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摘    要： 随着人类探索太空的步伐愈加深入，利用多星组网进行深空探测的多目标轨道发射任务越来越多，针对性地

提出一种适应多目标轨道要求的运载火箭弹道制导设计方法。创新性地提出只设计一条理论弹道，对其它目标轨道采用卫

星入轨点位置不变的假设，根据不同的轨道要求生成对应的制导终端参数，利用迭代制导实现入轨。仿真结果表明，该方

法能极大减少传统弹道制导设计的计算量，对运载能力影响较小，对多目标轨道任务适应性强，易于工程实现。该方法也

适用于目标轨道临时微调的情况，进一步提高运载火箭进入深空探测的能力。
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引　言

随着经济与科技的发展，卫星在人类生活中起着

越来越重要的作用。随着深空探测步伐的加快，单颗

卫星已逐渐难以满足复杂任务需求，利用卫星之间组

网协同进行深空探测与开发已成为必然趋势[1]，运载火

箭发射任务也呈现多样性。受限于运载火箭运载能力

及末级变轨能力，组网星座往往需拆分成多次发射任

务，为减少单颗卫星用于变轨组网的推进剂消耗，单

次任务目标轨道往往根据已在轨卫星轨道确定。受多

种摄动因素影响，在轨卫星轨道参数在一定范围内变

动，因此对于多星组网发射任务，运载火箭的目标轨

道往往为多组目标轨道，且入轨精度要求严格。

随着运载技术的发展，对制导精度也提出了更高

的要求，传统的摄动制导已经无法满足，需要研究适

应能力更强、制导精度更高的自适应算法。迭代制导

方法是自适应制导算法中应用最多的一种。该方法以

最优控制理论为基础，根据火箭飞行瞬时状态和终端

目标，实时确定最优推力方向，具有制导精度高、任

务适应性强、箭上飞行软件简单、装订诸元少等优

点。1967年，Chandler和Smith首先给出了迭代制导方

法[2]，该方法在国外得到广泛应用，美国的“土星5号”

（Saturn 5）运载器、欧洲航天局（European Space
Agency，ESA）的“阿里安”（Ariane）火箭、俄罗斯

的“能源号”（Energia）重型运载火箭等都采用了迭代

制导技术。国内学者也进行了相关研究，并通过仿真

证明了迭代制导方法的有效性[3]。相比传统摄动制导，

迭代制导方法抗干扰能力更强，目前迭代制导已在我

国现代运载火箭上得到越来越多的成功应用[4-5]。

但是以上研究往往以单一任务为问题背景，对于

多组目标轨道任务，为保证每组目标轨道的入轨精

度，必须进行多条弹道设计以得到相应的制导终端约

束。为此多目标轨道要求往往给弹道设计及制导系统

带来大量相似的繁复工作，极大增加了系统复杂性及

出错概率。本文根据多目标轨道入轨点位置相近的特

点和迭代制导优势，提出一种新的设计方法，即根据

其中一组目标轨道进行弹道设计，并假定其它目标轨

道卫星入轨位置不变，根据不同的轨道要求生成相应

的终端制导参数，实现多组目标轨道入轨。

1    迭代制导的基本算法

运载火箭的迭代制导问题，实际上是通过将火箭

动力学方程转换成状态方程来描述火箭运动，以火箭

瞬时状态为初值，入轨点状态为终端约束，瞬时点到

入轨点的剩余飞行时间最短为性能指标的最优控制问题。

摄动制导[6]是对导航参数的组合进行控制，这只在

干扰小的情况下等价于直接控制物理量。迭代制导则

不再依靠标准弹道，用解析方式预测飞行终端条件，
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通过调整飞行轨迹使终端条件满足所有给定的入轨条

件，而入轨条件直接对应了轨道根数。

为方便求解，将发动机最佳推力方向近似为时间

的线性函数。制导方程形式为{
φcx (t) = φ̃+ (−k1+ k2× t)
ψcx (t) = ψ̃+ (−k3+ k4× t)

(1)

φ̃ ψ̃ k1 k2 k3 k4其中， 、 、 、 、 、 均为可调节参数。

式（1）构成飞行中的程序角变化曲线，据此可以

对火箭动力学参数进行积分和推算。

若推力不可调节，在干扰下将难以在保证轨道精

度的同时实现定点入轨，需通过迭代获得最佳入轨

点。以当前状态为基础计算速度与位置的增量为

L=
w tk

0
Ẇx1 (t)dt (2)

S =
w tk

0

w t

0
Ẇx1 (τ)dτdt (3)

Ẇx1 (t)

tk

L S

其中： 是火箭轴向视加速度，由加速度计测

得，并根据发动机性能获得其变化规律； 是剩余飞行

时间； 和 反映了剩余飞行时间里速度和位置的变化量。

考虑引力影响后可在目标轨道上搜索与之匹配的

点，利用梯度搜索快速迭代出最优解为

v0+L+ g (tk)+
∂L
∂tk
×∆tk = f (S)+

∂ f (S)
∂tk

×∆tk (4)

g (tk) tk f (S)

S
其中： 为引力在 内对速度的影响； 为利用目

标轨道根数计算的飞行速度，是位置 的函数。

vk =
[

vxk vyk vzk

]T
pk =

[
xk yk zk

]T

在“最佳入轨点”入轨，所必须具有的速度矢量

和位置矢量

是唯一的，这就是火箭入轨所需的终端条件。制导系

统的任务是控制火箭发动机推力矢量，使飞行结束时

同时满足上述6个条件。

1）速度约束

从当前速度开始，在发动机推力和引力共同作用

下到达目标速度，有

vk = v0+
w tk

0

[
Ẇ (t)+ g (t)

]
dt (5)

vk v0 g (t) Ẇ (t)

Ẇ (t)

其中： 、 、 、 为目标速度矢量、当前速度

矢量、引力矢量及发动机推力产生的视加速度矢量；

根据箭体姿态和轴向视加速度分解。

Ẇ (t) =


Ẇx (t)
Ẇy (t)
Ẇz (t)

 =


Ẇx1 (t)cosφcx (t)cosψcx (t)
Ẇx1 (t) sinφcx (t)cosψcx (t)
−Ẇx1 (t) sinψcx (t)

 (6)

因此，对于发动机所产生速度增量的需求为

∆W=vk − v0−
w tk

0
g (t)dt (7)

r tk

0 g (t)dt其中： 是位置矢量的非线性函数，在平均引

力场假设下，可简化为

g =
1
2
[
g (0)+ g (tk)

]
(8)

φ̃ ψ̃

纵向终端速度已由关机条件保证，法向和横向的

终端速度则由式（1）中的 、 满足
φ̃ = arctan

∆Wy

∆Wx

ψ̃ = arcsin
−∆Wz√

(∆Wx)2
+

(
∆Wy

)2
+ (∆Wz)2

(9)

2）位置约束

tk

(−k1+ k2× t) (−k3+ k4× t) k1 k4

上述入轨点计算中纵向位置是通过飞行时间 来满

足的。而法向和横向的终端位置则依靠式（1）中的

和 来保证，参数 ～ 应满足

以下条件。

a）不对终端速度产生明显影响，近似满足

w tk

0
Ẇ (t) (−k1+ k2× t)dt = 0 (10)

w tk

0
Ẇ (t) (−k3+ k4× t)dt = 0 (11)

k1 k4 (−k1+ k2× t) (−k3+ k4× t)

φ̃ ψ̃

且 ～ 为小量，因为只有当 和

分别相对于 、 为小量时，式（6）中的三角函数

展开式才得以简化，从而式（9）形式的解析解才能够

成立。

b）满足终端位置约束，即

yk = y+ vy× tk +
w tk

0

w t

0

[
Ẇy (τ)+gy (τ)

]
dτdt (12)

zk = z+ vz× tk +
w tk

0

w t

0

[
Ẇz (τ)+gz (τ)

]
dτdt (13)

k1 k4将式（10）～（13）联立，求解 ～ 解析解。

迭代制导通过规划全部剩余飞行时间内的姿态变

化规律，来实现对多个变量的同时控制。在实际应用

中，为提高入轨时刻火箭的稳定性，会提前停止迭代

计算，因此产生少量的控制误差，最终误差的量级取

决于停止迭代后的姿态跟踪误差。

2    多目标轨道下联合设计方法

本文提出的多目标轨道下弹道制导联合设计方法

具体实现过程如图1所示。主要步骤如下：

1）获取任务方多组目标轨道要求，根据规律选取

中间状态的目标轨道作为标称轨道，开展弹道设计；

2）弹道设计完成，生成标称飞行弹道以及标称入
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轨点参数；

J2

3）假定其余目标轨道入轨点位置不变，求出由地

球非球形引力 项引起的短周期摄动，计算其余目标

轨道的入轨点参数；

4）根据二体运动方程理论，计算各目标轨道的迭

代制导终端参数；

5）根据迭代制导终端参数，运用迭代制导方法实

现多目标轨道精确入轨。

该方法实现简单、精度较高，并对运载能力影响

较小，对多目标轨道任务适应性强。同时还具有对目

标轨道变化响应快，设计参数调整范围小的特点，因

此也适用于目标轨道临时微调的情况。

2.1    弹道设计目标轨道选择

r ṙ
表达卫星轨道的基本变量通常有两类：一类是卫

星的位置矢量 和速度矢量 ；另一类即轨道根数[7-9]。

J2

卫星运动变化轨道是椭圆轨道，导致椭圆轨道变

化的力学因素称为摄动因素。对于不同高度和大小的

卫星以及在不同的定轨精度要求下，需要考虑的摄动

因素是不同的。对于低轨卫星，通常考虑较多的摄动

因素为地球非球形引力 项摄动。现将根数的摄动变

化按其性质分解成长期变化、长周期变化和短周期变

化3部分，只包含长期变化和长周期变化的摄动解称为

拟平均轨道根数，工程简称平根数。

当任务方针对多星组网任务提出多组目标轨道平

根数要求时，本文先分析多组目标轨道根数的变化规

律，为使由入轨点位置不变假定带来的多组目标轨道

总入轨偏差最小，这里选择一组轨道根数为中间值的

目标轨道进行弹道设计，生成火箭飞行弹道以及入轨

参数。

2.2    多目标轨道的迭代制导终端参数推导

φζ

i0

u0 = π− arcsin
(

sinφζ
sin i0

)
f0 = u0−ω0 M0 = E0−

e0 sin E0 E0 = arctan
(√

1− e0

1+ e0
tan

f0

2

)
J2

完成目标轨道选取并进行飞行弹道设计后，生成

对应的入轨参数。对其它多组目标轨道，假定卫星入

轨点位置同选中目标轨道，即地心纬度 不变。先根

据其它他多组目标轨道的倾角要求 及球面三角公式求

出初始纬度幅角 ，由初始相位可

得初始真近点角 ，以及初始平近点角

，其中 ，进一步可

求出由 项引起的短周期摄动

da = −ε
2

a0η
4

{(
1−3c2

0

)
[
a3

0

r3
0

−η−3]−3
(
1− c2

0

) a3
0

r3
0

cos(2w0+2 f0)
}

de = − ε

4e0
η6

{(
1−3c2

0

) [a3
0

r3
0

−η−3

]
−3

(
1− c2

0

) [a3
0

r3
0

−η−4

]
cos(2w0+2 f0)+

η−4
(
1− c2

0

) [
3e0 cos(2w0+ f0)+ e0 cos(2w0+3 f0)

]}
di =

ε

4
c0s0

[
3cos(2w0+2 f0)+3e0 cos(2w0+ f0)+ e0 cos(2w0+3 f0)

]
dw =

ε

4e0
η2

{(
3c2

0−1
) (

1+
a2

0

r2
0

η2+
a0

r0

)
sin f0+

1
2

s2
0

[
3(1−

a2
0

r2
0

η2− a0

r0
)

sin(2w0+ f0)+
(
1+3

a2
0

r2
0

η2+
3a0

r0

)
sin(2w0+3 f0)

]}
+
ε

4

{(
3−15c2

0

)
(M0− f0− e0 sin f0)+

1
2

(
3−5c2

0

)
[3sin(2w0+2 f0)+3e0 sin(2w0+ f0)+

e0 sin(2w0+3 f0)]
}

(14)

获取多目标轨道要求

取中间状态的轨道作为
标称轨道

生成入轨点参数

得出迭代制导终端参数

开展弹道设计 其余目标轨道

假定入轨点地心纬度不变, 求出每条目标轨道
初始纬度幅角、真近点角、平近点角

求出 J2 项引起的短周期摄动项, 将目标轨道
要求转化为瞬时轨道根数

迭代制导, 实现多目标精确入轨

 
图 1    多目标轨道联合设计流程图

Fig. 1    Union design flow chart of multi-target orbit trajectory
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ε =
J2R2

e

p2
0

; η =
√

1− e2
0; s0 = sin i0; c0 = cos i0其中：

a e i ω f

由此算出其他多组目标轨道对应卫星目标入轨瞬

时根数 、 、 、 、 。

a = a0+da
e = e0+de
i = i0+di
w = w0+dw

u = π− arcsin
(

sinφc

sin i

)
f = u−w

(15)

根据二体运动方程理论，可以得出终端坐标系下

迭代制导终端参数与瞬时目标轨道根数的关系。

OE− xTcyTczTc

OE OEYTc

OEZTc

终端坐标系 是根据迭代制导目标点所

确定的坐标系，坐标系原点 为地心， 轴指向目

标点， 轴指向轨道动量矩方向。根据终端坐标系

的定义应有

xTc = 0,zTc = 0, żTc = 0 (16)

Y yTc r终端坐标系的 向位置 即目标点的地心距 为

yTc = r =
a
(
1− e2)

1+ ecos f
(17)

OE xTc根据定义，终端坐标系 轴与当地水平面平

行，与卫星运动方向相反，因此

ẋTc = −vq = h/r (18)

h =
√

GMa (1− e2) vq其中： ； 为目标点切向速度。

Y ẏTc终端坐标系 向速度 即为目标点的法向速度，

因此有

ẏTc = ṙ = esin f ·
√

GM/p (19)

目标点引力加速度如下[ gTx
gTy
gTz

]
= −gr

rT

[ xTc
yTc
zTc

]
− gω
ωe

[ ωTx
ωTy
ωTz

]
(20)

gr r
gω ω

其中： 为地球引力加速度在位置矢量 上的投影，

为地球引力加速度在地球自转角速度矢量 上的

投影。

综上，可由一条选中目标轨道得到其他多组目标

轨道终端坐标系下目标点的位置速度参数。其他终端

参数：目标速度倾角、发惯系到终端轨道坐标系转换

矩阵、关机特征量等亦可相应求出。

3    仿真校验

为进一步研究该联合设计方法对多目标轨道任务

的适应性，本文以某两级运载火箭为例，分别用传统

弹道制导分别设计方法与联合设计方法进行仿真。该

火箭2级分为主机段和游机段，仿真时选择迭代制导在

游机工作段开始后10 s加入，至游机关机前10 s结束。

其中，方法1表示传统弹道制导分别设计方法，方法

2表示本文所提弹道制导联合设计方法。

3.1    适应性分析

为更好分析本文方法对不同轨道根数的影响，下

面分别对轨道倾角相同、半长轴多目标轨道和半长轴

相同、轨道倾角多目标轨道进行仿真。仿真结果如下。

从表1可以看出，对于轨道倾角相同、半长轴的多

组目标轨道，用联合设计方法计算出的运载能力与传

统弹道设计法计算结果基本一致。由于半长轴偏差主

要依靠切向速度变化实现，而俯仰角是切向速度的主

要控制量，表2中对应不同轨道半长轴迭代止导俯仰角

的变化较为明显。
  

表 1    半长轴轨道设计结果对比（运载能力偏差）

Table 1    Design result comparison for different semi-major
axis（carrying capacity deviation)

Δa/km 方法1/kg 方法2/kg

–15 103 105

–10 69 72

–5 35 38

0 0 0

5 –34 –33

10 –69 –69

15 –104 –107
 
 
  

表 2    半长轴轨道设计结果对比（迭代止导姿态角）

Table 2    Design result comparison for different semi-major
axis（Iterative attitude angle)

Δa/km φ/（°） ψ/（°）

–15 3.3 –0.89

–10 2.17 –0.6

–5 1.11 –0.31

0 0 0

5 –0.83 0.25

10 –1.72 0.52

15 –2.54 0.78
 
 

当多组目标轨道有且仅有半长轴偏差时，在非线

性段调姿能力足够的情况下，可用方法2代替方法1进
行弹道制导设计。从表3可以看出，对于半长轴一致，

轨道倾角邻近的多组目标轨道，轨道倾角偏差为负偏

差时，两种方法运载能力的计算结果基本一致；对于

轨道倾角偏差为正偏差的情况，联合设计方法计算结
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果劣于传统设计方法，且运载能力损失随轨道倾角偏

差增加而增大。
 
 

表 3    轨道倾角轨道设计结果对比（运载能力偏差）

Table 3    Design result comparison for different
inclination（carrying capacity deviation）

Δi/（°） 方法1/kg 方法2/kg

–0.3 6 1

–0.2 4 7

–0.1 2 7

0 0 0

0.1 –1 –6

0.2 –3 –21

0.3 –5 –40
 
 

对同一发射地点而言，目标轨道倾角越大，地球

自转速度在发射方向的分量越小，对运载火箭能力增

加越不利，因此对于轨道倾角偏差为正的目标轨道，

倾角偏差越大，运载能力损失越大。与此同时，在该

算例中，联合设计方法的迭代制导于二级游机段加

入，在迭代制导加入前多目标轨道的飞行轨迹相同，

仅通过改变二级游机段火箭速度方向以改变目标轨道

入轨倾角。相比方法1从起飞便开始优化速度方向，方

法2中2级游机段的飞行速度已经较大，改变其飞行方

向所造成的速度损失也更大，因此方法2运载能力损失

较方法1大。该现象在工程实际中应引起重视，需根据

运载能力及入轨精度来综合确定弹道制导联合设计法

可适应的倾角正偏差范围。

由于轨道倾角主要依靠侧向速度变化实现，而偏

航角是侧向速度的主要控制量，因此表4中偏航角变化

明显，实际还需结合后续非线性段调姿能力分析该项

初值变化是否可行。
 
 

表 4    轨道倾角轨道设计结果对比（迭代止导姿态角偏差）

Table 4    Design result comparison for different
inclination（Iterative attitude angle）

Δi/（°） φ/（°） ψ/（°）

–0.3 0.97 9.28

–0.2 0.57 6.18

–0.1 0.31 3.07

0 0 0

0.1 0 –3.12

0.2 –0.02 –6.19

0.3 0.05 –9.22
 
 

因此，本方法对轨道倾角相同半长轴以及半长轴

相同轨道倾角负偏差的多目标轨道的适应性较好，对

半长轴相同轨道倾角正偏差的多目标轨道需结合运载

能力是否足够来进一步讨论。不管是何种轨道，应用

本方法设计时均需考虑迭代止导姿态角偏差对姿控非

线性段调姿的影响。为此，在对中间目标轨道进行弹

道设计时，为保证对多组目标轨道的适应能力，应留

有足够的弹道余量以及非线性段调姿角速度余量。

3.2    任务仿真验证

在对弹道制导联合设计方法进行适应性分析后，

下面以具体任务为例进行仿真对比。假定某型任务提

出多组目标轨道要求如表5所示，入轨精度要求如

表6所示。
 
 

表 5    多目标轨道要求

Table 5    Multiple target orbit requirement

序号 半长轴/km 偏心率 轨道倾角/（°）

1 6 856 0 34.70

2 6 859 0 34.76

3 6 862 0 34.82

4 6 865 0 34.88

5 6 868 0 34.94

6 6 871 0 35.00

7 6 874 0 35.06

8 6 877 0 35.12

9 6 880 0 35.18

10 6 883 0 35.24

11 6 886 0 35.30
 
 
 
 

表 6    卫星入轨精度要求

Table 6    Orbit injection accuracy requirement

参数 入轨精度偏差（绝对值）

半长轴/km ≤ 2

偏心率 ≤ 0.002

轨道倾角/（°） ≤ 0.05
 
 

表5中，卫星为满足多星组网要求，提出11组目标

轨道，其中半长轴和轨道倾角呈均匀分布，并且目标

轨道根数的单日变化量就已超过卫星入轨精度要求。

如采用传统方案，需分别设计多条弹道，工作量大且

极易出错。以本文所提联合设计方法，取轨道根数位

于中间值的第6组轨道作为标称轨道开展弹道设计，得

到一条标称飞行弹道，再根据标称弹道参数生成其它

箭飞行轨迹设计结果，如图2所示。不难发现，对应不

同的目标轨道，火箭初始段飞行轨迹相同，末级段根

据不同的目标轨道要求而呈均匀分布。在工程实际

中，对多组目标轨道要求任务来说，多条飞行弹道初
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始段轨迹相同可以极大减轻航区中心线选择、落区勘

测的困难度，降低任务复杂性。

 

 
图 2    多目标发射弹道联合设计结果图

Fig. 2    Trajectory of multi-target orbit union design result
 

3.2.1    入轨精度仿真结果

采用联合设计方法对多组目标轨道的入轨设计精

度进行仿真，结果如表7所示。
 
 

表 7    多目标轨道入轨设计精度

Table 7    Design orbit injection accuracy of multi-target orbit

序号 半长轴/km 偏心率 轨道倾角/（°）

1 0.116 0 –0.001

2 0.109 0 –0.001

3 0.101 0 –0.001

4 0.094 0 –0.001

5 0.087 0 0.001

6 0.094 0 0.001

7 0.074 0 0.001

8 0.069 0 0.001

9 0.064 0 0.001

10 0.059 0 0.001

11 0.056 0 0.001
 
 

实际仿真结果表明，联合设计方法得到的多组轨

道入轨精度均满足要求，并且比指标值小1～2个数量级。

3.2.2    运载能力与传统方法对比

以某2级运载火箭为例，用方法1和方法2分别对多

组目标轨道进行仿真计算，运载能力变化情况对比见

表8。
表8中方法1和方法2对第6组轨道运载能力变化量

均为0。方法1针对每条目标轨道分别进行弹道制导设

计；方法2选择一组轨道作为中间轨道进行弹道设计，

其余轨道根据入轨点位置不变假设，根据不同的目标

轨道要求生成入轨瞬时轨道根数，并根据二体运动方

程理论，生成终端坐标系下的迭代制导参数，最后采

用迭代制导完成入轨。这里方法2选择第6组轨道作为

中间轨道，因此两种方法针对第6组目标轨道的设计方

法相同，运载能力也相同。其他组目标轨道均相对第

6组轨道设计结果进行对比，对比基准相同。
 
 

表 8    运载能力变化情况

Table 8    Carrying capacity changes

kg　　

序号 方法1 方法2

1 107 103

2 90 88

3 71 70

4 53 50

5 28 27

6 0 0

7 –22 –23

8 –44 –51

9 –66 –81

10 –88 –112

11 –111 –145
 
 

在多组目标轨道的半长轴以及轨道倾角相对标称

轨道为负偏差时，方法2的运载能力变化量与方法1相
当；在目标轨道半长轴及轨道倾角相对标称轨道为正

偏差时，方法2运载能力损失值比方法1大，并且方法2
相对方法1的运载能力损失值随正偏差增加而增大。根

据3.1节的分析，该现象主要是由倾角正偏差引起，方

法1和方法2对除倾角正偏差以外的其余轨道根数偏差

引起的运载能力变化量相当，而方法2由于为保证起始

段飞行轨迹相同，引入迭代制导时间较晚，用以改变

轨道倾角正偏差的速度损失更大，因此造成方法2对轨

道倾角正偏差适应性较方法1差。这也是工程应用本方

法时需考虑的因素之一。

3.2.3    迭代止导姿态角偏差仿真结果

下面分析本算例中联合设计方法对迭代止导后无

动力非线性段姿控调姿的影响。首先给出迭代制导止

导时刻姿态角与第6组标称弹道的偏差情况如表9所示。

通过仿真结果可以看出，当半长轴变化范围在

–15～+15 km，倾角变化范围在–0.3°～+0.3°时，应用

联合设计方法设计时，迭代止导时刻发惯系俯仰姿态

角的最大变化量为4.17°，偏航姿态角的最大变化量为

8.98°，即联合设计方法对后续无动力非线性段姿态控

制初值的影响随目标轨道与标称轨道偏差增加而增

大。在实际应用中应加以注意，为适应更大变化范围

的多目标轨道，这里在设计标称弹道时，应尽可能留

足非线性段调姿时间或进一步加强火箭非线性段姿态

控制能力。
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表 9    迭代止导时刻姿态角偏差

Table 9    Iterative attitude angle deviation

（°）　　

序号 俯仰角 偏航角

1 4.17 8.98

2 3.24 7.09

3 2.38 5.24

4 1.56 3.44

5 0.81 1.68

6 0 0

7 –0.54 –1.7

8 –1.14 –3.33

9 –1.7 –4.9

10 –2.2 –6.43

11 –2.66 –7.91
 
 

4    结　论

针对深空探测中不断增加的多组目标轨道要求任

务，本文在传统弹道制导设计的基础上，提出一种新

的弹道制导联合设计方法：即只设计一条标称弹道，

通过入轨位置不变假设，直接生成其余目标轨道终端

制导参数，从而满足多目标入轨要求。并结合某型运

载火箭对某多组目标发射任务进行仿真，仿真结果表

明，与传统弹道制导设计方法相比，新方法在运载能

力损失可接受的情况下，可以实现同等水平的入轨设

计精度，对多目标轨道的适应性强，极大减少了计算

量，易于工程实现。同时，该方法也可推广到目标轨

道参数临时微调的发射任务，为人类探测深空提供更

好的服务。
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A Union Design Method of Trajectory and Guidance for Launch Vehicles
Adapted to Multi-Target Orbits

WANG Ying，TANG Mingliang，HAO Chuanchuan，ZHU Liangcon，FENG Jihang
（Shanghai Aerospace System Engineering Institute，Shanghai 201109，China）

Abstract：With the increasing of multi-satellite network launch missions and increasing multiple window launch missions，a

union design method of trajectory and guidance is proposed in this paper，which can adapt for multiple target orbits. In this innovate

method，one theory trajectory for one target orbit is designed，making a hypothesis which the satellite’ sentry point position is

maintained unchanging for other target orbits，and then the terminal guidance parameters with requirements of other orbits are

generated，and lastly the target orbits are reached by iterative guidance. The simulation results indicate that relative to the traditional

method，this method can greatly reduce the calculation amount while making little impact on carry capacity，and has strong

adaptation for multiple target orbit missions. This method can also adapt for temporary slightly target orbit adjustment.

Keywords：multi-satellite network；multiple target orbit；trajectory；guidance；slightly target orbit adjustment

Highlights：
●　For multi-satellite network missions，a union design method of trajectory and guidance is proposed.
●　In the union design method，one theory trajectory is designed for one target orbit，making a hypothesis which the satellite’s
entry point position is maintained unchanging for other target orbit，and the terminal guidance parameters with requirements of other
orbits are generated，and lastly the target orbits are reached by iterative guidance.
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