及质量，提高了可靠性；消除了俯仰、方位通

道之间的交叉耦合；跟踪视线角速率也不再受限制。
其诸多优点成为未来空地导弹小型化、智能化、低成

本化的发展趋势［１⁃２］。
全捷联导引头虽然带来了诸多的优点，但也引

入了一些技术难题［３］：无法直接测量视线角速度；
瞬时大视场引入了大的测量噪声，降低了探测信噪

比，进而影响制导精度；在中 ／末制导交接班时，受瞬

时视场的限制，导弹攻角不能大于导引头的半瞬时

视场角，对交接班截获目标提出了严峻的考验；过载

受限，否则导引头容易脱锁甚至丢失目标。 此外，对
于侵彻型空地导弹，还需兼顾制导精度与落角。 上

述技术难点制约了全捷联式导引头在空地导弹上的

工程化应用。
针对全捷联导引头的技术特点，一些学者展开

了研究。 ＬＩ 等［４］ 提出了一种带有落角和视场角约

束的自适应最优制导律，通过引入 ＩＡＷ 因子调节制

导律以满足相关约束；黄诘等［５］ 提出了一种偏置比

例导引的间接撞击角度控制方法，能够适应视场角

和可用过载等约束条件；Ｙａｎ 等［６］ 研究了一种考虑

自动驾驶仪延迟的滑模制导律，对于目标机动具有

一定的鲁棒性，能够补偿自动驾驶仪的延迟。 王佩

等［７］提出了将跟踪－微分器应用于全捷联制导角速

度信息的提取的方法，张韬等［８］ 提出了一种基于

ＵＳＫＦ 的全捷联导引头信息提取算法，李富贵等［９］

提出了一种空地导弹打击移动目标的方法，但该方

法并未充分考虑导引头视场角、机动过载约束等

问题。
我们注意到，上述研究成果大多是针对全捷联

式导引头工程应用中的某一个问题进行研究，采用

单一的制导律完成全弹道约束控制，并未考虑空地

导弹攻击过程中不同阶段所需解决的主要问题。 本

文针对全捷联式空地导弹视场小、过载能力有限、落
角控制对时敏机动目标打击的弹道制导律问题进行

研究，提出了一种分阶段制导方法。 该方法通过对

弹道进行合理规划，确保中 ／末制导交接班时能截获

目标，末制导段采取一种兼顾稳定跟踪与命中精度

的制导方法，保证导引头始终锁定目标并以期望落

角命中。 该方法可解决全捷联式空地导弹攻击地面

移动目标的工程化应用问题，对采用全捷联导引头

的精确制导武器弹道规划及制导律设计具有较强的

工程化指导意义。
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１　 分阶段制导方案

空地导弹离机后，在一定时间内保持舵面处于

零位，以保证机弹分离安全；导弹稳定姿态，延时一

定时间后，进入最大升阻比飞行阶段，目的是为了提

高导弹可攻击距离；随后进入落角约束段，给截获目

标创造有利条件，该段将导弹以期望落角导引至虚

拟目标，当飞行至目标点上方时，导弹已具备一定的

侵彻角度，视线偏差角也较小，初步具备截获目标的

条件；在满足一定的弹目相对条件后，进入截获调整

段，进一步修正视线偏差角，以确保目标进入导引头

视场并趋于中心；当导弹飞行至导引头截获距离时，
进入末制导段，导引头开机，采用模板匹配或特征识

别方法截获目标，输出导引信号，引导空地导弹攻击

目标，末制导段导弹应在有限过载内稳定跟踪目标；
当飞行至导引头盲区时，保持停控前指令，直至命中

目标。
综上所述，全捷联导引头主要受视场、可用过

载、末端落角等条件约束，为解决其工程化应用问

题，应将弹道进行合理规划。 基于此考虑，将攻击弹

道分为滑翔段、落角约束段、截获调整段、末制导段

和盲区段。 图 １ 所示为分段制导示意图。

图 １　 分阶段制导示意图

１．１　 虚拟目标

图 ２ 所示为虚拟目标位置示意图。
虚拟目标位置坐标表达式如（１）式所示。

ｘＶＴ ＝ ｘＴ － Ｒｃｓｉｎθｄ

ｙＶＴ ＝ ｙＴ － Ｒｃｃｏｓθｄ
{ （１）

式中： （ｘＴ，ｙＴ） Ｔ 为真实目标坐标；（ｘＶＴ，ｙＶＴ） Ｔ 为虚拟

目标坐标；Ｒｃ 为导引头截获距离；θｄ 为期望落角。
设置上述虚拟目标点，当其运动至允许截获点

图 ２　 虚拟目标位置示意图

时，虚拟目标点刚好与允许截获点重合，此时可同时

满足落角、导引头视场角约束，顺利截获目标。
１．２　 带落角约束的快速非奇异终端滑模制导律

围绕带落角约束的制导问题，已提出了多种形

式的制导律［１０⁃１３］。 本文设计了一种快速非奇异终

端滑模变结构制导律以满足落角约束。 弹目相对运

动关系示意图如图 ３ 所示。

图 ３　 弹目相对运动关系

由图 ３ 可知，弹目运动学关系式为

Ｒ̇ ＝ － ＶＭｃｏｓηＭ ＋ ＶＴｃｏｓηＴ

Ｒｑ̇ ＝ ＶＭｓｉｎηＭ － ＶＴｃｏｓηＴ
{ （２）

式中： ηＭ ＝ ｑ － θＭ，ηＴ ＝ ｑ － θＴ，由于攻击对象为地面

目标，可认为 θＴ ＝ ０；Ｒ 为弹目距离，Ｒ̇ 为接近速度；
ＶＭ，ＶＴ 分别为空地导弹速度和目标速度；ｑ 和 ｑ̇ 为弹

目视线角和视线角速度。
选取状态变量

ｘ１ ＝ ｑ － θｄ ｘ２ ＝ ｑ̇ （３）
　 　 假定空地导弹速度和目标速度均为常量，令
ａＭ ＝ＶＭ θ̇Ｍ，对（３） 式求导并结合（２） 式，经整理后可

得制导系统状态方程为

２４１
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（４）

　 　 根据平行接近原理，设计制导律使得 ｘ１，ｘ２ 在

有限时间趋近于零，即能保证空地导弹以期望的落

角精确命中目标。
对于制导系统（４），选取非奇异终端滑模面

ｓ ＝ ｘ２ ＋ ｋ１ｘ１ ＋ ｋ２ ｜ ｘ１ ｜ γｓｇｎ（ｘ１） （５）
式中： ｋ１ ＝ ｃｏｎｓｔ ＞ ０；ｋ２ ＝ ｃｏｎｓｔ ＞ ０；１ ＜ γ ＝ ｐ ／ ｑ ＜
２， ｐ，ｑ 均为大于零的正奇数。

设计自适应趋近律为

ｓ̇ ＝ － α ｜ Ｒ̇ ｜
Ｒ

ｓ －
εｓｇｎ（ｘ１）

Ｒ
（６）

式中： α ＝ ｃｏｎｓｔ ＞ ０；η ＝ ｃｏｎｓｔ ＞ ０；ε ＝ Δ ＋ η ＝
ｃｏｎｓｔ ＞ ０。

从（６） 式可以看出，当 Ｒ 较大时，趋近速度较

慢，当 Ｒ → ０ 时，趋近速度迅速增加，这样可以保证

制导系统进入滑动模态。
对（５） 式求导，并结合（６） 式，设计制导律为

ａＭ ＝ １
ｃｏｓηＭ

［（ － ２Ｒ̇ ＋ ｋ１Ｒ）ｘ２ ＋

　 ｋ２Ｒγ ｜ ｘ１ ｜ γ－１ｘ２ ＋ α ｜ Ｒ̇ ｜ ｓ ＋ εｓｇｎｓ］ （７）

式中， Ｒ和 Ｒ̇未知，全捷联空地导弹只有在末段才使

用导引头的测量信息。 图 １ 所规划的其余各段，可
通过惯性导航、载机雷达、卫星导航等提供的位置信

息，解算出 Ｒ，Ｒ̇。 （７） 式中含有 ｜ ｘ１ ｜ γ－１ 项，由于

１ ＜ γ ＜ ２，因此该制导律不存在非奇异的情况，本
文研究的攻击对象为地面固定或低速运动的目标，
目标的机动性较弱，可以假设 ａＴ ＝ ０，或为未知有界

扰动 ｜ ａＴ ｜ ＜ Δ，Δ 为一个较小的正数。
定理 １ 　 对于制导系统（４）式、滑模变量（５）

式、自适应趋近律（６）式、设计制导律（７）式，则系统

状态将在有限时间内收敛至零，并且整个制导过程

中不存在奇异的问题。
证明　 选取 Ｌｙａｐｎｏｖ 函数

Ｖ１ ＝ １
２
ｓ２ （８）

对（８）式求导，有

Ｖ１ ＝ ｓｓ̇ ＝ １
Ｒ
（ － α ｜ Ｒ̇ ｜ ｓ２ － ε ｜ ｓ ｜ ＋ ａＴｃｏｓηＴｓ） ≤

　 １
Ｒ
（ － α ｜ Ｒ̇ ｜ ｓ２ － ε ｜ ｓ ｜ ＋｜ ａＴ ｜ ｜ ｃｏｓηＴ ｜ ｓ） ≤

　 １
Ｒ
［ － α ｜ Ｒ̇ ｜ ｓ２ － （ε － Δ） ｜ ｓ ｜ ］ ≤

　 １
Ｒ
（ － α ｜ Ｒ̇ ｜ ｓ２ － η ｜ ｓ ｜ ） ≤

　 － η ｜ ｓ ｜
Ｒ

＝ － ２ηＶ０．５

Ｒ
＜ ０ （９）

　 　 因此，满足滑模到达条件。 根据文献［１４］的引

理，系统是有限时间收敛的，有限收敛时间 ｔｒ１ 满足

ｔｒ１ ＜ Ｒ（０） ｜ ｓ（０）η －１ ｜ （１０）
式中，
ｓ（０） ＝ ｘ２（０） ＋ ｋ１ｘ１（０） ＋ ｋ２ ｜ ｘ１（０） ｜ γｓｇｎ（ｘ１（０））。
系统到达滑模面后，将沿滑模面运动直到收敛至原

点，此时滑模面满足

ｓ ＝ ｘ２ ＋ ｋ１ｘ１ ＋ ｋ２ ｜ ｘ１ ｜ γｓｇｎｘ１ ＝ ０ （１１）
考虑到 ｘ２ ＝ ｘ̇１，有

ｘ̇１ ＝ － ｋ１ｘ１ － ｋ２ ｜ ｘ１ ｜ γｓｇｎｘ１ （１２）
选取 Ｌｙａｐｎｏｖ 函数

Ｖ２ ＝ １
２
ｘ２
１ （１３）

对 （１３） 式求导，结合（１２） 式，有
Ｖ̇２ ＝ － ｋ１ｘ２

１ － ｋ２ ｜ ｘ１ ｜ １＋γ ≤－ ２（１＋γ） ／ ２ｋ２Ｖ（１＋γ） ／ ２
２ （１４）

　 　 同上，根据引理，系统是有限时间收敛的，有限

收敛时间 ｔｒ２ 满足

ｔｒ２ ≤ ξ ｜ ｘ１（ ｔｒ１） ｜ （１－γ） ／ ２ （１５）
式中， ξ ＝ ２ －（１＋γ） ／ ２（１ － γ）ｋ２。

由（１０） 式和（１５） 式可知，制导系统将在有限

时间内收敛至滑动模态，然后沿着滑模面运动，当 ｘ１

收敛至零时，ｘ２ 也收敛至零。 证毕。
１．３　 分段制导律设计

１） 滑翔段

该段的作用是增加射程，采用最大升阻比方案。
α（ ｔ） ＝ α∗（Ｍａ，ｈ） （１６）

式中， α∗ 为当前飞行环境的马赫数和高度下最大

升阻比所对应的攻角。
２） 落角约束段

该阶段以期望落角 θｄ 将导弹导引至虚拟目标

点。 选取状态变量为 ｘ１ ＝ ｑ － θｄ，ｘ２ ＝ ｑ̇，制导律采用

（７） 式。 转入该阶段的条件为

ｙ ＜ ｈｙｓ，ｈｙｓ ＝ ｃｏｎｓｔ ＞ ０ （１７）
式中， ｈｙｓ 为转入落角约束段的高度，其取值根据大

量仿真结果确定。
３） 截获调整段

该阶段进行弹体姿态调整，使其在允许截获点

３４１
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导引头视线偏差小于瞬时半视场，实现目标准确截

获。 该阶段制导律采用（７） 式，其中状态变量为

ｘ１ ＝ ｑ － ϑ，ｘ２ ＝ ｑ̇。 进入该阶段的条件为

ＲＭＶＴ ＜ Ｒ ｔｚ，Ｒ ｔｚ ＝ ｃｏｎｓｔ ＞ ０ （１８）
式中： ＲＭＶＴ 为空地导弹与虚拟目标的距离；Ｒ ｔｚ 为调

整段转换条件参数。
４） 末制导阶段

该阶段采用比例导引与姿态追踪的复合制导策

略。 一方面，比例导引能够提高打击精度，但其较大

的前置角和攻角容易造成导引头丢失目标，而姿态

追踪能够减小体视线偏差。 因此，从兼顾精度和视

场约束的角度考虑，采用比例导引与姿态追踪的复

合制导律。 其表达式如（１９）式所示。

ａＭ ＝
ＮＶＭ ｑ̇ ｑＥ ≤ μ ｜ ψＦＯＶ ｜

ｋϑ（ｑ － ϑ） ＋ ｋ ｑ̇ ｑ̇ ｑＥ ≥｜ ψＦＯＶ ｜{ （１９）

式中： ｑＥ 为视线误差角；ϑ 为俯仰角；Ｎ 为比例导引

增益系数；ｋϑ，ｋ ｑ̇ 为姿态追踪增益系数，ψＦＯＶ 为导引

头视场角，μ 为描述目标进入视场线性区程度系

数。 引入该因子可有效减少 ２ 种制导律频繁切换造

成的抖动。 经仿真优化分析，μ ＝ ０．１ 满足设计要

求。 当μ ｜ ψＦＯＶ ｜ ＜ ｑＥ ＜ ｜ ψＦＯＶ ｜ 时，ａＭ 取值规则如图

４ 所示。

图 ４　 过载指令选择示意图

当 μ ｜ ψＦＯＶ ｜ ＜ ｑＥ ＜ ｜ ψＦＯＶ ｜ 时，根据 ｑＥ 的运动方

向来确定 ａＭ 的表达式。 当 ｑＥ 由 μ ｜ ψＦＯＶ ｜ 向 ｜ ψＦＯＶ ｜
方向运动时，ａＭ ＝ ＮＶＭ ｑ̇；反之，当 ｑＥ 由 ｜ ψＦＯＶ ｜ 向

μ ｜ ψＦＯＶ ｜ 方向运动时，ａＭ ＝ ｋϑ（ｑ － ϑ） ＋ ｋ ｑ̇ ｑ̇。
５） 盲区段

当Ｒ≤Ｒｃｍｉｎ 时，制导系统停控，该阶段制导指令

为进入盲区时刻的制导指令，直至命中目标。
１．４　 中末制导交接班

中末制导由于 ２ 种制导律给出的过载指令差

异，可能引起姿态抖动，对导引头截获目标造成影

响。 因此，采用线性过渡方法实现平稳过渡。 中末

制导交接班过载指令表达式如下

ａＭ ＝ Ｋ ｊａｔｚ ＋ （１ － Ｋ ｊ）ａｍｚｄ （２０）
式中： ａｔｚ 截获调整段过载指令；ａｍｚｄ 为末制导段过载

指令，切换系数 Ｋ ｊ 的表达式如下：

Ｋ ｊ ＝
１ ｔ ＜ ｔ０

１ － （ ｔ － ｔ０） ／ Ｔｇｄ ｔ０ ≤ ｔ ＜ ｔ０ ＋ Ｔｇｄ

０ ｔ ≥ ｔ０ ＋ Ｔｇｄ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２１）

式中： Ｔｇｄ ＝ ０．５ ｓ为过渡时间；ｔ０ 为末制导开始时刻。

２　 全捷联导引头视线角速度估计

全捷联导引头无法直接测量视线角，需对视线

角进行重构，再经适当的微分网络，估计出视线角速

度。 本文采用跟踪微分器作为视线角的微分网络，
图 ５ 为视线角速度估计方案结构图。

图 ５　 全捷联导引头视线角速度估计方案结构图

２．１　 视线角重构模型

视线角重构是利用视线坐标系、体视线坐标系、
弹体坐标系、惯性坐标系之间的旋转关系，建立体视

线角 ｑＢ 至惯性视线角 ｑＩ 的关系式。 文献［７，１５］ 对

重构方法有详细描述，本文不再敷述，直接给出视线

角重构表达式

ｑＩ ＝ ａｒｃｓｉｎξ２ （２２）
式中： （ξ１，ξ２） Ｔ ＝ ＬＩ

Ｂ（ϑ）ＬＢ
ＢＬ（ｑＢ）ｕ；ＬＩ

Ｂ 为弹体坐标

系至惯性坐标系转换矩阵；ＬＢ
ＢＬ 为体视线坐标系至

弹体坐标系的转换矩阵；ｕ ＝ （１，０） Ｔ 为弹目视线方

向的单位向量；ｑＩ 为惯性视线角；ｑＢ 为体视线角。
２．２　 视线角速度提取

若对（２２）式所重构的视线角直接进行微分，会
极大地放大噪声。 为解决非线性滤波问题，韩京清

等［１６］创造性地提出了非线性跟踪－微分器，该方法

广泛应用于非线性滤波、非线性控制等领域中。 根

据全捷联导引头视线角重构模型及测量噪声的特

性，本文采用一种非线性跟踪微分器对视线角速度

进行提取。 其形式如下：
ｘ̇１ ＝ ｘ２

ｘ̇２ ＝ － ｒ［ － ｆｓｔ（ｘ１ － ｖ，α，δ） ＋ βｒ －α ｆｓｔ（ｘ２，α，δ）］{
（２３）

式中
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ｆｓｔ（ ｚ，α，δ） ＝
｜ ｚ ｜ αｓｇｎｚ ｜ ｚ ｜ ＞ δ

ｚδα－１ ｜ ｚ ｜ ≤ δ，δ ＜ ０{
ｒ，α 决定了跟踪的快速性；β 影响噪声抑制效果。 通

过调整 ｒ，α，β ３ 个参数，结合（２２） 式就可估计视线

角速度。 本文选取 ｒ ＝ ５０，α ＝ ０．７，δ ＝ ５ｈ，β ＝ １．７，ｈ
为积分步长。

３　 弹道仿真验证

以某型全捷联空地导弹攻击地面目标为例，采
用上述分段制导方案、视线角速度估计方法进行仿

真以验证方案的有效性，仿真条件如下：
初始条件：
空地导弹初始位置（０，１０ ０００） Ｔｍ，可用过载为

２ｇ，速度 ＶＭ０ ＝ ２４０ ｍ ／ ｓ，倾角 θＭ０ ＝ ０°，导引头截获距

离 Ｒｃ ＝ ３ ０００ ｍ，导引头最小作用距离 Ｒｃｍｉｎ ＝ ２００ ｍ，
导引头视场 ψＦＯＶ ＝ ±３°，期望落角 θｄ ＝ －７９°，目标初

始位置为（１０ ０００，０） Ｔｍ，目标速度为 ＶＴ ＝ ２０ ｍ ／ ｓ。
测量误差：
ＧＰＳ 测量误差 ／ ｍ：Δｘ～ （０，１００），Δｙ～ （０，１５２）；

导引头测角误差 ／ （°）：ΔｑＢ ～ （０，（０．２８６ ５） ２）；姿态

角测角误差 ／ （°）：Δϑ～ （０，０．５２）。
制导律转换条件：ｈｙｓ ＝ ９ ０００ ｍ，Ｒ ｔｚ ＝ ４００ ｍ；
制导参数：ｋ１ ＝ ３，ｋ２ ＝ ２，ｐ ＝ ７，ｑ ＝ ５，α ＝ ３，ε ＝

０．０１，Ｎ＝ ３，ｋϑ ＝ ５，ｋ ｑ̇ ＝ ２０。
末制导过程中，２ 种制导策略切换可能导致落

角约束不能满足要求，实际应用中在落角约束段应

选择适当的落角指令，留有余量。 本文仿真选取指

令落角为－８５°。
在末制导之前的各阶段，ｑ 及 ｑ̇ 可通过 ＧＰＳ、惯

性导航系统提供的弹目坐标进行估算［１１］。 在上述

仿真条件下进行仿真，仿真结果如下。
仿真图 ６、图 ７ 和图 ９ 中，曲线中的标志点

“·”，按顺序依次为落角约束段、截获调整段、末制

导段和盲区段起始点。 仿真图中的局部放大图为从

截获调整段起始至进入导引头盲区截止。

图 ６　 弹目运动轨迹

图 ７　 弹道倾角

图 ８　 指令过载与实际过载　 　 　 　 　 图 ９　 视线角偏差 ｑＥ 　 　 　 　 　 图 １０　 ｑ̇ 估计值与真实值

　 　 从图 ６ 空地导弹运动轨迹可以看出，空地导弹

在末制导段的弹道较为平直。 图 ７ 所示为空地导弹

弹道倾角变化曲线，从图中可以看出，经过落角约束

段之后，实现了落角约束要求，并留有余量，至末制

导结束倾角为在－８２°，随后进入盲区段，至仿真结

束倾角为－７９．６５°，终端满足落角约束要求。 进入末

制导阶段，由于导引头探测的视线角 ｑＢ、弹体姿态

角 ϑ 均存在测量误差，采用（２２）式进行惯性视线重

构，并经过（２３）式的滤波，有效降低了噪声带来的

影响，从图 ８ 的过载指令与实际响应可以看出，过载
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波动响应全程在 ２ｇ 内，满足过载约束。 图 ９ 所示，
视线角从仿真开始时的 ４５°，至姿态调整段开始时

刻的 ２．５４°，已进入导引头视场范围，经过调整段的

视线偏差修正之后，ｑＥ 从 ２．５４°减小至 １．５０°，确保了

导弹到达允许截获点时，目标处于导引头半视场并

接近视场中心；从图 ９ 可以看出，在末制导段，当目

标即将脱离导引头视场线性区时，姿态追踪制导律

迅速调整姿态，使 ｑＥ 往趋于零的方向运动，以确保

整个末制导段目标处于导引头视场内。 图 １０ 可以

看出，经视线角重构，利用非线性跟踪微分器估计的

视线角速度能够满足末制导的需要。

４　 结　 论

本文针对全捷联空地导弹在导引头视场、可用

过载、落角等约束条件下对地攻击移动目标的问题，
提出了一种适合于工程化应用的弹道规划方案，并
根据各阶段主要任务有针对性的设计了相对应的制

导律。 文中设计了带约束的非奇异快速终端滑模制

导律实现了导弹以期望落角快速接近目标，通过引

入虚拟目标和在截获调整段的姿态调整，实现了中

末交接班时导引头准确截获目标，并保证目标始终

处于视场内，最终以期望落角精确命中目标。 仿真

结果表明，该方法具有较强鲁棒性，对于采用全捷联

制导体制导弹的工程化应用问题，该方法具有一定

的指导意义。
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