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摘　要：对于新型运载火箭，没有相近型号导引系数数据供参考，采用传统试探法计算量大，在制导方案
初期论证中不能满足多方案快速计算的需求。在引入理想弹道剩余飞行速度概念的基础上，提出导引系数

实时计算方法。本方法对当前实时状态参数和后续飞行段弹道进行了综合考虑，通过数字仿真表明导引精

度高于传统常系数导引方法。由于本方法对导引能力进行了预估，因而制导指令不会剧烈变化，易于姿态控

制系统的设计实现。同时，由于采用完全解析法，对箭载计算机计算能力要求几乎没有增加，易于工程实现。
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　　由于计算量小的巨大优势，摄动制导方式成
为当前国内外运载火箭大气层内飞行段普遍采用

的制导方式［１－３］。针对弹道导弹和运载火箭的摄

动制导［４－５］理论已经比较成熟，当前对摄动制导

的研究一方面是对摄动制导的应用研究［６］，另一

方面集中在摄动制导射前诸元计算：雍恩米等采

用求差法解算摄动制导的关机方程与导引方程系

数［７］；马瑞萍等通过对经典模糊控制器进行改

进，提出了适合摄动制导诸元解算的分级模糊控

制规则和模糊控制系统模型［８］；苗育红等利用相

对运动参数和绝对运动参数之间的关系，推导了

弹道导弹关机点偏导数计算公式，构成了完整的、

高精度偏导数计算／校验算法［９］；鲜勇等设计空

中在线诸元计算方法［１０］，这些文献都是将导引系

数当成一个常值或者采用相近型号的工程经验

值。针对新的小型运载火箭，可供借鉴的经验参

考值比较少，导引系数较难获得。而且一般需要

采用试探方法，数值计算量可能较大［１１］。本文从

制导问题本质出发，通过引入发动机剩余速度增

量提出一种实时计算导引系数的计算方法，方法

计算量小，经仿真表明计算结果合理，基于此方法

进行的摄动制导导引精度比传统方法高。
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１　问题描述

采用摄动制导方式的运载火箭制导目的是使

运载火箭质心状态（位置速度）保持在理想弹道附

近，状态偏差通过导引来消除（抑制或减小）。为

了执行机构的控制易于实现，将运载火箭导引分为

法向和横向导引。制导指令是通过导航系统计算

所得的运载火箭质心实时状态参数Ｘ，与存储在箭
载机中的标准弹道数据进行对比再经过制导方程

计算得到。俯仰通道导引控制方程如（１）式所示。
δφ＝ａ

φ
０Δφｉ＋ａφ１Δφｉ＋ＫφｕＩφｕφ （１）

其中，φ表示俯仰角，ａφ０、ａφ１为姿态控制参
数，Ｋφｕ为导引控制参数，Ｉφ为衰减函数，ｕφ为导
引目标量。由此可见，导引控制量δφ实质上是一
等效舵偏角，按这种方式，要对制导方案进行评

估，需要姿态控制系统设计参数、导引系数和衰减

函数等都已知。而在新型运载火箭制导方案论证

阶段，姿态控制参数没有确定甚至姿态控制方案

都没有确定，导引系数也需要相近型号参数供参

考，此时无法按照（１）式进行制导系统的方案设
计。因此，本文提出完全脱离姿态控制回路的摄

动制导导引方案设计方法，导引系数不需要参考

任何数据，也不需要计算衰减函数，完全通过飞行

理想弹道和动力系统数据进行计算。

２　求解方法

制导系统的目标是实时给出运载火箭当前期

望的发动机推力方向，在发射惯性系中可以通过

两个姿态角［１２］φ、ψ按（２）式确定，对这两个姿态
角控制即能对推力方向进行控制。

ｕ＝
ｃｏｓφｃｏｓψ
ｓｉｎφｃｏｓψ
－ｓｉｎ









ψ

（２）

在无偏差及干扰情况下，运载火箭完全按照

理想弹道设计时的φｃ、ψｃ进行飞行可以使得真实
弹道与理想弹道重合。在制导系统方案设计时，

需要对运载火箭在各种干扰和偏差条件下的真实

弹道进行控制。以俯仰通道为例，制导指令俯仰

角可以写成（３）式：
φ（ｔ）＝φｃ（ｔ）＋ｋｄ（φ－φｃ）＋ｕφ （３）

导引目标量ｕφ由真实弹道质心状态参数与
理想弹道质心状态参数计算得到；ｋｄ为姿态控制
系数，在进行制导系统设计时，可假设姿态控制系

统为理想系统，即不考虑姿态变化的动态过程，则

制导指令俯仰角为：

φ（ｔ）＝φｃ（ｔ）＋ｕφ （４）
由此可见，制导指令俯仰角完全由理想弹道

设计俯仰角和导引目标量决定。对于摄动制导方

式，φｃ（ｔ）数据为确定值，故只需计算导引目标量。

２１　导引目标量选择

ｕφ由当前运动状态参数与理想弹道对应参

数比较得出。导引目标一般为关机点满足某要

求。由摄动理论知，关机点每一个状态参数Ｘｆ的
变分与飞行中任意点的飞行状态的变分近似满足

线性关系：

δＸｆ＝
Ｘｆ
Ｖｘ
δＶｘ（ｔ）＋

Ｘｆ
Ｖｙ
δＶｙ（ｔ）＋

Ｘｆ
Ｖｚ
δＶｚ（ｔ）

＋
Ｘｆ
ｘδ
ｘ（ｔ）＋

Ｘｆ
ｙδ
ｙ（ｔ）＋

Ｘｆ
ｚδ
ｚ（ｔ） （５）

δＸ（Ｘ＝Ｖｘ，Ｖｙ，Ｖｚ，ｘ，ｙ，ｚ）表示实际飞行参数
Ｘ对理想弹道参数Ｘｃ的等时变分。

δＸ＝Ｘ－Ｘｃ （６）
导引目的是使δＸｆ０。由于只能控制发动机的推
力方向而不能控制推力大小，故在有偏差时使得

所有状态δＸｆ０是不可能的，只能选择对飞行任
务影响大的参数进行控制。某小型运载火箭二级

关机点参数对二级飞行段参数的偏导数量级如表

１所示。一般说来，运载火箭ｙ向飞行速度、飞行

表１　关机点参数对弹道参数偏导数量级
Ｔａｂ．１　Ｔｈｅｍａｇｎｉｔｕｄｅｏｆｐａｒｔｉａｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓｆｏｒｔｈｅｂａｌｌｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｔｔｈｅｓｈｕｔｄｏｗｎｐｏｉｎｔ

１
ｘ
／ｍ－１ １

ｙ
／ｍ－１ １

ｚ
／ｍ－１ １

Ｖｘ
／（ｍ／ｓ）－１ １

Ｖｙ
／（ｍ／ｓ）－１ １

Ｖｚ
／（ｍ／ｓ）－１

ｘｆ／ｍ １．０ １．００Ｅ－０３ １．００Ｅ－０６ １．００Ｅ＋０２ ０．１ １．００Ｅ－０４
ｙｆ／ｍ １．００Ｅ－０４ １．０ １．００Ｅ－０４ ０．１ １．００Ｅ＋０２ １．００Ｅ－０３
ｚｆ／ｍ １．００Ｅ－０４ １．００Ｅ－０４ １．０ １．００Ｅ－０３ １．００Ｅ－０３ １．００Ｅ＋０２

Ｖｘｆ／（ｍ／ｓ） １．００Ｅ－０５ １．００Ｅ－０４ １．００Ｅ－０７ １．０ ０．０１ １．００Ｅ－０６
Ｖｙｆ／（ｍ／ｓ） １．００Ｅ－０５ １．００Ｅ－０３ １．００Ｅ－０６ ０．０１ １．０ １．００Ｅ－０４
Ｖｚｆ／（ｍ／ｓ） １．００Ｅ－０６ １．００Ｅ－０６ １．００Ｅ－０５ １．００Ｅ－０５ １．００Ｅ－０５ １．０
θｆ／° １．００Ｅ－０７ １．００Ｅ－０５ １．００Ｅ－０７ １．００Ｅ－０３ ０．０１ １．００Ｅ－０６
σｆ／° １．００Ｅ－０７ １．００Ｅ－０６ １．００Ｅ－０６ １．００Ｅ－０３ １．００Ｅ－０４ ０．０１

·０２·
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高度ｈ和横向飞行速度Ｖｚ是最重要的参数，因此
一般选择这些参数作为导引目标量。由于飞行高

度主要受ｙ向飞行速度 Ｖｙ影响，由表１易知，关
机点当地速度倾角受Ｖｙ和Ｖｘ影响最大，因此，法
向导引目标量选择关机点当地速度倾角 θｆ，横向
导引目标量选Ｖｚｆ是合理的。

２２　导引系数求取

由上节分析可知，法向导引目标量ｕφ由关机

点速度倾角偏差 δθｆ计算得到，采用简单的比例
反馈模型：

ｕφ＝ｋθδθｆ （７）
由俯仰角定义易知，ｋθ为一负数，以下通过

引入理想弹道剩余速度的概念说明 ｋθ的求取方
法。记理想弹道惯性中ｘ和ｙ方向发动机提供的
剩余速度分别为Ａ、Ｂ：

Ａ＝∫
ｔｆ

ｔｓ

ｐ
ｍｃｏｓφ

( )
ｃｄｔ

Ｂ＝∫
ｔｆ

ｔｓ

ｐ
ｍｓｉｎφ

( )
ｃｄ

{ ｔ
（８）

ｐ为发动机推力值，ｍ为运载火箭质量，均是
飞行时间的函数。ｔｓ为制导计算当前时刻，ｔｆ为
发动机关机时刻，φｃ为理想弹道俯仰程序角。Ａ、
Ｂ和φｃ均以数组形式存储在箭载计算机中。

在有偏差情况下，按照理想弹道俯仰程序角

进行积分，终端状态为：

ｖｘｆ＝Ａ＋ｖｇｘ＋ｖＲｘ＋ｖｘ０
ｖｙｆ＝Ｂ＋ｖｇｙ＋ｖＲｙ＋ｖｙ{

０

（９）

ｖｇｘ、ｖｇｙ为理想弹道飞行过程重力积分速度，
ｖＲｘ、ｖＲｙ为理想弹道飞行过程气动力产生速度，ｖｘ０、
ｖｙ０为理想弹道速度初值。关机点速度倾角为：

θｋｆ＝ａｒｃｔａｎ
ｖｙｆ
ｖ( )
ｘｆ

（１０）

由摄动关系知

θｆ＝θｆ０＋δθｆ （１１）
θｆ０为理想弹道关机点速度倾角。加入制导

导引指令后弹道终端状态为：

ｖ′ｘｆ＝∫
ｔｆ

ｔｓ

ｐ
ｍｃｏｓφｃ＋ｋθδθ

( )
ｆｄｔ＋ｖ′ｇｘ＋ｖ′Ｒｘ＋ｖ′ｘ０

ｖ′ｙｆ＝∫
ｔｆ

ｔｓ

ｐ
ｍｓｉｎφｃ＋ｋθδθ

( )
ｆｄｔ＋ｖ′ｇｙ＋ｖ′Ｒｙ＋ｖ′ｙ

{
０

（１２）
由于摄动弹道在理想弹道附近，故可近似认

为：ｖ′ｇｘ＝ｖｇｘ，ｖ′ｇｙ＝ｖｇｙ，ｖ′Ｒｘ＝ｖＲｘ，ｖ′Ｒｙ＝ｖＲｙ。导引后关机
点速度倾角为：

θ′ｆ＝ａｒｃｔａｎ
ｖ′ｙｆ
ｖ′( )
ｘｆ

（１３）

导引目标为：

θ′ｆ＝θｆ０ （１４）
摄动制导弹道δθｆ为一小量，可将 ｋθδθｆ当成

一个小量，则有

ｓｉｎｋθδθ( )ｆ ＝ｋθδθｆ

ｃｏｓｋθδθ( )ｆ ＝１－
ｋ２θδθ

２
ｆ{

２
（１５）

故

∫
ｔｆ

ｔｓ

ｐ
ｍｃｏｓφｃ＋ｋθδθ

( )
ｆｄｔ＝ １－

ｋ２θδθ
２
ｆ( )２
Ａ－ｋθδθｆＢ

∫
ｔｆ

ｔｓ

ｐ
ｍｓｉｎφｃ＋ｋθδθ

( )
ｆｄｔ＝ｋθδθｆＡ＋ １－

ｋ２θδθ
２
ｆ( )２

{ Ｂ

（１６）
由（１２）式与（９）式作差，并将（１６）式代入其

中，整理得：

ｖ′ｘ＝ｖｘ－ｋθδθｆＢ－
ｋ２θδθ

２
ｆ

２ Ａ＋Δｖｘ

ｖ′ｙ＝ｖｙ＋ｋθδθｆＡ－
ｋ２θδθ

２
ｆ

２ Ｂ＋Δｖ
{

ｙ

（１７）

其中初始速度偏差 Δｖｘ ＝ｖ′ｘ０－ｖｘ０，Δｖｙ
＝ｖ′ｙ０－ｖｙ０。

　δθｆ＝ｔａｎδθ( )ｆ ＝ｔａｎθｆ－θ′( )ｆ ＝
ｔａｎθｆ－ｔａｎθ′ｆ
１＋ｔａｎθ′ｋｔａｎθｋ

＝

ｖｙ
ｖｘ
－
ｖ′ｙ
ｖ′ｘ

１＋
ｖ′ｙ
ｖ′ｘ
ｖｙ
ｖｘ

＝
ｖｙｖ′ｘ－ｖｘｖ′ｙ
ｖｘｖ′ｘ＋ｖｙｖ′ｙ

（１８）

将（１７）式代入（１８）式，整理得：
ａｋ２θ＋ｂｋθ＋ｃ＝０ （１９）

其中：

ａ＝
δθ２ｆ
２ －ｖｘδθｆＡ－ｖｙδθｆＢ－ｖｘＢ＋ｖｙ( )Ａ

ｂ＝δθｆ －ｖｘδθｆＢ＋ｖｙδθｆＡ＋ｖｘＡ＋ｖｙ( )Ｂ

ｃ＝ ｖｘｖｘ＋ｖｘΔｖｘ＋ｖｙｖｙ＋ｖｙΔｖ( )ｙδθｆ＋ｖｘΔｖｙ－ｖｙΔｖ










ｘ

（２０）
当ａ绝对值足够小时计算中将 ａ置为 ０，

（１９）式化为一次方程，可得：
ｋθ＝－ｃ／ｂ （２１）

（１９）式形式上为二次方程，由前分析知ｋθ必
为一负数（否则形成正反馈），当出现一正一负两

个解时取负数解；当为两个负数解时取值参考上

一周期计算值；当为两个正数解或者无解时（如

ａ、ｂ同时为０，或者ａ≠０，但是二次方程（１９）式无
解），ｋθ采用上一步计算值作用当前步计算结果。
经多条弹道数据仿真表明，由于弹道的连续性，相

邻两个计算周期内计算所得的 ｋθ不会出现大的
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跳动，计算中按照取与上一步计算值相近的那个

负数解的原则进行选择即可。

由上计算过程得到导引系数的解析解后，代

入（７）式得到导引目标量。类似地，横向导引以
Ｖｚ为导引目标，根据横向参数变分实时计算得到
导引系数ｋＶｚ，最终得到横向导引指令。

３　仿真结果及分析

３１　仿真结果

以某小型固体运载火箭二级摄动制导飞行段

弹道进行仿真。二级发动机５８．５ｓ点火，１１６ｓ关
机。假设第一级飞行结束时ｙ向速度偏差为 ΔＶｙ
＝１００ｍ／ｓ。采用常值导引系数和采用本文所提
实时计算所得导引系数进行导引的弹道与标准弹

道速度偏差曲线如图１所示。

图１　速度偏差对比
Ｆｉｇ１　Ｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｓｐｅｅｄｄｅｖｉａｔｉｏｎ

由图１可知，采用本文方法的实时导引系数
（ｋ＝ｖａｒ）使得最终ｙ向速度偏差δｖｙ从１００ｍ／ｓ减
小到１１ｍ／ｓ，同时 ｘ向速度偏差 δｖｘ小于３０ｍ／ｓ，
且速度偏差平缓地减小；采用两组不同常值导引

系数（ｋ＝－１０、ｋ＝－２０）时，共同特点是 δｖｙ、δｖｘ
变化规律相似，ｙ向速度偏差最后都大于２０ｍ／ｓ，ｘ
向速度偏差从０增加到６０ｍ／ｓ以上，且速度偏差
在飞行前半段变化幅度大，后半段变化幅度非常

小；不同点是系数绝对值越大初始阶段速度偏差

变化率越大。

３２　结果分析

图１中三种情况的俯仰角变化曲线如图２所
示，ｓｔｄ曲线表示标准弹道俯仰角。由于常值导引
系数一般由工程经验获取，针对新型运载火箭由

于没有参考数据而很难找到合适的值，由图２可
以看出，采用常值导引系数在导引初期俯仰角变

化率大，在飞行后半段变化很小，这就是图１中飞
行前半段速度偏差变化剧烈而后半段变化平缓的

原因。本仿真算例中是把ｙ向正的初始速度偏差
减小，通过压低俯仰角来实现，采用常值导引系数

时，初始变分 δθｆ较大，导引目标量绝对值较大，
因而俯仰角变化快，由于 ｘ向和 ｙ向运动完全耦
合，俯仰角迅速压低造成推力在 ｘ方向的分量增
加较快，这是ｙ向速度剧烈减小时 ｘ向速度剧烈
增大的原因。本文所提的实时导引系数计算方

法，是将初始状态偏差和整个理想弹道后续飞行

过程进行综合考虑，求解过程相当于对导引系数

的导引能力进行预估，因而不会出现俯仰角剧烈

变化的情况，由于每一步制导周期均以当前飞行

状态参数进行计算，相当于对上一步长制导结果

进行修正，使得最终导引精度比常值系数时高。

图２　俯仰角变化曲线
Ｆｉｇ２　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

４　结　论

本文通过采用引入弹道剩余飞行速度的概

念，提出摄动制导弹道导引系数实时计算方法，该

方法由于将实时位置速度状态参数和整个后续飞

行弹道进行综合考虑，对导引系数的导引能力有

预估能力，故能使运载火箭不用进行剧烈的姿态

调整来跟踪导引指令。与传统常值导引系数方法

相比，只需箭载计算机增加存储剩余飞行速度数

据。由于计算方法为完全解析法，对箭载计算机

计算能力无特殊要求，在工程上易于实现。通过

数字仿真验证，采用本方法进行导引，比传统方法

导引精度高，且姿态变化平缓，易于姿态控制系统

的实现。
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