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基于滑模控制的导弹制导系统设计
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摘要!对传统的导弹制导系统进行改进设计&改善导弹的路径跟踪效果$首先引入
.SU53Q

曲线对导弹进行航迹规划进行&

并基于滑模控制进行导弹制导策略的设计&自动驾驶仪系统采用级联比例积分控制器$

.SU53Q

曲线能为导弹创建更平滑的参考

轨迹&减少导弹的超冲运动与振荡现象$滑模控制通过计算导弹与参考轨迹的相对距离&获得参考方位角&进而实现对参考轨迹

的跟踪&能够提高制导系统响应速度'抗干扰能力$对导弹跟踪路径效果进行仿真&对比引入
LSU53Q

曲线前后导弹的跟踪轨迹的

误差与振荡现象&证明了引入
LSU53Q

曲线对于导弹的路径规划工作具有显著帮助&并对结果中的一些现象进行了讨论$并已
LS+

U53Q

曲线作为仿真路径&对传统比例制导策略和改进型滑模控制制导策略的仿真结果进行对比&证明了改进型制导系统设计的可

行性&并对其路径跟踪表现的特点进行了讨论%

关键词!导弹制导系统$

.SU53Q

曲线$滑模控制$航迹规划$制导策略
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引言

现代战争中&对武器精确打击目标能力的需求日益增

强&导弹作为一种典型武器装备&在精确打击目标的场景

中扮演着重要角色&导弹具有打击预定目标和自主控制飞

行航迹的制导能力%导弹能实现制导功能的根本原因在于

拥有制导系统&制导系统扮演着指挥官的角色&负责着生

成决策与指令的重要职责%制导系统引导控制导弹的飞行

航迹&沿预定航迹飞行&导向目标并实现摧毁目标%导弹

导引头获取的外部信息的能力根本上决定了定位目标的准

确性&其次&在信息准确的基础上&导引方法则对于导弹

的路径跟踪能力有极大地影响效果%

传统导弹制导方案通常采用比例导航%比例导航原理

简单&目前已能够实现在导弹制导系统中的成熟应用&但

目前随着时代的发展进步&日益复杂的战场环境对导弹的

制导技术提出了更高的需求%对于远程导弹&比例导航有

诸多弊端&因为在进行远程打击任务时&目标在初始阶段

有较大可能性无法被导弹探测到&往往需要在导弹行程的

末尾阶段目标才能被识别到&因此需要在目标识别阶段之
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基于滑模控制的导弹制导系统设计
#
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前采取不同的制导方法(

%-

)

%

随着智能控制理论研究的不断进展和现代控制理论在

工程应用上的落实&制导系统在引导方式方面获得了更加

多样化的选择&对于提高复杂环境下目标探测'识别'跟

踪以及精确打击等功能提供了更多的可能性%目前&随着

人工智能技术的不断发展&智能化的热潮席卷全球&武器

的智能化目前得到越来越多国家的重视&世界各大军事强

国都已开始着手智能导弹的研发%导弹的智能化是导弹未

来的发展方向之一&而导弹制导系统的智能化是导弹智能

化的基础%

目前&已有多种路径跟踪算法应用于制导律的研究中&

如偏置比例导引律'最优制导律'向量场'神经网络智能

制导律'模糊智能制导律'强化学习智能制导律等%但这

些算法目前大多只在旋翼无人机 !

O;b

"上实现&旋翼无

人机一般被看作在二维横向运动的基础上增加垂直运动的

系统&与导弹的运动特点有明显的差异&无法直接应用于

导弹的制导系统&因此&基于先进的路径跟踪方法对导弹

的制导系统进行改进是十分有必要性的工作(

(%-

)

%

导弹的制导功能一般依靠航迹规划'制导策略和自动

导航仪三部分实现&本文围绕上述三个部分对导弹的制导

系统进行设计%首先&引入
.SU53Q

曲线对导弹的航迹规划

进行优化&

.SU53Q

曲线能够创建更平滑的飞行轨迹&避免

飞行物体的过冲运动与振荡现象(

%(%'

)

&可有效改善导弹的

路径跟踪效果%然后&引入滑模控制对导弹的制导算法进

行改进%滑膜控制是导弹制导算法中可实现的制导方法之

一%该方法需要导弹实时的位置和方向角信息以及参考轨

迹&计算导弹实现跟踪参考轨迹所需的参考方向角%滑模

控制响应速度快'对系统内部参数变化及外部干扰不敏感'

对非线性系统有良好的控制效果'适用于多输入多输出系

统'实现方法简单(

%)""

)

%

本文的结构如下*首先&确立了导弹的数学模型&包

括运动学模型与动力学模型&并对该模型进行了讨论%然

后&进行制导系统的设计&包括航迹规划'制导策略和自

动驾驶仪的设计%最后&对设计的制导系统进行仿真模拟&

观察制导系统在不同类型的参考路径下的表现&对仿真结

果中的一些现象进行了解释&验证了该制导系统设计的可

行性%

B

!

导弹的数学模型

导弹数学模型的建立&首先需要确立与导弹相关的坐

标系%本文中使用到两个相关联的坐标系&分别是弹体坐

标系 !

E

*

6Q

*

6T

*

"和地面坐标系 !

E

;

6Q

;

6T

;

"&都为右

手坐标系%弹体坐标系用于描述导弹自身的位置和姿态&

原点与导弹的重心重合&

E

*

轴与导弹轴线重合且正方向与

前进方向一致&

T

*

轴指向下方%地面坐标系用于描述导弹

相对于地面的位置和姿态&地球坐标系是固定的&并且以

导弹发射位置点为原点%以上坐标系如图
%

所示&

*

'

=

'

4

是弹体坐标系关于地面坐标系的欧拉角&

*

是俯仰角&

=

是

偏航角&

4

是滚转角&用于两个相关坐标系的坐标转换求

解%导弹具有
(

个自由度 !

./\

"&

$

个平移自由度和
$

个

旋转自由度%在弹体坐标系中&位置用向量 !

6

&

7

&

&

"表

示&旋转角用向量 !

8

&

"

&

9

"表示&在地面坐标系中&位

置用向量 !

6

;

&

7

;

&

&

;

"表示&旋转角用向量 !

8

;

&

"

;

&

9

;

"

表示%

图
%

!

弹体坐标系和地面坐标系

实际工作中&导弹的传感器接收到的位置信息基于地

面坐标系&而旋转角信息基于弹体坐标系&需要将位置信

息与旋转信息统一到同一个坐标系&因此需要确立地面坐

标系与弹体坐标系的坐标转换公式%

平移运动的坐标转换表述为以下公式*
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式中&

*

是俯仰角&

=

是偏航角&

4

是滚转角&

9

是
2CQ

函数的简

写&

B

是
Q53

函数的简写%

旋转运动的坐标转换表述为以下公式*
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-
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本文研究的导弹模型采用侧滑转弯控制 !

Q45L7C7SI3

&

F99

"&使用一对 -十.字舵面操纵俯仰和偏航运动&通过

斜置尾翼来保持滚转角速度%

飞行过程中的导弹属于复杂的力学系统&大大增加了

导弹动力学方程建立的复杂性&通过忽略次要因素&得到

导弹的动力学模型&对此做出如下假设*

%

"导弹视为刚体&不会产生气动弹性效应$

"

"导弹视为质量集中在质心的质点$

$

"导弹的滚动轴具有对称的气动效应%

基于上述假设的情况下&我们可以确立导弹动力学的

基本方程&包括
&

&

)

&

]

三个方向上导弹质心的动力学方

程与导弹绕质心转动的动力学方程%因此&导弹的动力学

!
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模型表述为以下方程组*
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式中&

#

是导弹发动机推力&

5

是导弹质量&

=

是重力加速

度&

/

是大气压&

%

是导弹表面积&

P

是导弹直径&

A

G

&

A

%

&

A

"

是分别作用于
&

&

)

&

]

轴上的气动力系数&

A

:

&

A

!

&

A

Q

是分别作用于
&

&

)

&

]

轴上的气动力矩系数&

I

EE

&

I

QQ

&

I

TT

是弹体坐标系各轴上的惯性力矩&上述空气动力系

数之间具有如下的转换关系*
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气动力系数是攻角
(

'侧滑角
)

'滚转舵偏角
"

0

'俯仰

舵偏角
"

;

'偏航舵偏角
"

6

'导弹马赫速度
C

'导弹旋转速

度 !

K

&
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"的函数%

(
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的值通过如下方程组

进行计算*
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^槡
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!

导弹的制导系统设计

本章对设计的导弹制导系统进行介绍&包括轨迹规划'

制导策略'自动驾驶仪三部分%

CDB

!

航迹规划

本文引入
.SU53Q

曲线进行轨迹规划%具体操作如下*

%

"确定导弹必须到达的路径点位置 !用三维向量 !

&

.

&

)

.

&

]

.

"进行表示"%

"

"使用线段将各路径点顺次连接&生成分段折线%

$

"引入
.SU53Q

曲线对折点进行优化处理%

引入
.SU53Q

曲线能够创建更平滑的参考轨迹&减少导

弹运动中的振荡现象%本文中使用的
.SU53Q

曲线分为直线

和圆弧两种轨迹&圆弧轨迹仅用于拐点&直线用于轨迹的

其他部分%

.SU53Q

曲线对折点优化处理需要在每个拐点上创建

.SU53Q

圆*首先在
&

)

平面上初始化
.SU53Q

圆的位置&然

后依次围绕
&

&

)

&

]

轴的旋转相应的角度
(

&

)

&

2

%路径点

.

上的
.SU53Q

圆必须与路径点
S

.6%

&

S

.

&

S

._%

形成的平面

共面%

.SU53Q

圆的旋转矩阵如下*

0

E
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% # #

# 2CQ
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Q53
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/
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+
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# 2CQ
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/
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+

2CQ
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Q53
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Q53
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/

0

1

# # %

&
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/
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+

0

E

1

0

Q

1
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/

0
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:

;

&

)

]

!

(

"

!!

为了验证生成
.SU53Q

曲线轨迹的可行性&进行以下

试验*

预设一组导弹的路径点&如表
%

所示&导弹的航迹需

依次经过表
%

所列的路径点&路径点间使用直线相连&并

使用
.SU53Q

曲线对路径点附近的航迹进行圆滑处理&令

.SU53Q

圆半径为
"###J

%生成的
.SU53Q

曲线轨迹如图
"

所示&验证了生成
.SU53Q

曲线轨迹的可行性并将该曲线应

用于后续的仿真部分&后续仿真章节将对
.SU53Q

曲线为航

迹规划带来的改良效果进行分析%

表
%

!

参考轨迹的路径点

路径点
.

坐标!

&

&

)

&

]

"

#

!

*("

&

)!--

&

6"&!%$

"

%

!

%####

&

%##

&

6$##

"

"

!

"####

&

)#

&

6$-#

"

$

!

$####

&

*#

&

6"##

"

目标点 !

*####

&

#

&

#

"

图
"

!

.SU53Q

曲线轨迹

!
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基于滑模控制的导弹制导系统设计
#

%'%

!!

#

CDC

!

制导策略设计

路径规划工作完成后&需要设计制导策略来实现导弹

对参考轨迹的跟踪%导弹制导由两个独立的制导系统组成&

即偏航方向和俯仰方向的制导%偏航方向的制导需要实时

的偏航角和位置坐标&俯仰方向的制导则需要俯仰角%上

述的方向角和位置坐标信息&通过导弹上安装的定位系统

与陀螺仪系统获得%

导弹制导系统接收到当前方向角与位置坐标信息后&

结合预设参考路径&进行导弹方位角参考值的计算&从而

实现对参考轨迹的跟踪&采用什么方法进行参考方位角的

计算&决定了导弹对目标路径的跟踪效果%传统导弹制导

系统的制导策略通常采用经典比例引导&本文引入滑模控

制算法&对传统导弹的制导策略进行改进设计%

滑模控制系统是一种内部结构可以随时间变化的不连

续系统&此种可以自主控制开关的控制特性使得系统在能

够在一定情况下沿预定的状态轨迹作小幅度'高频率的调

整运动&预定的状态轨迹被称作 -滑动模态.&即所谓的

-滑模面.%此种滑动模态是可以进行人为设计的&对滑动

模态的设计决定了滑模控制的控制效果%滑动模态与系统

参数无关&且不受外界干扰影响&因此处于滑模运动的系

统具有很好的鲁棒性%

滑模控制方法是通过控制作用&使系统的实际路径运

动到预定的滑模面内&根据滑模控制的理论&系统一旦进

入设计好的滑模面内&在一定条件下系统对内部参数变动

与外界干扰具有不变性%因此&滑模控制中的关键即保证

系统顺利的进入滑模面内&此处控制其进入滑模面的方法

基于平行接近原理&平行接近原理要求制导过程中视线角

期望趋于零&实际情况中即导弹和目标之间视线角尽量可

能的小%

制导系统在直线路径和圆弧路径需要采用不同的制导

策略&

.SU53Q

曲线由直线段与圆弧段组成&因此需要预先

对制导系统制导策略的转换逻辑进行设定&

.SU53Q

曲线中&

于路径点处采用圆弧进行过渡&因此在切入路径点时&导

弹需切换为圆弧制导&切出路径点时&需要切换为直线制

导&以此类推&依次遍历所有路径点&最终到达目的地%

具体判断逻辑如图
$

所示%

本文滑模控制的滑模面半径设置为导弹半径的两倍&

导弹半径为
#[")

米&则滑模面半径为
#[-(

米&导弹与参考

轨迹的距离取导弹的质心坐标点进行计算&如图
*

!

2

"所

示%只有导弹与参考路径的绝对距离大于
#[")

米时&才会

触发制导系统%当导弹飞行在容许误差内时&制导系统暂

停运行&导弹的自动驾驶仪不会接收到输入信号%

偏航制导和俯仰制导有不同的制导策略&区别只在于

计算的方向角与坐标平面不同&此处仅对偏航制导进行讨

论%在直线路径和圆弧路径也有不同的制导策略&算法中

所用到的变量如图
*

!

?

"'!

U

"所示&偏航制导在直线路径

的算法见式 !

'

"&在圆弧路径的算法见式 !

)

"*

图
$

!

制导策略转换逻辑

图
*

!

算法图
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=
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=
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Q53

*
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!
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&
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'

"

式中&

S

.

表示第
.

个路径点&

S

._%

表示第
._%

个路径点&

K

表示导弹在
&

)

平面的坐标 !

&

&

)

"和偏航角
<

&

:

>

表示

路径点
S

.

与导弹的相对距离&

*

)

表示
*

在
&

)

平面的分量&

*

>

)

表示
*

>

在在
&

)

平面的分量&

)

)

表示
)

在在
&

)

平面的分

量&

:

)

表示
:

>

在在
&

)

平面的分量&

"

表示直线制导算法

的调节参数&用于调节制导算法的响应强度&

B

)

表示目标

!
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卷#

%'"

!!

#

点在航迹上的位置&

<

P

表示
<

的参考值%

U

+

!

&

.

&

)

.

"&

6

K

+

!

&

&

)

"&

<

P

+

U

-

K

-

6

*

)

+

?I27?3

!

)

-

)

.

&

&

-

&

.

"

&<

'

)

=

62CQ

!

*

)

,+

"

)

<

'

)

=

6Q53

!

*

)

,+

"

B

)

+

!

&<

'

)

&

)

<

'

)

"

<

P

+

?I27?3

!

)

<

'

)

-

)

&

&<

'

)

-

&

9

:

;

"

!

)

"

式中&

U

表示圆心&

K

表示导弹在
&

)

平面的坐标 !

&

.

&

)

.

"

和偏航角
<

&

P

表示圆弧与导弹的正交距离&

*

)

表示
*

在
&

)

平面的分量&

+

表示圆弧制导算法的调节参数&用于调节制

导算法的响应强度&

<

P

表示
<

的参考值%

计算出的偏航角和俯仰角的参考值&传递给自动驾驶

仪部分&作为自动驾驶仪中的级联比例积分控制器的输入%

CDE

!

自动驾驶仪设计

自动驾驶仪负责接收制导策略计算出的偏航角和俯仰

角目标值&作为级联比例积分控制器的输入&经过控制器

的计算后得出舵翼的偏角值&传递给导弹弹翼的执行器&

弹翼执行器根据控制信号进行相应动作&实现导弹的滚转'

俯仰和偏航运动%

自动驾驶仪的核心控制器采用级联比例积分控制器&

比例积分控制器是目前应用最为广泛的一种控制器&引入

积分作用能消除余差&弥补了纯比例控制的缺陷&获得较

好的控制质量%

导弹的滚动'俯仰和偏航都有各自独立且结构相同的

自动驾驶仪&控制框图如图
-

所示%横滚'俯仰和偏航各

自的自动驾驶仪区别仅在于输入和输出&输入分别为目标

值
=

IKH

'

*

IKH

'

4

IKH

&输出分别为舵偏角
"

0

'

"

;

'

"

6

%

图
-

!

自动驾驶仪方框图

E

!

仿真结果

对三种不同的参考轨迹进行了仿真模拟计算&分别是

直线轨迹'圆弧轨迹和
.SU53Q

曲线%仿真中涉及的导弹参

数如表
"

所示%

EDB

!

直线轨迹

模拟不同参数
"

下制导系统对直线路径的跟踪表现%图

(

展示了导弹对直线路径的跟踪效果&图
'

展示了导弹与目

标点之间误差距离的变化%表
$

展示了导弹实际飞行轨迹

与参考轨迹的横向均方根误差 !

:C%D

"与稳态误差&表
*

展示了导弹实际飞行轨迹与参考轨迹的纵向均方根误差

!

:C%D

"与稳态误差%

表
"

!

模拟导弹参数

参数 值 单位 参数 值 单位

5 $*# 4

@

A

]%

6#!% 6

P #!") J

A

]"

6#!% 6

% #!"("" 6 A

]$

6% 6

I

VV

$"$!")-- 6

A

]*

%!- 6

I

MM

$"$!")-- 6 A

:%

%"#

3

,

6

I

WW

6#!#- 6

A

:"

6% 6

A

.%

6#!$- 6 A

:$

%!- 6

A

."

6#!#* 6

A

a%

6%"#

3

,

6

A

F%

6&#

3

,

6 A

a"

6% 6

A

F"

6#!#"- 6

A

a$

%!- 6

A

F$

%!- 6

A

D%

6&#

3

,

6

A

D"

6#!#"- 6

A

D$

%!- 6

图
(

!

导弹对直线路径的跟踪效果

表
$

!

横向均方根误差与稳态误差

"

3

J :C%D

3

J

稳态误差3
J

"-# #!%"** #!%"&)

$## #!%$)% #!%*'"

$-# #!%-"* #!%('%

表
*

!

纵向均方根误差与稳态误差

"

3

J :C%D

3

J

静态误差3
J

"-# #!")-% #!#&%&

$## #!"(-$ #!%%&'

$-# #!"-"% #!%$**

由表
$

'表
*

可以看出&

"

值减小&则导弹运动相对于

!

投稿网址!
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基于滑模控制的导弹制导系统设计
#

%'$

!!

#

图
'

!

导弹与目标点之间误差距离

参考轨迹的稳态误差也减小&但同时从图
'

可以看出&

"

值

的减小会导致实际航行轨迹产生更大的超调与振荡现象%

发生这种现象的原因在于&减小
"

值会使导弹试图更迅速地

逼近参考轨迹&导致制导系统会传递给自动驾驶仪一个更

大的参考角度&导致导弹飞行过程中更容易发生超调&但

这有利于缩短导弹到达参考轨迹所需的时间%因为作用在

纵向轴上的重力加速度&纵向比横向的均方根误差更大%

EDC

!

圆弧轨迹

模拟不同参数
-

下制导系统对圆弧路径的跟踪表现%

导弹的圆弧运动在竖直轴上不产生位移&所以只对偏航运

动的制导进行仿真模拟%圆弧路径的夹角设置为
%)#j

&转

弯半径为
%-##

米 !导弹的最小转弯半径"%

图
)

展示了导弹对圆弧路径的跟踪效果&图
&

展示了导

弹与目标点之间误差距离的变化%表
-

展示了导弹实际飞

行轨迹与参考轨迹的均方根误差 !

:C%D

"与稳态误差%

图
)

!

导弹对圆弧路径的跟踪效果

图
&

!

导弹与目标点之间误差距离

表
-

!

均方根误差与稳态误差

+

3

I?L :C%D

3

J

稳态误差3
J

#!#% %!)($- %!""#

#!% "!(*$) #!$&%'

#!" )!&&)) #!)""%

#!* -#!(%-* 6

由表
-

可以看出&

+

d#[%

时&飞行轨迹的的稳态误差

最小&从图
&

可以看出&

+

d#[%

时&飞行轨迹变化最平滑&

超调与振荡现象最不明显%发生这种现象的原因在于&参

考路径是圆弧形式&因此理论上存在一个最优参考角度&

越接近理论上的最优参考角度&则实际飞行轨迹越迅速地

逼近参考轨迹&同时变化也越平滑&可知
+

d#[%

时&舵偏

角最接近理论上的最优参考角度%因此&以
+

d#[%

为基准&

过大或过小都会导致飞行轨迹的稳态误差与振荡现象变大%

EDE

!

<%?1,+

曲线轨迹

使用
"[%

生成的轨迹 !如图
"

"进行仿真模拟%并对导

弹在
.SU53Q

曲线轨迹和直线轨迹上的制导效果进行对比%

跟踪效果及对比如图
%#

所示&导弹实际飞行轨迹与参

考轨迹之间误差距离及对比如图
%%

与图
%"

所示%表
(

展示

了导弹实际飞行轨迹与参考轨迹的均方根误差 !

:C%D

"%

图
%#

!

采用
.SU53Q

曲线参考轨迹和
*

个路点滑动

曲线制导仿真结果

表
(

!

不同参考轨迹下导弹与参考轨迹间的均方根误差

参考轨迹
:C%D

3

J

直线
#!(*"&

.SU53Q

曲线
#!"&'"

!

投稿网址!
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图
%%

!

直线和
.SU53Q

曲线参考轨迹下导弹制导的横向误差

图
%"

!

直线和
.SU53Q

曲线参考轨迹下导弹制导的纵向误差

!!

从仿真结果中可以看出&本文设计的导弹制导系统的

路径跟踪能力表现良好&曲线平滑无明显突变&且横向误

差与纵向误差都较小&对直线轨迹和
.SU53Q

曲线轨迹都都

有出色的轨迹跟踪效果%

对不同的参考轨迹进行跟踪时&导弹的跟踪效果有明

显差异%对
.SU53Q

曲线轨迹进行跟踪时&实际飞行轨迹与

参考轨迹间的均方根误差较小%在拐点处&对
.SU53Q

曲线

的跟踪效果显著优于对直线的跟踪效果&出现这种现象的

原因是
.SU53Q

曲线轨迹在拐点处的过渡更平滑&相应地减

小了导弹在拐点处的运动超调%

为了进一步证明引入滑模控制对于改进制导系统性能

有效果&对传统制导系统甘与改进后的制导系统分别进行

仿真&二者都以
.SU53Q

曲线为参考轨迹&此处的传统制导

系统采用经典广义比例导引制导律
?

+

V

_

6

_

/

&比例系数
V

d$

&并观察改进前后的路径跟踪效果并对比二者与参考轨

迹的相对误差%

改进前后的路径仿真如图
%$

所示&以
.SU53Q

曲线为参

考路径&改进前后与参考轨迹之间的误差距离及对比如图

%*

'图
%-

所示%表
'

展示了导弹实际飞行轨迹与参考轨迹

的均方根误差 !

:C%D

"%

表
'

!

改进前后与参考轨迹间的均方根误差

制导律
:C%D

3

J

比例导引
#!&())

滑模控制
#!"&'"

从仿真结果中可以看出&本文改进后的导弹制导系统

对参考轨迹的跟踪能力更强&横向误差与纵向误差都较小&

且收敛速率明显快于基于经典比例导引法的传统制导系统%

图
%$

!

改进前后飞行轨迹的仿真结果

图
%*

!

改进前后与参考轨迹的横向误差

图
%-

!

改进前后与参考轨迹的纵向误差

基于经典比例导引法的传统制导系统产生的弹体抖动较为

强烈&尤其在拐点处&发生了明显的超调&而本文设计的

经过改良后的制导系统显著地抑制了导弹的运动超调与振

荡现象%

F

!

结束语

本文设计了一种基于滑模控制的新型导弹制导方法&

引入
.SU53Q

曲线进行路径规划&并引入滑模控制进行制导

策略的设计%最后&对设计的制导系统进行不同类型参考

轨迹下仿真模拟%

对比不同类型的参考轨迹下系统的表现&对比不同轨

迹下与参考轨迹间的均方根误差&并观察误差随时间的变

化&证明了
.SU53Q

曲线能有效改善导弹的路径跟踪能力&

减少超调与振荡现象%

此外&为了进一步体现本文设计的制导系统相对传统

制导系统的改良效果&对以经典广义比例导引作为制导律

的制导系统进行仿真&结果与本文设计的经过改良后的的

制导系统表现进行对比&证明了改进后的制导系统性能的优
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