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视场约束下攻击时间与角度可控三维矢量制导律

邹浩文,张 民,陈 涛

(南京航空航天大学自动化学院,南京210016)

摘 要:考虑末制导阶段的攻击时间和攻击角度约束,提出了一种最大视场角约束下攻击时间和

攻击角度可控的三维矢量制导律。首先,基于三维矢量制导模型,将二维平面最优制导律扩展至

三维空间,通过李雅普诺夫稳定性分析证明了其在三维空间中能够满足攻击角度约束。其次,在
三维矢量攻击角度约束制导律中引入估计剩余飞行时间偏置项,通过最优误差动力学设计出三维

矢量攻击角度和攻击时间约束制导律,随后加入视场角约束函数,并通过理论分析证明了所提制

导律的正确性。最后,通过数值仿真验证了所设计制导律在三维空间中可以同时满足视场角约

束、攻击角度约束和攻击时间约束。
关键词:导弹;三维非线性制导;视场角约束;攻击角度约束;攻击时间约束
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Three-dimensionalvectorguidancelawwithimpact
timeandanglecontrolunderFOVconstraint

ZOUHaowen,ZHANGMin,CHENTao

(CollegeofAutomation,NanjingUniversityofAeronauticsandAstronautics,Nanjing210016,China)

Abstract:Consideringtheimpacttimeandangleconstraintintheterminalguidancestage,athree-dimen-
sional(3D)vectorguidancelawwithimpacttimeandanglecontrolunderthemaximumfieldofview
(FOV)constraintisproposed.Firstly,thetwo-dimensional(2D)planaroptimalguidancelawisextended
to3Dspacebasedonthe3Dvectorguidancemodel,andLyapunovtheoryisusedtoprovethatitsatisfies
theimpactangleconstraintin3Dspace.Secondly,theestimatedtime-to-gobiastermisintroducedinto
the3Dvectorguidancelawwithimpactangleconstraint,andtheoptimalerrordynamicsisusedtodesign
the3Dvectorguidancelawwithimpactangleandtimeconstraints,thentheFOVconstraintfunctionis
added.Thecorrectnessoftheguidancelawisprovedbytheoreticalanalysis.Finally,thenumericalsimu-
lationverifiesthattheguidancelawcansatisfytheFOVconstraint,theimpactangleconstraint,andthe
impacttimeconstraintin3Dspace.
Keywords:Missile;Three-dimensionalnonlinearguidance;Fieldofview(FOV)constraint;Impactangle
constraint;Impacttimeconstraint
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0 引言

巡飞弹作为一种自杀式攻击型无人机,在现代

战争中发挥着越来越重要的作用。对于传统制导

律,如经典的比例导引制导律,人们过去往往仅注

重追求零脱靶量以实现对目标的精确打击。然而,
随着现代战争中精确打击任务需求的越来越多样

化、复杂化,以及现代防御体系的快速发展[1],传统

的比例导引已经不能满足实际战场的作战需求。
因此,带约束的制导律成为了一个新的研究热

点,例 如 攻 击 角 度 可 控 制 导 律[2-3](impactangle
controlguidance,IACG)和攻击时间可控制导律[4-5]

(impacttimecontrolguidance,ITCG)。为了进一步

提高攻击效率,攻击时间和攻击角度可控制导律(im-
pacttimeandanglecontrolguidance,ITACG)备受关

注。文献[6]首先对满足攻击角度和攻击时间约束

的制导律进行了研究,采用小角度假设对模型进行

线性化,然而,由于模型过于简化,该方法存在很大

的局 限 性。文 献[7]基 于 终 端 滑 模 控 制 设 计 了

ITACG,并对传统的剩余飞行时间估计和滑模面的

稳定性条件进行了修正,展现出良好的性能。文献

[8]提 出 了 一 种 基 于 滑 模 控 制 的 视 场 角 成 型

ITACG,但这种制导律依赖于明确设计的一个视场

角剖面,以确保满足期望的攻击时间、角度和视场

角约束,限制了终端约束的实现精度。文献[9]基
于非线性最优控制框架设计了制导律,并考虑了视

场角和加速度限制等实际需求,但该方法需要数值

计算的开环过程,在实际应用中可能导致制导性能

下降。文献[10]提出了一种无需任何数值程序的

ITACG,通过李雅普诺夫稳定性理论保证了终端性

能,并同时考虑视场角等约束。文献[11-12]在假设

导弹速度可自由调节的前提下,分别提出了带攻击

角度约束的有限时间和固定时间分布式协同制导

律。文献[13-14]均通过设计两阶段制导律(two-
phaseguidance,TPG)实现时间和角度约束,这种

复合制导律的实施需要进行模态切换,增加了指令

的复杂程度。文献[15]提出了一种矢量形式的三

维制导律,无需进行通道解耦设计和逻辑切换,具
有较好的制导性能,但并未考虑到视场角约束,制
导过程中可能会丢失视野。

综上所述,现有的ITACG多采用欧拉角变换

描述三维制导模型,并将制导律解耦到俯仰方向和

偏航方向进行单独设计。但由于三维空间中的制

导问题存在耦合非线性,导引指令的设计变得过于

复杂。为解决这一问题,本文在文献[15]和文献

[16]的启发下,利用三维矢量制导模型,将二维角

度约束最优制导律扩展至三维空间中,并通过最优

误差动力学引入了攻击时间偏置项。同时,在文献

[15]的基础上,将视场角约束函数加入到制导律指

令中,提出了一种最大视场角约束下的三维矢量攻

击角度和时间可控制导律。最后,与现有文献进行

仿真对比,显示了所提制导律的优越性。

1 问题描述

考虑在三维空间内,导弹打击静止目标的制导

模型如图1所示。图1中,M和T分别为导弹和静

止目标;OXYZ为惯性坐标系,MXVYVZV 为速度坐

标系;VM 为导弹速度矢量,方向沿速度坐标系MXV

轴;R 为弹目视线矢量,方向由导弹指向目标。矢量

ac为导弹的加速度指令,与VM 垂直。实际中,加速

度指令ac 通常沿速度坐标系的 MYV 轴和 MZV 轴

分解为ay 和az,可表示为

ac=ay +az (1)
矢量ΩR 为弹目视线R 的旋转角速度,可表

示为

ΩR=-
R×VM

R2
(2)

式中,×为矢量外积;R 为弹目距离。

图1 三维矢量制导模型

Fig.1 3Dvectorguidancemodel

2 攻击约束三维矢量制导律设计

本章首先在第1章模型的基础上引入新的矢量

和角度,以便于后续制导律的推导[15]。如图2所

示,Vd表示期望攻击速度矢量,固连在静止目标上,
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VM,R,Vd 的单位矢量可分别表示为vM,vR,vd,其

关系式如下

vM =
VM

VM
,vR=

R
R
,vd=

Vd

Vd
(3)

式中,VM,R,Vd 分别为对应矢量的幅值大小。
导弹速度前置角σ定义为矢量vM 和vR 之间的

夹角,也称视场角,其表示制导过程中导弹和目标

之间的航向误差。矢量v1定义为由vM 和vR组成的

平面的单位法向量;同理,将vR 和vd 之间的夹角定

义为χ,矢量v2定义为由vd和vR组成的平面的单位

法向量;将v1与v2之间的夹角定义为η。通过上面

的描述,可得到如下关系式

v1=
vR×vM

sinσ

v2=
vd×vR

sinχ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(4)

σ=arccos(vR·vM)σ∈ [0,π]
χ=arccos(vd·vR) χ ∈ [0,π]

η=arccos(v1·v2) η∈ [0,π]

ì

î

í

ï
ï

ïï

(5)

图2 矢量和角度定义

Fig.2 Definitionofvectorandangle

2.1 攻击角度约束三维矢量制导律

最优控制常被应用于末制导问题,以设计带有

攻击角度约束的制导律。本文选择常见的最优控

制代价函数[16]如下

J=∫
R0

0
u2dR (6)

式中,u 为控制输入量;R0 为初始弹目距离。
受文献[15]启发,将文献[16]中的二维平面最

优制导律以矢量形式推广至三维空间中,则IACG
可以设计为

aIACG=4ΩR×VM +
2V2

Mχcosσ
R v2×vM (7)

将式(2)代入,展开得

aIACG=-
4V2

Msinσ
R v1×vM +

2V2
Mχcosσ
R v2×vM (8)

根据式(7)可知,IACG的形式为偏置比例导引

律 (biased proportional navigation guidance,

BPNG),其由比例导引项和偏置项构成,比例导引

项和偏置项的系数分别为4和2。其中,比例导引

项是在v1×vM 方向上的拦截部分,用于减小航向误

差;偏置项是在v2×vM 方向上的转向部分,用于实

现期望的攻击角度。

定理1 在初始条件σ ≤
π
2

下,所提出的

IACG能够使导弹以期望攻击速度矢量Vd 击中目

标,即在三维空间中实现期望攻击角度约束。
证明 由图中几何关系,弹目距离R 的导数可

表示为

Ṙ =-VMcosσ (9)
考虑矢量的绝对导数和相对导数,可得R 的导

数为

Ṙ=
δR
δt+ΩR×R=-VMvM (10)

式中,δ为相对导数符号。
将式(3)和式(9)~式(10)联立可得vR 的导

数为

v̇R=-
VM

RvM +
VMcosσ

R vR (11)

由于加速度指令aIACG 垂直于VM,则vM 的微分

v̇M 可表示为

v̇M =
aIACG
VM

=-
4VMsinσ

R v1×vM +
2VMχcosσ

R v2×vM

(12)
由式(5)可得σ 的导数为

σ̇=-
v̇R·vM +vR·̇vM

sinσ
(13)

将式(11)~式(12)代入,可得

σ̇=-
3VMsinσ

R +
2VMχcosσcosη

R
(14)

由式(14)可知,̇σ σ=
π
2
=-
3VM

R <0,这表明了

对 ∀t>0,∑ = σ 0≤σ<
π
2{ } 是一个正不变

集,即在初始条件σ≤
π
2

下,对∀t>0,σ的范围始终

满足0≤σ<
π
2
。又因为Ṙ= -VMcosσ,则对∀t>
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0,有Ṙ <0,所以导弹与目标之间的相对距离将单

调递减至0。
联立式(5)和式(11)可得χ 的导数为

χ̇=-
VMsinσcosη

R
(15)

同理,可得η 的导数为

η
·

=-
2VMχcos2σsinη

Rsinσ +
VMsinσcosχsinη

Rsinχ
(16)

构造函数L=sinσsinχsinη≥0,则L 的导数为

L̇ =̇σcosσsinχsinη+̇χsinσcosχsinη+

η
·

sinσsinχcosη

(17)

将式(14)~式(16)代入可得

L̇=
3̇R
RL (18)

解式可得

L=L0
R
R0

æ

è
ç

ö

ø
÷

3

≤
R
R0

æ

è
ç

ö

ø
÷

3

(19)

从式(19)可得0≤L ≤
R
R0

æ

è
ç

ö

ø
÷

3

,所以当R →0

时,有L →0,即

lim
R→0
(sinσsinχsinη)=

 lim
R→0

(vR×vM)×(vd×vR)=0

(20)

这意味着随着弹目距离R 的减小,由vR 和vM

组成平面的法向量与vd 和vR 组成平面的法向量逐

渐平行,则vM,vR,vd 逐渐位于同一平面上,三维空

间制导问题将转化为文献[16]中的二维平面制导

问题。根据文献[16]的结论,该制导律在三维空间

中可以实现期望攻击角度的约束。

2.2 攻击时间和攻击角度约束三维矢量制导律

  由前文所提出的IACG可知,三维矢量制导律

由用于减小航向误差的拦截部分和用于实现期望

攻击角度约束的转向部分构成。本节将在拦截部

分中加入剩余飞行时间误差反馈项at,使得制导律

满足期望攻击时间约束,则完整的ITACG可以设

计为

aITACG= -
4V2

Msinσ
R +at

æ

è
ç

ö

ø
÷v1×vM +

2V2
Mχcosσ
R v2×vM

(21)

联立式(5)和式(11)~式(12)可得σ 的导数为

σ̇=-
3VMsinσ

R +
at
VM

+
2VMχcosσcosη

R
(22)

考虑v1和v2的夹角η是一个很小的值,即cosη≈

1,并假设σ是一个小角,则cosσ≈1-
σ2

2
,sinσ≈σ,

则式(22)和式(15)可化为

σ̇=-
3VMσ
R +

at
VM

+
2VMχ-VMσ2χ

R
(23)

χ̇=-
VMσ
R

(24)

将剩余飞行时间误差定义为

s=td-t-tgo (25)
式中,s为剩余飞行时间误差;td 为期望的攻击时

间;tgo 为估计剩余飞行时间。
将文献[16]中的结论扩展至三维空间,则在所

提出的IACG下,估计剩余飞行时间可以设计为

tgo=
R
VM

1+
σ2+χ2

15 +
σχ
30

é

ë
êê

ù

û
úú (26)

对式(26)求导,可得剩余飞行时间误差的导

数为

ṡ= -1-
∂tgo
∂RṘ-

∂tgo
∂σ -

3VMσ
R +

2VMχ-VMσ2χ
R

æ

è
ç

ö

ø
÷-

∂tgo
∂χ

χ̇-
∂tgo
∂σ

at
VM

(27)

定理2 若式(26)为精确剩余飞行时间表达

式,则式(27)前4项之和为0。
证明 展开式(27)前4项,并忽略高次项,可得

∂tgo
∂RṘ=

1
VM

1+
σ2+χ2

15 +
σχ
30

é

ë
êê

ù

û
úú -VM 1-

σ2

2
æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë
êê

ù

û
úú

=
13
30σ

2-
1
15

χ2-
1
30σ

χ-1 (28)

 
∂tgo
∂σ -

3VMσ
R +

2VMχ-VMσ2χ
R

æ

è
ç

ö

ø
÷

=
R
VM

2
15σ+

1
30

χé

ë
êê

ù

û
úú -

3VMσ
R +

2VMχ-VMσ2χ
R

é

ë
êê

ù

û
úú

=-
2
5σ

2+
1
6σ

χ+
1
15

χ2 (29)

∂tgo
∂χ

χ̇=
R
VM

2
15

χ+
1
30σ

é

ë
êê

ù

û
úú -

VM

Rσ
æ

è
ç

ö

ø
÷

=-
1
30σ

2-
2
15σ

χ

(30)

联立式(28)~式(30),可得
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-1-
∂tgo
∂RṘ-

∂tgo
∂σ -

3VMσ
R +

2VMχ-VMσ2χ
R

æ

è
ç

ö

ø
÷-
∂tgo
∂χ

χ̇=-1-
13
30σ

2-
1
15

χ2-
1
30σ

χ-1
æ

è
ç

ö

ø
÷-

-
2
5σ

2+
1
6σ

χ+
1
15

χ2æ

è
ç

ö

ø
÷- -

1
30σ

2-
2
15σ

χæ

è
ç

ö

ø
÷=0 (31)

  所以,可得

ṡ=-
4Rσ+Rχ
30V2

M
at=-

Rλ
30V2

M
at (32)

式中,λ=4σ+χ。
参考文献[17],将最优误差动力学方程设计为

ṡ+
α
tgo
(sign(s)s p +sign(s)s 2-p)=0 (33)

式中,α>0,0<p<1。 根据文献[17]中的结论,
剩余飞行时间误差将会在有限时间内收敛至0。因

此,剩余飞行时间误差反馈项at可以设计为

at=
30V2

Mcosσ·α(sign(s)sp +sign(s)s2-p)
Rtgoλ

(34)

注意到,在式(34)中,当λ →0,at 存在奇异

性。为了消除指令的奇异性,将at改进为

at=
30V2

Mcosσ·α(sign(s)sp +sign(s)s2-p)
Rtgo

·h
(λ)
λ
(35)

式中,h(λ)为辅助函数,其表达式如下

h(λ)=
λ
γ

æ

è
ç

ö

ø
÷

n

,ifλ ≤γ

1, otherwise

ì

î

í

ïï

ïï

(36)

式中,n≥2,γ>0。

根据洛必达法则,此时lim
λ→0

h(λ)
λ =lim

λ→0

n
γn ·

λn-1=0,则可避免指令奇异性的发生。

2.3 最大视场角约束设计

考虑到实际应用中,导弹导引头存在一定的视

野范围。因此,制导过程中有必要对视场角进行约

束。本文在制导指令的所有偏置项中引入视场角

约束函数s(σ),如下

s(σ)=esinσcos
π
2σmax

σæ

è
ç

ö

ø
÷ (37)

将式(37)加入到式(21)中,可得带视场角约束

的ITACG指令如下

aITACG= -
4V2

Msinσ
R +at·s(σ)

æ

è
ç

ö

ø
÷v1×

vM +
2V2

Mχcosσ·s(σ)
R v2×vM

(38)

定理3 所设计的制导律能够将制导过程中的

视场角限制在最大视场角σmax 以内。

证明 构造Lyapunov函数如下

V(σ)=
1
2σ

2 (39)

对式(39)求导,可得

V̇(σ)=σ̇σ=-
3VMσsinσ

R +
σat
VM
·s(σ)+

2VMχσcosσcosη
R

·s(σ) (40)

则有

V̇(σ)σ=σmax =-
3VMσmaxsinσmax

R <0 (41)

从式(41)可知,对于∀t>0,∑= {σ0≤σ<

σmax≤
π
2} 是一个正不变集,即在初始条件σ≤σmax

下,对 ∀t>0,σ的范围始终满足0≤σ<σmax。又

因为Ṙ=-VMcosσ,则对∀t>0,有Ṙ<0,所以导

弹与目标之间的相对距离将单调递减至0。
同理,类似aIACG 的证明过程可证明所提出带视

场角约束的aITACG 能够在三维空间中满足期望攻击

角度约束和期望攻击时间约束。
考虑到在实际应用中,制导指令aITACG 将沿着

速度坐标系MYV 和MZV 分解为偏航加速度和俯仰

加速度,可表示为

ay =aITACG·jV

az =aITACG·kV
{ (42)

式中,jV 和kV 分别为速度坐标系MYV 和MZV 轴

的单位矢量,jV 和kV 可用式(43)计算

kV=
(vM ×kI)×vM

(vM ×kI)×vM

jV=kV×vM

ì

î

í

ïï

ïï

(43)

式中,kI为惯性坐标系的Z 轴单位矢量。

3 数值仿真

为了可视化导弹的速度方向,可用弹道倾角θM

和弹道方位角ψM 表示导弹的速度矢量,其中弹道

倾角和弹道方位角的范围分别为[-90°,90°]和
[-180°,180°]。此外,导弹的期望攻击速度矢量也

可用弹道倾角和弹道方位角描述,其转换关系如下
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vd=

cosθdcosψd

cosθdsinψd

sinθd

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(44)

式中,θd 和ψd 分别为期望弹道倾角和期望弹道方

位角。
为了方便观察所设计制导律对于攻击角度约

束的有效性,将攻击角度误差定义为速度矢量与期

望速度矢量的夹角,可表示如下

ζ=arccos(vM·vd) (45)
仿真将设置两种不同场景,以验证所提出的制导

律在不同场景下的有效性,同时仿真还将与其他文献

中的制导律进行对比以突出显示本文的创新性。所

有仿真过程的参数设置均相同,具体参数设置为α=
12,p=0.7,γ=8°,n=10,加速度限幅为20m/s2。

3.1 场景1:ITACG制导律验证

本节将对相同攻击角度不同攻击时间约束下

的ITACG进行仿真,将4枚导弹的初始位置均设

定在(0,0,300)m,目标位置设定在(1000,1000,

0)m,导弹初始速度设定为(0,35,0)m/s,最大视

场角约束为60°。4枚导弹的其他攻击约束如表1
所示,仿真结果如图3所示。

由图3(a)可以看出,从同一点出发的导弹能够

在不同攻击时间约束条件下击中目标,随着时间约

束的增大,弹道逐渐变得弯曲。由图3(d)可知,在
不同时间约束下,导弹的视场角始终在60°以下,从

表1 攻击约束(场景1)

Tab.1 Impactconstraints(Scenario1)

约束条件 导弹1 导弹2 导弹3 导弹4

θd/(°) -50

ψd/(°) -60

td/s 48 54 60 66

(a)三维轨迹

(b)侧向加速度

(c)法向加速度

(d)视场角

(e)攻击角度误差

图3 不同攻击时间约束的ITACG仿真结果

Fig.3 SimulationresultsofITACGunderdifferent

impacttimesconstrained
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而验证了视场角约束设计的有效性。图3(b)和图

3(c)显示,随着时间约束的增大,在弹道末端制导指

令虽有所增加,但总体仍然较为平缓。从图3(e)可
以看出,攻击角度误差能够在给定攻击时间约束下

收敛至0,这同时也说明了剩余飞行时间解析表达

式的精度能够满足ITACG的精度需求。

3.2 场景2:齐射打击

本节旨在验证导弹齐射打击场景,设置了5枚导

弹从5个不同初始位置出发,从5个方向在同一时刻

命中目标。目标位置设定在(1000,1000,0)m,最大

视场角约束为60°,导弹的其他攻击约束和初始条

件如表2所示,仿真结果如图4所示。

表2 攻击约束(场景2)

Tab.2 Impactconstraints(Scenario2)

约束条件 导弹1 导弹2 导弹3 导弹4 导弹5

位置/m (0,0,300) (0,2000,300) (2000,0,300) (2200,1800,300) (500,2400,300)

速度/(m/s) (0,35,0) (35,0,0) (0,35,0) (-35,0,0) (0,-35,0)

θd/(°) -60 -30 -45 -90 -70

ψd/(°) -80 -160 160 80 0

td/s 60

(a)三维轨迹

  
(b)侧向加速度

(c)法向加速度

  
(d)视场角
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(e)攻击角度误差

图4 齐射打击仿真结果

Fig.4 Simulationresultsofsalvoattack

  图4(a)显示,不同初始位置的导弹能够在相同

的攻击时间约束条件下击中目标。由图4(d)和图4
(e)可知,不同初始条件下的导弹初始攻击角度误差

相差较大,但均能够在给定攻击时间约束下收敛至

0,且整个制导过程即使在大攻击角度误差下也能

够满足最大视场角约束。图4(b)和图4(c)显示,虽
然在有些约束下初始指令达到饱和,但随着制导的

进行,指令会逐渐减小,整个过程指令较为平缓。
上述仿真结果表明,所设计的制导律能够很好地满

足在最大视场角约束下从不同方位同一时刻命中

目标的齐射打击任务。

3.3 与现有制导律进行对比

本节将所设计的制导律与文献[15,18]中的制

导律在同一工况下进行仿真对比,导弹的初始条件

与场景1相同。仿真中的约束设置如下,期望攻击

时间约束为60s,期望弹道倾角为-50°,期望弹道

偏角为-40°,最大视场角约束为60°,仿真结果如

表3和图5所示。

表3 提出的制导律与其他文献中的

制导律对比仿真结果

Tab.3 Comparisonsimulationresultsoftheproposed

guidancelawwiththeonesinotherliteratures

约束条件
本文提出的

制导律

文献[15]中的

制导律

文献[18]中的

制导律

攻击时间

误差/s
0.004 0.003 0.127

攻击角度

误差/(°)
0.0150 0.0134 0.0200

脱靶量/m 0.1035 0.1126 0.2495

(a)三维轨迹

(b)视场角

(c)侧向加速度

(d)法向加速度

图5 与其他文献对比仿真结果

Fig.5 Comparisonsimulationresultsoftheproposed

guidancelawwiththeonesinotherliteratures
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  图5(a)表明,不同方法下的3枚导弹均能够精

确命中目标。由表3可知,本文和文献[15]所设计

的制导律都具有较好的攻击精度,而文献[18]中的

制导律精度则相对较差。相较于文献[18]采用标

准的比例导引剩余飞行时间进行时间反馈项的计

算,本文和文献[15]都基于IACG重新设计剩余飞

行时间,使得制导能够获得更加理想的动态过程。
此外,由图5(c)和图5(d)可以看出,在弹道末端,文
献[18]出现较大的指令抖振,从而影响了最终精

度,而本文和文献[15]的制导指令相对较为平缓。
由图5(b)可以看出,本文和文献[18]所设计制导律

均能够满足最大视场角约束,而文献[15]中的制导

律则无法满足。因此,通过本节仿真可以得出,本
文所设计制导律相较于文献[15]可以满足最大视

场角约束,而相较于文献[18]则具有更高的精度和

更好的动态过程特性。

4 结论

本文受文献[15]和文献[16]启发,提出了一种

三维空间最大视场角约束下非解耦攻击时间和攻

击角度约束的矢量制导律,其不涉及欧拉角变换和

解耦策略,也无需导弹之间进行通信,且制导指令

为解析形式,具有更强的实用性。相较于现有文

献,本文制导策略能够使目标全程在导弹视野范围

内,解决了三维空间中对固定目标的最大视场角约

束下期望攻击角度和时间多弹协同攻击的问题。
从仿真结果对比可知,本文所设计制导律具有较高

的命中精度和较好的过程特性,能够使导弹在多种

约束条件下击中目标。
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