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运载火箭迭代制导方法的改进研究

吴楠　程文科　王华
（国防科技大学航天与材料工程学院，长沙　４１００７３）

摘要　提出了一种能够同时控制终端六个状态分量的迭代制导改进方法．针对只能控制发动机推力方向的

运载火箭，将俯仰角控制过程分为两段，分别对两个位置分量进行修正，实现对火箭六个状态分量的控制．

在火箭到达终点时同时满足了三个速度分量和三个位置分量的终端约束，增强了迭代制导方法的自适应

性．算例结果表明，改进方法将制导终端位置偏差减小了一个量级，且未增加迭代制导的计算量，便于箭载

计算机软件实现．

关键词　运载火箭，　迭代制导，　最优控制，　位置修正

引 言

迭代制导是运载火箭路线自适应制导方法中

运用较多的一种，具有制导精度高、任务适应性强、

箭上飞行软件简单、对地面诸元准备要求相对较低

的特点．最优控制理论在较多领域具有广泛的应
用［１］，迭代制导方法源于最优控制理论，以燃料最

省为性能指标，通过控制关机时间和推力方向，满

足火箭六个状态分量中五个分量的终端约束．
文献［２］基于火箭的实际飞行情况，建立迭代

制导工程计算模型，结合某实例计算分析，对迭代

制导的制导精度、自适应能力等方面进行了研究，

但同时指出对于只能控制发动机推力方向的火箭，

同时满足三个速度分量和三个位置分量的终端约

束无法实现．文献［３］利用最优控制理论推导出适
用于小型固体运载火箭的迭代制导方法，至多可以

满足５个卫星轨道终端条件．若无控的分量初始偏
差较大，则严重影响火箭的制导精度．文献［４］对
迭代制导的位置修正进行了理论分析，指出了对三

个位置分量修正的可行性，即实现对火箭的六个状

态分量进行控制，但未推出具体实现方法．
本文在传统迭代制导方法的基础上，仍基于只

控制发动机推力方向，不改变推力大小的火箭，通

过改变位置修正策略，在满足两个位置分量终端约

束的同时，对第三个位置分量也进行有限控制，从

而在火箭到达终点时同时满足了三个速度分量和

三个位置分量的终端约束．并尽量保证了制导计算

的简洁性，便于箭载计算机实现．

１　迭代制导改进方法

定义关机点坐标系 ｏｅξηζ，原点为地心 ｏｅ，ｏｅη

由地心指向关机点，ｏｅξ与关机点当地水平面平行

指向目标方向，ｏｅζ与其它两轴构成右手直角坐标

系．将关机点坐标系作为制导坐标系，则真空段忽

略滚转角的火箭运动方程为

ξ¨＝Ｐｍｃｏｓφξｃｏｓψξ＋ｇξ

η¨＝Ｐｍｓｉｎφξｃｏｓψξ＋ｇη

ζ¨＝－Ｐｍｓｉｎψξ＋ｇ













ζ

（１）

其中，ξ、η、ζ分别是火箭位置矢量在关机点坐标系

三轴上的投影，Ｐ为火箭瞬时推力，ｍ为火箭瞬时

质量，φξ、ψξ分别为关机点坐标系中的俯仰和偏航

角，ｇξ、ｇη和ｇζ代表引力加速度在关机点坐标系中

的三个分量．

以火箭加入制导时的状态为初值，目标点状态

为终端约束，火箭的一组姿态角为控制矢量，火箭

由瞬时点至目标点的最短飞行时间为性能指标．文

献［４］对此最优控制问题进行求解，得如下结论：

（１）若无终端位置约束，为了达到规定速度的

最优控制，其控制角必须保持常值．
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φξ＝φ
－
ξ＝ｃｏｎｓｔ

ψξ＝ψ
－
ξ

{ ＝ｃｏｎｓｔ
（２）

（２）若有终端位置约束，令最优控制角为：

φξ＝φ
－
ξ－Ｋ１＋Ｋ２ｔ

ψξ＝ψ
－
ξ－Ｌ１＋Ｌ２

{ ｔ
（３）

在满足速度约束的常值控制角上加一个小的

修正量－Ｋ１＋Ｋ２ｔ和 －Ｌ１＋Ｌ２ｔ，通过调节系数 Ｋ１、
Ｋ２、Ｌ１、Ｌ２，使得在满足速度约束条件下，同时满足
位置约束．

迭代制导就是在已知瞬时状态和终端状态的

情况下，解出所需的俯仰和偏航控制角及剩余飞行

时间，当剩余飞行时间为零时关机．控制角的求解
即为对φ－ξ、ψ

－
ξ、Ｋ１、Ｋ２、Ｌ１、Ｌ２六个量的求解．

为简化制导计算，采用球形地球模型．假设推
力为常值，以计算瞬时为零秒的未来某时刻 ｔ的推
力加速度可以表示为

Ｐ
ｍ（ｔ）＝

ｍＶｅ
ｍ－ｍｔ＝

Ｖｅ
τ－ｔ

（４）

其中Ｖｅ为火箭发动机喷气速度，τ表示瞬时质量ｍ
以秒流量ｍ耗尽的时间．

球形地球的制导必须考虑引力的大小和方向

的瞬时变化，为简化计算得到制导方程解析解，引

力加速度近似为火箭瞬时点引力加速度与目标点

引力加速度矢量的平均值．

珔ｇξ
珔ｇη
珔ｇ









ζ

＝１２

ｇξ０
ｇη０
ｇζ









０

＋

ｇξｋ
ｇηｋ
ｇζ



















ｋ

（５）

平均引力代替真实引力，会带来一定误差，相

当于给原运动方程增加一个干扰力，但由于迭代制

导方法在每个制导周期都可消除前一周期的累积

误差，且随着火箭飞近目标点，平均引力代表的真

实性随之增强，故对引力加速度的这种处理不影响

所希望的制导精度．
将（４）和（５）代入式（１），得到关机点坐标系下

的简化运动方程．

ξ¨＝
Ｖｅ
τ－ｔ
ｃｏｓφξｃｏｓψξ＋珔ｇξ （６ａ）

η¨＝
Ｖｅ
τ－ｔ
ｓｉｎφξｃｏｓψξ＋珔ｇη （６ｂ）

ζ¨＝－
Ｖｅ
τ－ｔ
ｓｉｎψξ＋珔ｇζ （６ｃ）

将（２）式代入（６）式，取每个制导点为瞬时零

点，对运动方程从瞬时零点到关机点进行定积分，

解得只满足速度约束所需的俯仰和偏航控制角

φ－ξ＝ａｒｃｔａｎ
η·ｔｋ－珔ｇηｔｃ－η

·

０

ξ·ｔｋ－珔ｇξｔｃ－ξ
·

０

ψ－ξ＝ａｒｃｔａｎ
－ζ·ｔｋ＋珔ｇζｔｃ＋ζ

·

０

Ｖｅ
τ
τ－ｔ













ｃ

（７）

而剩余飞行时间ｔｃ则由下式经迭代计算得出．

ＶｅＩｎ
τ
τ－ｔｃ

＝

　 （ξ·ｔｋ珔ｇξｔｃξ
·

０）
２＋（η·ｔｋ珔ｇηｔｃη

·

０）
２＋（ζ·ｔｋ珔ｇζｔｃζ

·

０）槡
２

（８）
将（３）式代入（６）式，忽略二阶以上小量，积分

两次可求出Ｋ１、Ｋ２和Ｌ１、Ｌ２，但根据（６ａ）和（６ｂ）可

解出独立的两组的 Ｋ１、Ｋ２值，记为 Ｋξ１、Ｋξ２和 Ｋη１、

Ｋη２．

Ｋξ１＝
Ａ２Ｑ

（Ａ２Ａ３－Ａ１Ａ４）ｓｉｎφ
－
ξ

Ｋξ２＝
Ａ１Ｑ

（Ａ２Ａ３－Ａ１Ａ４）ｓｉｎφ
－
ξ

Ｋη１＝
Ａ２Ｒ

（Ａ１Ａ４－Ａ２Ａ３）ｃｏｓφ
－
ξ

Ｋη２＝
Ａ１Ｒ

（Ａ１Ａ４－Ａ２Ａ３）ｃｏｓφ
－



















ξ

（９ａ）

Ｌ１＝
Ａ２Ｈ

（Ａ２Ａ３－Ａ１Ａ４）ｃｏｓψ
－
ξ

Ｌ２＝
Ａ１Ｈ

（Ａ２Ａ３－Ａ１Ａ４）ｃｏｓψ
－










ξ

（９ｂ）

其中

Ａ１＝ＶｅＩｎ
τ
τ－ｔｃ

Ａ２＝Ａ１τ－Ｖｅｔｃ
Ａ３＝Ｖｅｔｃ－Ａ１（τ－ｔｃ）

Ａ４＝Ａ３τ－
１
２Ｖｅｔ

２
ｃ

Ｑ＝ξｔｋ－ξ
·ｔｃ－ξ－

１
２珔ｇξｔ

２
ｃ－Ａ３ｃｏｓφ

－
ξ

Ｒ＝ηｔｋ－η
·ｔｃ－η－

１
２珔ｇηｔ

２
ｃ－Ａ３ｓｉｎφ

－
η

Ｈ＝ζｔｋ－ζ
·ｔｃ－η－

１
２珔ｇζｔ

２
ｃ－Ａ３ｓｉｎψ

－
ζ

传统的迭代制导方法只利用 Ｋη１、Ｋη２和 Ｌζ１、Ｌζ２
来进行位置修正，可以满足三个速度分量的约束和

０８２
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两个位置分量 η和 ζ的约束，而 ξ没有进行约束．
利用Ｋξ１、Ｋξ２可以对 ξ进行位置修正．而文献［４］指

出若只利用Ｋξ１、Ｋξ２和Ｋζ１、Ｋζ２进行位置修正，则会出
现火箭向地壳飞行的情况．因此本文采用如下控制
策略：

将飞行时段分为两段，前半段利用 Ｋξ１、Ｋξ２和

Ｋη１、Ｋη２，对ξ分量进行修正，并逐步平滑过渡至对 η

分量进行修正；后半段利用 Ｋη１、Ｋη２对 η分量进行
修正．俯仰程序角设计为

φξ＝

φ－ξ＋（－Ｋ
ξ＋Ｋξ２Ｔ）

（ｔｃ／２－ｔ）
ｔｃ／２

＋

　（－Ｋη１＋Ｋη２Ｔ）
ｔ
ｔｃ／２
，ｔ≤ｔｃ／２

φ－ξ－Ｋ
η
１＋Ｋη２Ｔ，ｔ＞ｔｃ／













２

（１０）

最终使ξ和η位置分量均满足或近似满足终端约
束．最终得到的控制角应转换至发射惯性系中．

２　算例

将火箭的有关参数取为：火箭总质量 Ｍ＝
８６５００ｋｇ，火箭发动机喷气速度 Ｖｅ＝２９４２ｍ／ｓ，火箭
发动机秒流量ｍ＝２７２ｋｇ／ｓ，剩余飞行时间预估值ｔｃ
＝２５０ｓ．以下状态参数均为火箭在发射惯性系中的
位置和速度的三个分量．火箭加入制导时初始状态
参数为

ｘ０＝２７１９９１ｍ，ｖｘ０＝２８１５．７５ｍ／ｓ
ｙ０＝９００３４．２ｍ，ｖｙ０＝４９４．７０３ｍ／ｓ
ｚ０＝－２３２８０．７ｍ，ｖｚ０＝－１３０．９５３ｍ／ｓ

关机点状态参数为

ｘｋ＝１４１９８８０ｍ，ｖｘｋ＝７３２２．１０ｍ／ｓ
ｙｋ＝１３５８２．２ｍ，ｖｙｋ＝－１４５６．２ｍ／ｓ
ｚｋ＝－５２８１９．１ｍ，ｖｚｋ＝－１５１．７５８ｍ／ｓ
分别采用迭代制导的传统方法和改进方法对

算例进行仿真计算，结果如图１、图２和表１所示．

表１　各种情况下关机点的状态参数及偏差

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｓａｎｄｅｒｒｏｒｓｏｆｓｈｕｔｐｏｉｎｔｉｎａｌｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

Ｓｔａｔｅ
ｖａｒｉａｂｌｅｓ

Ｎｏｍｉｎａｌ
ｓｈｕｔｐｏｉｎｔ

Ｓｈｕｔｐｏｉｎｔｕｓｅｄ
ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｍｅｔｈｏｄ

ｅｒｒｏｒｓ
Ｓｈｕｔｐｏｉｎｔｕｓｅｄ
ｉｍｐｒｏｖｅｄｍｅｔｈｏｄ

ｅｒｒｏｒｓ

ｘ／ｍ １４１９８８０ １４１４１００ －５７８０ １４２００４０ １６０
ｙ／ｍ １３５８２．２ １４８７０．０ １０１７．８ １３５４６．７ －３５．５
ｚ／ｍ －５２８１９．１ －５２８１９．０ ０．１ －５２８１９．２ －０．１

ｖｘ／（ｍ／ｓ）７３２２．１０ ７３２２．０８ －０．０２ ７３２２．１０ ０．００
ｖｙ／（ｍ／ｓ）－１４５６．２０ －１４５６．１６ ０．０４ －１４５６．２６ －０．０６
ｖｚ／（ｍ／ｓ）－１５１．７５８ －１５１．７６８ －０．０１ －１５１．７４２ ０．０１６

图１　两种方法的俯仰控制角变化曲线

Ｆｉｇ．１　Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓ

图２　两种方法的偏航控制角变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｙａｗａｎｇｌｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓ

传统方法从加入制导点至关机点实际飞行时

间ｔ＝２５７．８１ｓ，而改进方法为ｔ＝２５８．３３ｓ．
结果分析：

（１）由表１可以看出，传统方法满足终端速度
约束，同时对位置ｚ分量修正的较好，由于没有对ｘ
分量进行修正，ｘ分量误差较大，并在制导坐标系
转换至导航坐标系时将误差传递给ｙ分量，降低了
传统方法对ｙ分量的修正效果．改进方法对位置 ｘ
分量进行了修正，偏差由原来的 ５７８０ｍ减小为
１６０ｍ，减小了一个量级；同时 ｙ分量由于坐标转换
带来的传递误差由１０１７．８ｍ减小为３５．５ｍ，减小了
两个量级．

（２）由图１可以看出，改进方法俯仰控制角改
变较大．这是因为将飞行时段分为两段，前半段通
过改变俯仰程序角对ｘ分量进行修正，并逐步平滑
过渡至对ｙ分量进行修正；后半段只对 ｙ分量进行
修正．中间进行平滑过渡，防止角速率过大．同时由
于增加了对ｘ分量的修正，改进方法飞行时间增加
０．５２ｓ．而由图２可以看出偏航控制角变化基本相
同．

３　结论

改进方法实现了对火箭六个状态分量的控制，

增强了迭代制导方法的自适应性，并进一步提高了

１８２
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制导精度．且此方法只是在位置修正时段上进行修
改，未增加迭代制导的计算量．便于箭载计算机实
现．但改进方法仍是性能指标为燃料最省的次最优
解，飞行时间较传统方法略长．在实际应用过程中，
因根据精度和燃料消耗等诸要求综合分析，选择适

当的迭代制导方法．
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