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摘要 : 对于固体发动机飞行器，在动力飞行段一般采用能量匹配闭路制导或者倾角约束的闭路制导方法，这种闭路制导方

法的控制精度较高，但其精度受到发动机性能偏差的影响较大，为了减小发动机性能偏差对制导精度的影响，提出了基于神经

网络的零射程线闭路制导方法。首先，建立了飞行器动力飞行段运动模型，对零射程线闭路制导进行了分析推导；其次，设计

了多输入神经网络算法，确定了输入输出参数，对剩余能量、待增速度以及趋零射程线角度进行训练，将神经网络训练结果与

零射程线闭路制导相结合，使得在不同的发动机偏差情况下，反馈不同的趋零射程线角度；最后，通过选择不同的偏差状态进

行仿真验证，仿真结果表明该方法能有效地减小发动机偏差对制导精度的影响，具有较强的抗偏差能力，制导精度高。
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Zero-range Orientation Closed-loop Guidance Method Based on 
Neural Network

LIU Yunpeng1, SHI Jianfeng1, LIU Xudong1, WANG Changjiang2, LI Huabin3

(1. Beijing Aerospace Automatic Control Institute, Beijing, 100854; 2. Unit 96901, Beijing, 100094;
3. China Academy of Launch Vehicle Technology, Beijing, 100076)

Abstract: For solid-engine aircraft, closed-loop guidance methods with energy matching or angle constraints are generally used 

in the powered flight segment, which have high control accuracy. However, its accuracy is greatly affected by engine performance 

deviations. Therefore, a zero-range Orientation closed-loop guidance method based on neural network is proposed to reduce the impact 

of engine performance deviation on the guidance accuracy. Firstly, the motion model of the powered flight segment of the aircraft is 

established, and the closed-loop guidance of the zero-range Orientation is analyzed and deduced. Secondly, a multi-input neural network 

algorithm is designed, the input and output parameters are determined, the residual energy, the velocityto be increased and the angle of 

the zero-range Orientation are trained. Then, the training results of the above neural network with the zero-range Orientation closed-

loop guidance are combined. This method enables feedback of different zero-range Orientation angles under different engine deviations. 

Finally, different deviation states for simulation verification are chosen. The simulation results show that this method can effectively 

reduce the influence of engine deviation on the guidance accuracy, and has strong anti-bias ability and high guidance accuracy.

Keywords: zero-range orientation; solid motor; neural network; closed-loop guidance

0　引 言

随着高超声速飞行器技术的发展，对飞行器再入

段的飞行提出了越来越高的要求，为了给飞行器再入

段的飞行创造更好的条件，需要提高动力飞行段的控

制精度，即在不同的动力飞行段偏差条件下，通过动

力飞行段制导减小再入飞行初始状态偏差，如再入飞

行的初始弹道倾角、再入飞行的航程等，这些都对飞

行器动力飞行段的制导精度提出了更高的要求。为了

减小再入初始状态偏差，一般来说，动力飞行段制导

采用传统的能量匹配闭路制导或者倾角约束的闭路制

导方法，将动力飞行段的制导闭合到惯性落点（即动

力段以惯性落点为控制目标点），通过控制惯性落点

达到控制再入点的目的，从而减小再入点的初始偏

差。这些制导方法具有较高的精度，可以用于再入机

动飞行器和惯性再入飞行器的动力段制导，但其精度

却受到发动机性能偏差的影响，发动机的性能偏差几

乎完全都体现在最终的制导精度中［1-3］。众所周知，

性能偏差如果在零射程线方向则对射程没有影响，故
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为了减小发动机性能偏差的影响，动力飞行段闭路制

导开始采用零射程线的方式［4］，这使得即使存在发动

机偏差，也可以使动力飞行段飞行的航程离散度较

小，但是这种方法需要将飞行器姿态调整到零射程线

上，而这对飞行器的射程能力影响很大。

为了减小发动机性能偏差对动力飞行段制导精度

的影响以及零射程线方法对飞行器射程能力的影响，

本文在动力飞行段采用闭合惯性落点的制导方式，在

分析了动力飞行段剩余能量、待增速度以及零射程线

角度的影响后，采用离线神经网络进行训练，将神经

网络训练结果和零射程线闭路制导方法相结合，确定

了剩余能量、待增速度和趋零射程线角度的关系。通

过数学仿真对设计结果进行了验证与分析，结果表

明，本文设计的方法可以降低固体发动机性能偏差对

动力飞行段制导精度的影响，具有较高的控制精度，

既可以为再入机动飞行器再入段飞行提供较好的飞行

条件，也可以为惯性再入的飞行器提供较好的末速修

正条件（惯性再入的飞行在动力飞行结束后，一般需

要采用末修级进行修正）。

1　动力飞行段弹道模型

飞行器动力飞行段以及分离后的无动力飞行段，

飞行弹道与惯性落点关系示意如图1所示。

将飞行器视为刚体质点，建立飞行器在空间的三

自由度运动模型，对飞行器在发射惯性坐标系进行空

间运动描述，其质心动力学方程为［5］

mv̇ = P + R + mg （1）

式中    P，R分别为发动机推力及气动力在惯性系的分

量，P = C i
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；Peng 为发动机推

力；g为惯性系引力加速度；CD，CN，CZ 分别为轴向、

法向和横向气动参数；q，Sref分别为动压和气动参考

面积；C i
b为体系到惯性系转换矩阵。

2　零射程线闭路制导原理

针对某一具体的弹道上的某一点必将存在一个矢

量方向，在该方向上施加速度冲量不会引起飞行器的

落点偏差，通常这个矢量方向被称为不影响弹头落点

的速度冲量矢量方向或者零射程线，与零射程线垂直

的平面被称为梯度平面，该平面附近的速度冲量往往

对落点影响最大。根据定义有［6-7］：
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⋅ δv = 0

∂H
∂v

⋅ δv = 0
（2）

式中    L为纵向距离；H为横向距离。

图 2简单地表达了零射程线与速度冲量的关系，

图2中可将 δv视为固体发动机设计的视速度总冲偏差

值，θ越小，δv对落点的影响越小；如果偏差在零射

程线方向，则发动机视速度总冲的偏差对落点的影响

可以忽略。

在椭圆弹道的基础上对零射程线计算原理进行描

述。如图3所示，导弹需要根据当前的飞行状态以及

装订的发动机工作时间与总冲参数（装订值与实际飞

行值存在偏差，该偏差取决于发动机性能预示的精

度），预示发动机关机时刻的时间 TK、位置RK以及速

度VK，如果按照速度VK自由飞行Tf将命中目标点（惯

性落点），目标点在地固系内的地心矢径定义为RgT。

在时间零点目标点位于M点，在命中时刻目标点位于

Tar点，其惯性系地心矢径定义为RT。当导弹目标点确

定后，RgT为不变的矢量参数，其与RT可通过飞行时

间和发射点参数（发射方位角A0和发射点纬度B0）建

立计算关系。如果在零射程线上施加速度冲量，仍然

命中目标点，那么弹道形状、飞行时间、惯性系落点

均发生变化。

图1　飞行弹道与惯性落点关系示意

Fig.1　Sketch map of trajectory and inertial landing point

θ—速度方向与零射程线方向夹角；rLSCX—零射程线矢量。

图2　零射程线与速度增量关系示意

Fig.2　Sketch map of zero-range orientation and velocity to be 

increased
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飞行过程中当前能够命中目标的速度矢量VR可以

由发射点参数、目标点地固系矢量 RgT、当前点地心

矢径RK、飞行时间T计算得出：

VR = mn ⋅ (C i
E ⋅ RgT - Kn ⋅ RK ) （3）

式中    mn =
μ

|| RK ⋅ sin β
⋅ P̂

|| RT

；μ为引力相关常数；C i
E

为地心地固系到发射点惯性系的转换矩阵；P为半通

径 ， P̂ = P || RT ； Kn = 1 - || RT

|| RK

+ cos β - sin α
1 + cos α

sin β， β

为RT和RK的射程角，α为落点与椭圆弹道两焦点连线

的夹角。零射程线闭路制导流程如图4所示。

剩余能量ΔWc为实时计算的视速度总冲W与装订

的标准视速度总冲 W͂的差，即ΔWc = W - W͂；关机矢径

参数的预测计算采用传统的矢径预测的方法；待增速

度则根据需要速度计算得到：

ΔWdz = VR - V - g (t - T͂ ) （4）

式中    t为当前动力级工作时间；T͂为装订的标准工作

时间。

零射程线矢量计算公式为

∂VR∂α =
∂mn∂α (C i

E ⋅ RgT - Kn ⋅ RK ) + mn( ∂C i
E∂α ⋅ RgT - ∂Kn∂α ⋅ RK ) （5）

3　神经网络设计

在多种神经网络模型中，选择较为常用的BP网

络模型，BP网络结构简单，在有一定数量的隐层和

节点的条件下，BP神经网络可以逼近非线性映射关

系［8-9］。具体步骤如下：

a） 对 于 给 定 的 第 p 组 输 入 样 本 up =

(u1p，u2p，⋯，unp )， 计 算 对 应 的 网 络 输 出 yp ( t ) =

f
é

ë

ê
êê
ê∑

j

wij ( t ) ⋅ Ijp

ù

û

ú
úú
ú，其中 Ijp为该组样本输入时，节点 i的第

j个输入，f (·)为作用函数；

b）根据第 p组输出样本 dp = (d1p，d2p，⋯，dnp )，计

算该组网络的目标函数为 Ep ( t ) =
1
2

⋅  dp - yp ( t )
2

2
=

1
2

⋅
∑

k

e2
kp ( t )，网络总的目标函数为 J ( t ) = ∑

p

Ep ( t )；

c）如果目标函数满足，则算法结束，否则需要

进行反向传播计算，由输出层依据目标函数 J，按梯

度下降法反向计算，可逐层调整权值。

本文建立的神经网络结构以剩余能量ΔWc、待增

速度ΔWdz为输入，以趋于零射程线的姿态为输出的神

经网络结构。多层网络比单层网络的功能更加强大，

故选择含有两个隐层的网络进行训练，隐层的节点数

选为7个，作用函数选择S型函数 f ( x ) =
1

1 + e-x
和线性

函数，工作模式示意如图5所示。

4　仿真与分析

本文以飞行器动力飞行段为例，根据模拟打靶生

成的样本，进行神经网络训练，得到真实值与预测值

之间的关系如图 6所示，从图 6中可以看出，经过神

经网络训练后预测的结果与真实值之间较为接近，说

图3　飞行弹道示意

Fig.3　Sketch map of trajectory

图4　零射程线闭路制导流程

Fig.4　Flow chart of zero-range orientation closed-loop guidance

图5　工作模式示意

Fig.5　Sketch map of working mode
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明训练效果有效，可以用于输出趋零射程线角度。

导弹飞行过程中受到发动机推力以及气动力的影

响，给定初始点惯性系的状态参数，即：时间

t0 = 0 s，速度V0 = Ve（Ve为牵连速度，与发射点位有

关，选择发射点 B0 = 0，D0 = 0，H0 = 0），位置 X0 = 0，

姿态角φ0 =
π
2
，ψ0 = 0，γ0 = 0。为了更直观地表征关机点

速度对落点的影响，选择的弹道射程偏导数为2 000，

即关机点速度偏差1 m/s对落点的影响为 2 km，关机

点速度偏差为10 m/s对应落点的影响为20 km。

分别在不考虑趋零射程线和考虑趋零射程线的基

础上进行仿真，不考虑零射程线状态记为State1，考

虑基于神经网络训练结果的趋零射程线状态记为

State2。图 7~9为两种状态分别计算的姿态角曲线与

待增速度曲线的对比。可以看出，不采用趋零射程线

和采用趋零射程线计算得到的姿态角度不同，趋零射

程线状态的姿态向趋零射程线调整，同时在接近关机

时计算得到的待增速度不同，而待增速度的不同，将

直接影响到最终的再入点初始状态偏差。

分别施加不同的视速度总冲偏差值进行仿真，仿

真得到的惯性落点偏差与按射程偏导数理论计算可能

引起的偏差如表 1所示。由表 1中可知，在不考虑趋

零射程线角度时，以视速度总冲偏差 23.2 m/s为例，

实际引起的惯性落点偏差较大，达到37.97 km，占按

射程偏导数理论计算得到的偏差 81.8%；而当考虑趋

零射程线时，实际引起的惯性落点偏差为 15.36 km，

占按射程偏导数理论计算得到的偏差的 33.0%。由此

可知，采用趋零射程线的方法，能够有效地降低发动

机视速度总冲偏差的影响。

图7　姿态角曲线

Fig.7　Attitude angle curve

图6　神经网络训练结果曲线

Fig.6　Neural network training results curve

图8　待增速度结果对比1

Fig.8　Speed to be increased contrast 1

图9　待增速度结果对比2

Fig.9　Speed to be increased contrast 2

表1　不同总冲偏差对应的落点偏差

     Tab.1　Different total impact deviation corresponding to the 

landing point deviation

序

号

1

2

3

4

状态

考虑趋零

射程线

不考虑趋

零射程线

误差1

误差2

误差1

误差2

视速度总

冲偏差/

(m·s-1)

23.2

15.4

23.2

15.4

实际引

起的偏

差/km

15.36

6.78

37.97

18.78

引起的

偏差理

论值/km

46.4

30.8

46.4

30.8

误差比

值/％

33.0

22.0

81.8

60.9

提升比

值/％

48.8

38.9

—

—
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5　结 论

本文在建立了飞行器动力飞行段运动模型的基础

上，对动力飞行段零射程线闭路制导方法进行了推

导，分析了剩余能量、待增速度以及趋零射程线角度

的关系，设计了多输入神经网络算法，将神经网络与

零射程线闭路制导相结合，形成了基于神经网络的零

射程线闭路制导方法。通过选择不同的偏差状态进行

仿真验证，仿真结果表明该方法能有效地减小发动机

偏差对制导精度的影响，文中仿真的状态偏差减小到

理论值的22%和33%，说明该方法具有较强的抗偏差

能力和较高的控制精度。
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