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基于伴随灵敏度的摄动制导参数优化
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摘要 : 制导系统是运载火箭的核心子系统，是火箭成功发射的关键。摄动制导作为目前中国火箭在大气层内的主要制导

方式，制导参数的设计效率与设计精度决定着制导系统的整体设计水平。传统的参数设计依赖于设计人员大量试算，凭经验

进行调整，效率低且成本高。为此，提出一种基于伴随灵敏度与Adam梯度下降法的摄动制导参数自动优化方法。通过构建

运载火箭质点动力学模型，将制导参数设计转化为含约束的优化问题，利用伴随灵敏度法高效计算目标函数对参数的梯度，

结合Adam算法自适应调整学习率，实现参数自动调优，并以某二级光杆火箭为对象，引入随机风场干扰，以飞行轨迹跟踪

误差和终端射程偏差为代价函数，对摄动制导控制参数进行优化。仿真试验表明，与传统人工调优的方法相比，此方法可以

快速找到合适的控制参数，为运载火箭摄动制导参数设计提供了高效、精确的解决方案，可大幅缩短仿真时间并减少设计成

本，对提升复杂动态系统优化效率具有工程参考价值。
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Abstract: The guidance system, a core subsystem of launch vehicles, is crucial for the successful launch. Perturbation guidance, 

as the primary guidance method for domestic rockets within the atmosphere, relies on the design efficiency and precision of guidance 

parameters to determine the overall system performance. Traditionally, the parameter design is carried out by designers through 

extensive trial calculations and experience-based adjustments, resulting in low efficiency and high costs. To address this issue, an 

automatic optimization method for perturbation guidance parameters based on adjoint sensitivity and the Adam gradient descent 

algorithm is proposed. By constructing a point-mass dynamic model of the launch vehicle, the guidance parameter design is 

transformed into a constrained optimization problem. The adjoint sensitivity method is employed to efficiently compute the gradient of 

the objective function with respect to parameters, while the Adam algorithm adaptively adjusts the learning rate to achieve parameter 

auto-tuning. A two-stage launch vehicle is tested under random wind field disturbances. The perturbation guidance control parameters 

are optimized using a cost function that combines trajectory tracking errors and terminal range deviations. Simulation results show that 

the compared with the traditional manual tuning method, the proposed method can quickly find suitable control parameters. It provides 

an efficient and precise solution for the design of perturbation guidance parameters in launch vehicles, significantly reducing 

simulation time and design costs. The method also offers engineering reference value for improving the optimization efficiency of 

complex dynamic systems
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0　引 言

在航天工程领域，制导设计作为运载火箭总体设

计中至关重要的环节，对火箭主动段飞行轨迹以及终

端入轨参数有着决定性影响［1］。摄动制导由于其算法
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简单、稳定可靠的特点，在制导系统中得到了广泛的

应用。

在中国航天工业发展初期，就已对摄动制导进行

了完整的方案论证［2］，并以CZ-2E运载火箭成功发射

澳星（Aussat B1）为例［3］，证明了该方法的可行性。

黄文博等［4］提出实时计算导引系数的方法，根据运

载火箭当前状态对系数进行实时更新，提高了制导精

度。唐明亮等［5］以运载火箭一子级落点为控制目标，

在一级飞行后段施加摄动制导的一子级落点控制方

法，并对落点散布做了参数影响分析，表明了该方法

具有较高的可行性。李君等［6］为了弥补摄动制导不

适应大偏差工况的劣势，提出了一种改进摄动制导方

法，提高了对初速度及位置偏差、发动机推力偏差的

适应能力。

尽管在摄动制导的导引方式上已经进行了大量研

究，并且通过理论证明了其可行性，但由于箭载计算

机的计算能力有限，工程实践中，中国火箭的摄动制

导算法与设计过程仍然较为固定［7］：设计人员需在发

射前完成参数设计，考虑环境条件（如气温、气压、

风速）和火箭本身的特征参数（如几何尺寸、质量、

外形）等因素。不同条件下火箭弹道各异，因此设计

过程通常需要大量试算和手动调整参数，以满足制导

精度要求。然而，手动调优依赖于专家经验，效率较

低，尤其对于复杂的运载火箭系统，需考虑更多

工况。

为了提高设计效率，一些研究者提出了新的方

法。例如，马瑞萍等［8］将模糊控制与摄动制导相结

合，提出了一种摄动制导诸元计算的模糊控制算法，

缩短了计算时间。苗育红等［9］利用相对运动系和绝

对运动系的关系，提出了弹道导弹关机点偏导数新的

计算方法。虽然这些方法加快了理论计算的速度，但

理论值往往并非最优解，最终效果仍需依赖设计人员

的后续手动调参。

若将摄动制导参数设计视为一个参数优化问题，

利用优化算法进行求解，不但可以得到制导效果最优

的参数组合，也大大缩短了计算时间。Araque等［10］

对遗传算法与结构化控制器进行联合研究，实现了火

箭姿态控制系统的参数自动调优，并证明了该方法的

稳定性与鲁棒性。Tianpeng等［11］提出一种基于贝叶

斯优化的方法，使用小样本仿真数据对运载火箭姿态

控制参数进行优化设计，降低了计算要求与仿真成

本。但针对摄动制导参数的自动调优却研究甚少。

在自动调优过程中，计算目标函数对参数的梯度

是关键步骤。本文选择伴随灵敏度法进行梯度求解。

近年来，伴随灵敏度法在机械结构优化中得到广泛应

用［12-14］。与贝叶斯方法相比，该方法更适合于动态系

统的优化问题，尤其是制导设计这一多工况场景，需

要高效计算梯度［11］。与有限差分法或自动微分法相

比，伴随法在计算梯度时具有显著优势［15-17］：伴随法

通过求解伴随方程直接计算梯度，避免了有限差分法

中常见的数值误差（如步长选择问题）和复杂步长法

中的计算开销。伴随灵敏度法计算成本几乎与设计变

量的数量无关，这使得它在处理大规模优化问题时效

率更高［18］。

此外，为了能够快速收敛并避免局部最优解，本

文选择Adam梯度下降法处理梯度。与传统随机梯度

下降法（Stochastic Gradient Descent，SGD）采用全

局统一的学习率不同，Adam通过一阶和二阶矩阵的

指数加权平均值动态调整学习率，能够减少计算时间

和迭代次数［19］。

将伴随灵敏度法与Adam梯度下降法相结合，伴

随灵敏度法负责高效计算目标函数对参数的梯度，而

Adam梯度下降法则利用这些梯度进行参数更新，实

现了从梯度计算到参数优化的无缝衔接。另外，伴随

灵敏度法特别适合动态系统的梯度计算，Adam梯度

下降法则能够快速优化这些梯度，两者在动态系统优

化中具有高度的协同作用。

传统的运载火箭摄动制导参数设计主要依赖于设

计人员的经验和大量的试算，这种方法效率低下且成

本较高。此外，摄动制导参数优化问题本身具有多模

态、非凸的特点，进一步增加了设计的复杂性。针对

这一问题，本文提出了一种基于伴随灵敏度法和Ad‐

am梯度下降法的参数优化方法，实现了参数的快速

优化，并通过仿真进行验证。该方法能够显著提升摄

动制导参数设计的效率与精度，为运载火箭制导参数

优化提供了一种高效、精确的解决方案，大幅减少了

设计时间和成本，具有重要的工程应用价值。

1　运载火箭摄动制导

1.1　运载火箭动力学模型

火箭飞行过程中，推进剂的持续燃烧消耗导致质

量不断变化，完整描述其空间运动和制导系统中各元

件工作过程的数学模型极为复杂。在实际建模过程

中，不同研究阶段，不同设计要求，所建立的火箭动

力学模型也不相同。本文的研究处于火箭方案设计初

步阶段，这个阶段通常把火箭视为一个质点。选用质
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点弹道计算模型，其运动过程的状态方程如下：

ṙ = v （1）

v̇ = - μ

 r
3

r +
T
m

u +
D
m

（2）

ṁ = - T
g0 Isp

（3）

D = - 1
2

Sref ρ v v （4）

式中    r，v，m分别为位置、速度、质量的状态变量；

u为控制变量，用来表征发动机推力方向；μ为地球引

力常数；T为发动机推力大小；D为空气动力；g0为地

球表面重力加速度；Isp为发动机比冲；Sref 为参考面

积；ρ为当前位置大气密度。

通常，为求解上述运动方程，选择发射坐标系作

为描述火箭运动的参考系，并为简化计算做出如下

假设：

a）在火箭的射面内，滚转角、航迹偏航角和倾

侧角等角度很小，可以进行小角度近似；

b）对于姿态稳定的火箭，绕质心的动态过程

（角速度和角加速度）变化迅速，但对质心运动影响

较小。因此，在研究质心运动时，可忽略与角速度和

角加速度相关的项，采用“瞬时平衡”假设。

因此控制变量可以表示为

u =
é
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ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
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ú

úcos (φ ) cos (ψ )
sin (φ ) cos (ψ )

-sin (ψ )
（5）

式中    φ为俯仰角；ψ为偏航角。将式（5）代入

式（2），得到下式：

v̇ = - μ
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m
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（6）

于是，控制变量在发射系下转化为运载火箭飞行

过程中的俯仰角和偏航角关系，如图1所示。

1.2　摄动制导

运载火箭制导系统需确保载荷精准入轨，飞行中

若受干扰偏离弹道，制导系统需发出导引指令，通过

调整发动机推力矢量进行修正。目前，中国在大气层

内主要采用摄动制导的导引方法。

在发射任务前，会根据先验知识计算出一条反映

火箭飞行“平均运动规律”的标准弹道，该弹道在标

准条件下可精确入轨。然而，实际飞行中难免受到各

种干扰，导致弹道偏离标准值。摄动制导认为，当干

扰较小时，这种偏差可视为标准弹道附近的摄动，可

通过摄动理论解决制导问题。标准弹道包含多个特征

量，如各秒点的位置、速度、姿态，以及子级射程和

落点等信息。摄动制导以标准弹道为参照，在箭体受

到干扰后引导火箭回到标准弹道。

由前文的运载火箭状态方程所示，制导过程中的

控制量为俯仰角 φ、偏航角 ψ，本文中采用的摄动制

导方法参考文献［20］，导引方程如下：

ì
í
î

ïï

ïï

φ ( )t = φpr( )t + uφ

ψ ( )t = ψpr( )t + uψ

（7）

式中    φpr，ψpr为标准弹道的程序角，在标准弹道确定

后，程序角也唯一确定；uφ，uψ分别为俯仰角、偏航

角的导引量，可通过摄动理论计算。

以火箭一子级射程R为例，一子级射程参数是一

级关机点弹道参数 xi（代表速度、位置、6个状态参

数）的函数，即：

R = f ( xi ) （8）

按照摄动理论，在标准弹道处展开成泰勒级数

R = f ( x̄i ) +
1
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式中    x̄i 为弹道参数的标准值，Δxi = xi - x̄i。由于 Δxi

比 xi要小得多，级数是收敛的，通常可以不考虑高阶

项，只取一阶项，因此导引量计算方式如下：

ì
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î
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ï
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ï
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uφ = ∑
i = 1

6

k φ
i Δxi

uψ = ∑
i = 1

6

k ψ
i Δxi

（10）

式中    k φ
i ，k ψ

i 为导引系数。在工程实践中，这些导引

系数一般基于关机点附近的计算值取一固定值，并通

过经验调整优化，以确保制导精度。
图1　俯仰角、偏航角关系

Fig.1　Pitch angle and yaw angle relationship
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2　基于伴随灵敏度的自动调优

为了提高参数调优的效率和准确度，本文采用一

种基于伴随灵敏度的自动调优方法。不同于以往的灵

敏度分析方法，伴随法的思想是通过求解伴随方程直

接计算梯度，避免冗余信息的计算，提高计算效率。

这种方法特别适合于需要大量计算资源的复杂系统优

化问题［18］。

定义以下含有等式约束的优化问题

min J ( )x, θ = ∫
t = 0

tf

g ( )x ( )t , ẋ ( )t ,θ dt + h ( )x ( )tf , ẋ ( )tf ,θ

s.t. ì

í

î

ïïïï

ïïïï

f ( )x, ẋ, t, θ = 0, t ∈ [ ]0, tf

x ( )0 = x0

ẋ ( )0 = ẋ0

（11）

式中    J为目标函数；tf为优化结束时刻；g ( x ( t )，ẋ ( t )，θ )

是关于状态量 x、其时间导数 ẋ、参数 θ 的函数；

h ( x ( tf )，ẋ ( tf )，θ )为终端项；f ( x，ẋ，t，θ ) = 0为动态系统的

状态方程。目标函数对参数θ求导：

∂J
∂θ = ∫

0

tf( )∂g
∂ẋ

∂ẋ
∂θ +

∂g
∂x

∂x
∂θ +

∂g
∂θ dt +

é
ë
êêêê

∂g
∂ẋ

∂ẋ
∂θ +

∂h
∂x

∂x
∂θ +

∂h
∂θ ù

û
úúúú | t = tf

（12）

状态方程的前向灵敏度如下［19］：

∂f
∂ẋ

d
dt ( ∂x

∂θ ) +
∂f
∂x

∂x
∂θ +

∂f
∂θ = 0 （13）

引入伴随变量Λ(t )，与上式相乘并在时间上积分：

∫
t0

tf

Λ ( t )⊤é
ë
êêêê

∂f
∂ẋ

d
dt ( ∂x

∂θ ) +
∂f
∂x
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ù

û
úúúú dt = 0 （14）

对第一项进行分部积分：

∫
0

tf é
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û
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∂ẋ
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dt ( )∂x
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代入式（13），得：

∫
0

tf é

ë
êêêê

ù

û
úúúú- d

dt ( )Λ⊤ ∂f
∂ẋ

+ Λ⊤ ∂f
∂x
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∂θ dt + ∫
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tf( )Λ⊤ ∂f
∂θ dt +

(Λ⊤ ∂f
∂ẋ

∂x
∂θ ) |||||| tf

0 = 0

（16）

为求解上述积分，令伴随变量 Λ(t ) 满足以下

方程：

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

d
dt ( )Λ ( t )⊤ ∂f

∂ẋ
- Λ ( t )⊤ ∂f

∂x
= - ∂g

∂x

Λ ( tf ) =
∂h
∂x

（17）

上述方程一般被称为伴随方程，求解后得到伴随

变量Λ(t )，代入式（11）：

∂J
∂θ = ∫

0

tf( )∂g
∂θ - Λ ( t )⊤ ∂f

∂θ dt +

é
ë
êêêê

∂h
∂θ ù

û
úúúú

t = tf

+ Λ (0 )⊤ ∂f
∂ẋ

∂x0∂θ
（18）

由于问题的非凸性，自动调优方法选择梯度下降

法调整控制器参数，逐步提升系统性能。Adam作为

一种一阶优化方法，因性能优越且适用性强，成为替

代SGD的重要选择：

m j = β1mj - 1 + (1 - β1 )∇θJ （19）

v j = β2vj - 1 + (1 - β2 ) (∇θJ ) 2
（20）

m̂ j =
m j

1 - β j
1

（21）

v̂ j =
v j

1 - β j
2

（22）

θ j + 1 = θ j - ηm̂ j

v̂ j + ϵ
（23）

式中    m j，v j，m̂ j 和 v̂ j 仅为过程变量，无实际物理意

义；∇θJ为目标函数 J 对参数 θ的梯度；η为学习率；

β1，β2分别为一、二阶矩估计的指数衰减率；ϵ为用于

数值稳定的小数；θ j，θ j + 1分别为更新前后的控制器参

数，j为更新迭代次数。

综上所述，控制器参数的计算过程如下：

a）输入：初始状态 x͂0，初始参数 θ0，期望状态

x̄k，终止条件 ε。

b）输出：最优参数θ∗。

参数优化流程如图2所示。

3　导引参数自动调优

3.1　参数优化问题描述

由于运载火箭摄动制导的设计过程本质也是一个

图2　参数优化流程

Fig.2　Parameter optimization process
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参数优化问题，并且其动力学系统和控制器也都具有

可微性。本节中，通过模拟运载火箭在大气层内飞行

进行摄动制导参数设计。

运载火箭的状态方程如式（1）、式（3）、式（4）

和式（6）所示，控制变量 φ为俯仰角、ψ为偏航角。

在应用摄动理论进行控制时，导引方程如下：

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

φ = φpr + uφ = φpr + ∑
i = 1

6

k φ
i ei

ψ = ψpr + uψ = ψpr + ∑
i = 1

6

k ψ
i ei

（24）

ei = ( )r̄ - r ·( )r̄ - r + ( )v̄ - v ·( )v̄ - v （25）

式中    ei 为实际飞行状态 r、v与标准弹道状态量 r̄、v̄

的偏差；k φ
i ，k ψ

i 为摄动制导的设计参数，可以分为俯

仰通道与偏航通道两部分，共有12个参数待优化。

将目标函数 J设置为飞行过程中位置与速度跟踪

误差的二次项，为了提高控制器的性能，在过程性约

束的基础上，增加了带有终端性质的约束：

J = ∫
t = 0

tf ∑
i = 1

6

ei
2 dt + R (r (tf ) , v (tf ) ) （26）

式中    R ( )r ( )tf ，v ( )tf 为运载火箭一子级落点射程计算

函数，该函数与摄动制导结束时刻的状态量 r (tf )、
v (tf )有关。

3.2　算例验证

本文选择CasADi工具进行伴随灵敏度求解［21］。

根据任务需求事先得到一条在标准条件下可以精确入

轨的标准弹道，摄动制导的参数设计过程会在标准条

件的基础上加入干扰项，最终将干扰条件下制导控制

前后的飞行弹道与标准弹道进行对比，以此验证摄动

制导的制导效果。

在本节中，利用某款二级光杆火箭型号为例进行

仿真验证，火箭结构参数见表1［19］。

本次仿真算例的目标轨道为高度 500 km的太阳

同步轨道，发射点选在太原卫星发射中心。本例的干

扰选择随机风场模型［22］，模拟运载火箭在实际飞行

中遇到的较为常见的干扰项：

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

Wx = W cos α1

Wy = W sin α1 cos α2

Wz = W sin α1 sin α2

（27）

W = 1.4 × 10-4h + 11.85 （28）

式中    风速W为大气相对地面的速度，单位为m/s；h

为飞行高度，单位为 m；α1 为风速方向与地面坐标

系［21］Ox轴的夹角；α2 为风速方向在 Oyz 平面上与 Oy

轴的夹角。此外，为了保证控制的鲁棒性，在参数设

计时将风场模型的风速设为极端情况40 m/s，在设计

完成后，仿真验证制导效果时使用式（28）设置

风速。

摄动制导方法的控制器式（10），式中一共包含

k φ
1，…，k φ

6，k ψ
1，…，k ψ

6  12 个设计参数，根据上一节的

描述，将飞行误差的二次项与射程作为代价函数，利

用伴随法解算其对设计参数的梯度，选择Adam梯度

下降法更新参数，代价函数变化情况如图3所示

在自动调优的计算过程中，随着设计参数的不断

优化，代价函数值会逐渐减小。经过大约 20次迭代

优化后，参数优化问题趋于收敛，可以认为此时得到

的参数组合是在该干扰条件下的最优解。此外，本文

还对比了Adam梯度下降法与随机梯度下降法（SGD）

在该算例中的表现。结果表明，Adam 法在保持与

SGD法相近的优化速度的同时，能够通过自适应调整

学习率，最终找到更优的优化结果。表2给出本文算

法所得到的优化参数与传统人工调优方法得出的参数

表1　火箭结构参数

Tab.1　Rocket structural parameters

模块

一子级

二子级

整流罩

参数名称

结构质量/kg

单台发动机推力/N

单台发动机推进剂秒耗量/（kg·s-1）

发动机数量

推进剂质量/kg

结构质量/kg

单台发动机推力/N

单台发动机推进剂秒耗量/（kg·s-1）

发动机数量

推进剂质量/kg

整流罩质量/kg

整流罩参考面积/m2

数值

13 862

95 250

262.5

4

233 263

5 522.3

264 750

80

1

44 870

4 263.2

8.814

图3　代价函数变化情况

Fig.3　Cost function change situation
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对比，此处人工调优是参考了文献［20］的关机点计

算值，通过经验调整优化得到。

下面给出制导前后的飞行弹道与标准弹道的对比

图，此外，为了对比本文自动调优算法的优势，将人

工调优的制导结果加入对比。图4中，将在干扰条件

下进行制导控制的弹道称为制导弹道，在干扰条件下

未制导的弹道称为干扰弹道。

如图4所示，经过摄动制导，运载火箭的飞行弹

道被加以修正。自动调优后的参数与人工调优对比，

在多个方面展现出明显优势。位置对比方面，在保证

y方向控制效果的同时，x方向位置控制的精确性得到

了显著提升，而人工调优的曲线则存在较大的偏差。

在速度对比方面，自动调优同样表现出色，y方向的

速度曲线在自动调优后更加平稳，与标准速度曲线的

吻合度更高，这表明自动调优方法在速度控制方面具

有更高的稳定性和精确性。此外，自动调优在 z方向

的位置和速度控制上也表现出一定的优势，尽管改进

不如 x和 y方向明显，但整体上仍优于人工调优方法。

这表明自动调优方法在多维度的控制中具有更好的一

致性和可靠性。

表2　优化参数对比

Tab.2　Rocket structural parameters

设计参数

k φ
1

k φ
2

k φ
3

k φ
4

k φ
5

k φ
6

k ψ
1

k ψ
2

k ψ
3

k ψ
4

k ψ
5

k ψ
6

伴随灵敏度法

2.580 × 10-5

1.937 × 10-5

-1.446 × 10-5

1.337 × 10-4

-5.301 × 10-5

2.871 × 10-5

-1.193 × 10-5

6.220 × 10-6

-1.438 × 10-5

-4.455 × 10-7

-5.859 × 10-8

-4.339 × 10-7

人工调优法

7.500 × 10-8

3.375 × 10-7

1.275 × 10-5

1.500 × 10-3

-1.000 × 10-6

7.500 × 10-6

2.750 × 10-9

8.175 × 10-8

1.325 × 10-11

1.500 × 10-6

3.750 × 10-9

1.375 × 10-9

注：自动调优所得的最优参数有15位有效数字，这里展示近似后的4

位有效数字。

图4　制导效果对比

Fig.4　Comparison of guidance effect
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综上所述，自动调优方法在摄动制导参数优化中

展现出了显著的优势，尤其是在 x位置和 y速度的控

制方面，为运载火箭的精确制导提供了更加高效和可

靠的解决方案。

4　结束语

本文研究了基于伴随灵敏度分析的运载火箭摄动

制导参数优化方法，将传统摄动制导设计视为参数优

化问题，利用伴随灵敏度法高效计算目标函数对制导

参数的梯度，并基于Adam梯度下降法实现参数优化。

结果表明，该方法能够显著提升摄动制导参数设计的

效率与精度，相较于传统人工调优方法，可以快速找

到合适的控制参数，减少仿真时间和成本。
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