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连续小推力航天器轨道交会问题的制导律设计
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摘　要：使用高比冲的小推力推进系统为执行机构，设计空间交会问题的燃料最优时间连续制导律．首先给
出轨道交会问题的数学模型，并给出最优控制问题的目标函数和约束条件；然后利用直接法将控制变量离散

化，通过参数寻优得到对应燃料最优的控制变量参数和转移时间常数；最后针对点火时刻误差问题，分析了

实际轨迹与名义最优轨迹的偏差，并利用微分代数工具求取部分控制变量的修正值，以保证航天器满足轨道

交会的终端位置约束．
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　　近年来交会对接技术一直是研究的重点之
一［１］，而空间交会的制导律设计是完成交会任务

的关键，目前近距离交会制导律的设计一般为脉

冲推力的假设情况下的多脉冲机动，如 ＨａｒｉＢ．

Ｈ［２］提出的使航天器相对速度随着距离指数下
降，从而保证交会安全的制导方法，Ｌｏｐｅｚ［３］提出
势函数制导法，将目标点处势能设置为最小，而初

始位置和障碍处的势能设置为较大值，通过使航

天器沿着势能减小方向运动从而使其向目标靠近

并实现避障机动．梁立波［４］提出的斜滑制导算

法，采用对数函数映射法进行脉冲寻优，实现燃料

最省交会．但因实际交会时脉冲推力假设一般无
法满足，航天器的速度改变需要一定的时间，此时



必然存在推力弧段与自由飞行弧段，当考虑此因

素后实际交会轨迹与名义轨迹偏差较大，针对如

何对实际轨迹进行闭环校正使其终止位置与名义

轨迹重合，陈伟跃［５］设计了小推力速度闭环交会

制导律，通过对若干制导周期内的速度脉冲求取

实现轨迹校正，但其实现需要若干不定的制导周

期，且在每个周期内需重新求取速度脉冲，计算量

复杂．
随着高比冲小推力推进系统的日益成熟，采用

小推力推进器实现轨道交会可以避免脉冲假设带

来的轨迹偏差，且通过设计轨道各个方向的控制变

量变化，可以实现燃料最优交会．本文使用高比冲
小推力推进系统为执行机构，设计空间交会问题的

燃料最优时间连续制导律．首先给出轨道交会问题
的数学模型，并给出最优控制问题的目标函数和约

束条件，然后利用直接法将控制变量离散化，通过

参数寻优得到对应燃料最优的控制变量参数和交

会时间常数，从而求得最优交会轨迹．
微分代数（ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌａｌｇｅｂｒａｉｃ，ＤＡ）是由

ＭａｒｔｉｎＢｅｒｚ［６］建立的利用代数方法求解解析问题
的有效手段．Ｐ．Ｄ．Ｌｉｚｉａ［７］将此应用在对星际间连
续小推力的轨道转移的修正上，Ｒ．Ａｒｍｅｌｌｉｎ［８］将
其用于行星引力辅助轨道转移问题．本文将该方
法应用于轨道交会情形．因在轨道交会推进系统
的实际点火时刻与名义点火时刻常常存在一定量

的偏差，从而导致实际交会轨迹与名义交会轨迹

同样会存在偏差．本文针对此情况，首先给出利用
微分代数方法实现常微分方程积分的途径，并对

初值扰动情形下，微分代数变量阶数不同对于积

分轨迹的影响情况进行分析，最后利用微分代数

工具求取小推力情况下点火时刻偏差对应的部分

控制变量修正值，从而完成轨迹修正．

１　求解航天器交会燃料最优控制问题
１１　航天器交会相对动力学方程

在交会的最终逼近阶段，可以由 Ｃｌｏｈｅｓｓｙ
Ｗｉｌｔｓｈｉｒｅ（ＣＷ）方程来近似描述２个飞行器的相对
运动状态．该方程建立在目标航天器的当地垂直
当地水平（ｌｏｃａｌｖｅｒｔｉｃａｌｌｏｃａｌｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ，ＬＶＬＨ）坐
标系下，坐标系各轴具体方向如图１所示．
　　在ＬＶＬＨ坐标系下得到的线性化后简化ＣＷ
方程，具体形式为

ｘ̈＝２ｎｚ＋ａｘ，

ｙ̈＝－ｎ２ｙ＋ａｙ，

ｚ̈＝－２ｎｘ＋３ｎ２ｚ＋ａｚ
{

．

（１）

其中：ａｘ、ａｙ、ａｚ表示在ＬＶＬＨ坐标系中施加于追踪
航天器上的３个方向的加速度，ｎ为目标航天器的
轨道角速度．本文通过对控制变量 ａｘ、ａｙ、ａｚ的设
计，使航天器轨道交会过程燃料实现最优，并求出

对应的最优轨迹．
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图１　当地垂直当地水平坐标系

１２　利用直接法求解燃料最优交会问题
对于航天器在连续推力下的燃料最优轨迹优

化问题，目前常用的数值方法包括间接法和直接

法．间接法通过对原始问题的一阶最优必要条件
进行离散化，求解满足此条件的方程，从而得到满

足原始最优控制问题的解．但此法求解繁琐，收敛
域小，对于各种变量尤其是无实际物理意义的协

态变量初值猜测难度高．直接法通过将控制变量
离散化，避开最优必要条件的求解步骤，通过将离

散节点处的控制变量值设置为寻优参数，后利用

寻优函数求取此最优控制问题．直接法相比而言
具有收敛域大、求解简单、无需对协态变量进行初

值猜测等优点，因此其实用性较强，也是当前求解

此类问题的主流方法．本文利用直接法求取燃料
最优的最优控制问题，下面具体说明其在轨道交

会问题上的实现方式．
１）确定交会过程中间停靠点．基于文献［２］

中提出的使航天器相对速度随着距离指数下降的

制导方法，本文按照以下方式确定交会过程中保

持点的位置和速度：假设初始交会位置与目标位

置距离为ｒ０，则若干个位置保持点与目标位置成
比例ｋ１下降，即越靠近目标，转移轨迹范围越小，
同时使速度幅值成比例ｋ２下降，保证航天器交会
过程中速度越来越小．在将交会过程分段完毕后，
对每段独立求解燃料最优问题，同时每段的初始

时刻的位置、速度和终止时刻的位置、速度已

给定．
２）离散化控制变量．首先要进行离散化控制

变量，通过将每一阶段轨道交会时间三等分得到

包括初始时刻和终端时刻在内的４个时间节点，
分别设置为Ｔ０、Ｔ１、Ｔ２、Ｔ３．将每个时间节点处的控
制变量设置为寻优参数 Ｕｘ０、Ｕｙ０、Ｕｚ０、…、Ｕｘ３、Ｕｙ３、
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Ｕｚ３，因轨道交会涉及 ｘ、ｙ、ｚ３个方向，因此得到
１２个控制变量参数．同时因轨道交会时间未定，
将轨道交会所需时间Ｔｔｒａｎｓ设置为独立参数，共记
１３个参数．

３）建立必要的约束条件．由于每个阶段轨道
交会的终止位置和速度都已给定，对于终端位置

和速度存在共６个约束条件，即
ＲＴ ＝Ｒｆｉｘ，

ＶＴ ＝Ｖｆｉｘ
{ ．

（２）

　　式（２）中的航天器终端状态 ＲＴ、ＶＴ通过对
ＣＷ方程进行积分求得，积分中的连续变量 ａｘ、
ａｙ、ａｚ通过对控制变量参数 Ｕｘ０、Ｕｙ０、Ｕｚ０、…、Ｕｘ３、
Ｕｙ３、Ｕｚ３进行Ｌａｇｒａｎｇｅ插值获得，交会时间Ｔｔｒａｎｓ同
样为待优化参数．
４）确定所需目标函数．本文需要求取燃料最

省轨道交会问题，因此其目标函数可设置为

Ｊ＝∫
Ｔｔｒａｎｓ

０
（Ｕ２ｘ＋Ｕ

２
ｙ＋Ｕ

２
ｚ）ｄｔ．

其中Ｕｘ、Ｕｙ、Ｕｚ同样通过对控制变量参数进行Ｌａ
ｇｒａｎｇｅ插值获得．
５）参数寻优．通过以上步骤定义了轨道交会

燃料最少最优控制问题所需的离散化寻优参数，

各种约束条件以及最优控制的目标函数，利用

Ｆｍｉｎｃｏｎ函数即可完成寻优过程．通过对１２个控
制变量参数进行Ｌａｇｒａｎｇｅ插值即可得到在各个阶
段轨道交会问题所需的连续控制变量ａｘ、ａｙ、ａｚ．

２　利用 ＤＡ求解存在点火误差时控
制变量修正值

　　上节利用直接法求出了燃料最省的名义最优
交会轨迹，但在实际完成轨道转移的过程中，航天

器的初始状态常常存在扰动情况，本文就以实际

点火时刻与给定时刻存在偏差为例，利用微分代

数方法求解关于部分控制变量的修正问题．首先
对于利用ＤＡ工具实现常微分方程积分的途径进
行简要说明，并给出其针对初值扰动进行灵敏度

分析的办法．然后针对点火时刻偏差情形，利用微
分代数工具给出求解控制变量修正值的具体

步骤．
２１　利用微分代数工具积分常微分方程

微分代数是由 ＭａｒｔｉｎＢｅｒｚ在上世纪八十年
代末发展起来的利用代数方法求解解析问题的一

种有效的手段，利用微分代数工具，可以求取多元

函数关于变量的任意阶泰勒展开，并根据对其泰

勒展开系数的各种操作，实现对原函数的复合运

算、求逆运算、积分常微分方程、求解两点边值问

题（ｔｗｏｐｏｉｎｔｂｏｕｎｄａｒｙｖａｌｕｅｐｒｏｂｌｅｍ，ＴＰＢＶＰ）、进
行参数灵敏度分析等．本文利用 ＣＯＳＹＩｎｆｉｎｉｔｙ软
件实现以上操作，其中包含了 ＤＡ数据类型的定
义及一些基本的函数操作方法，可以方便的利用

微分代数解决实际问题．因求解轨道交会问题需
进行积分操作，下面针对 ＤＡ实现常微分方程积
分以及对初值扰动的灵敏度分析，简单介绍 ＤＡ
的使用方法．

利用计算机实现任何数值积分操作，都是通

过求取在若干积分点处的函数值后对其进行代数

操作完成的，以一维初值问题为例：

ｘ＝ｆ（ｘ），
ｘ（ｔｉ）＝ｘｉ

{ ．
　　考察对式（２）实现的第一步欧拉前向积分，
即

ｘ１ ＝ｘ０＋Δｔ·ｆ（ｘ０）． （３）
　　对于目前常规的数值积分程序，将其中ｘ０＝
ｘｉ取为变量初值时，即可求取经过Δｔ时间间隔后
的变量取值ｘ１．但在微分代数框架内实现此过程，
需将初值ｘｉ设置为变量初值与ＤＡ变量ｄａ相加的
形式，即

ｘｉ＝ｘ
０
ｉ＋ｄａｘｉ．

其中ｘ０ｉ为积分操作的参考初值点，通过设置 ＤＡ
变量，可方便的对参考初值点的扰动进行灵敏度

分析．利用 ＤＡ工具可将所有函数操作都在微分
代数框架下进行，因此通过求方程（３），即可得出
Δｔ时间后第一步的积分值关于初始值ｘ０ｉ的ｔａｙｌｏｒ
展开，即

ｘ１（ｄａｘｉ）＝Ｍｘ１（ｄａｘｉ）．
　　通过将此数值积分过程在 ＤＡ框架内继续，
即可得出在积分结束时刻ｔｆ处变量ｘ关于初值ｘ

０
ｉ

的ｔａｙｌｏｒ展开值．即
ｘｔｆ（ｄａｘｉ）＝Ｍｘｔｆ（ｄａｘｉ）． （４）

　　利用式（４），选择不同的初始值扰动 ｄａｘｉ，即
可通过简单的多项式代入操作求取积分终止时刻

变量ｘｔｆ的取值，而不必对每一个实际初始值重新
进行数值积分操作，因此可非常方便的实现对于

初值的灵敏度分析操作．而当 ＤＡ变量选取的阶
数不同时，利用ＤＡ工具求取的ｘｔｆ的准确性也有
所不同，这将在后面的仿真分析中具体说明．
２２　存在点火时刻偏差时利用 ＤＡ求解制导律

的修正值

利用微分代数方法，可方便的在存在点火时

刻误差情况下，求取相应的节点处控制变量的修

正情况，而不必针对每种实际情况重新求解最优

控制问题，具体求解步骤如下．
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１）首先定义一点火时刻滞后偏差 ＤＡ变量
ｄａ（１），从而求得航天器轨道交会所需时间为

Ｔｔｒａｎｓ＝Ｔｓ－ｄａ（１）．
其中Ｔｓ分别是上节求出的名义轨道交会时间．在
实际点火时刻之前，航天器在无推力情形下，即式

（１）中 ａｘ、ａｙ、ａｚ ＝０条件下运动，运动时间为
ｄａ（１）．
２）针对上述最优控制问题离散化的４个节点

以及１２个控制变量而言，本文假定存在点火时刻
偏差情况下，对于初始时刻节点和终止时刻节点

处的控制变量进行修正，因此可定义６个ＤＡ变量
ｄａ（２）～ｄａ（７），分别对应Ｔ０和Ｔ３时刻３个方向
的控制变量修正值．
３）首先通过对动力学方程（１）在ａｘ、ａｙ、ａｚ＝

０条件下积分ｄａ（１）时间，从而求取实际的初始
点火时刻时航天器对应的位置和速度值．然后，对
动力学方程（１）积分Ｔｔｒａｎｓ时间，求取终端位置和
速度值．由于此时积分时间ｄａ（１）和Ｔｔｒａｎｓ中包含
待定ＤＡ变量，可将原始动力学方程转化为

ｘ̈＝Ｔ（２ｎｚ＋ａｘ），

ｙ̈＝Ｔ（－ｎ２ｙ＋ａｙ），

ｚ̈＝Ｔ（－２ｎｘ＋３ｎ２ｚ＋ａｚ）
{

．
　　这样只需进行［０，１］时间间隔内的积分操
作，即可完成方程 ＯＤＥ积分过程，从而避免了在
积分时间内存在ＤＡ变量的问题．
４）此时对常微分方程积分可求得对应于终

止时刻的位置和速度关于初始位置和初始速度的

函数关系式，通过简单的多项式代入即可求得

ｒｆ
ｖ( )
ｆ

＝Ｍｒｆ
ｒ０
ｖ( )
０

． （５）

而此时的ｒ０、ｖ０都只与点火时刻Ｔｉｎｉ有关．
将式（５）两边的名义初始位置、初始速度和

终止位置、终止速度减去，则可得如下的对应于位

置速度偏差的关系式：

δｒｆ
δｖ

[ ]
ｆ

＝
Ｍｒｆ
Ｍ

[ ]
ｖｆ

δｃ０
δｔ

[ ]
０

． （６）

其中 δｃ０ 为 ６维控制变量修正向量，因此
［δｃ０　δｔ０］

Ｔ为７维向量．为使得关于ＤＡ的求逆运
算成为可能，在方程（６）的左边增广一行 δｔ０，得
到如下关系式：

δｒｆ
δｖｆ
δｔ










０

＝
Ｍｒｆ
Ｍｖｆ









Ｉ

δｃ０
δｔ

[ ]
０

． （７）

　　５）式（７）中［Ｍｒｆ　Ｍｖｆ　Ｉ］
Ｔ为７维方阵，进

行求逆运算，利用 ＣＯＳＹ软件中关于 ＤＡ变量的

求逆算子ＭＩ，即可完成求逆操作，如下：

δｃ０
δｔ

[ ]
０

＝
Ｍｒｆ
Ｍｖｆ









Ｉ

－１ δｒｆ
δｖｆ
δｔ










０

．

　　因为对于轨道交会问题，要求终止时刻的航
天器位置向量和速度向量与名义位置向量和名义

速度向量相同，因此可将上式中的 δｒｆ和 δｖｆ设置
为零．即可求得针对于点火时刻偏差δｔ０所需的控
制变量校正值δｃ０，将此校正值与名义控制变量相
加，即可得到时间节点Ｔ０和Ｔ３时刻的新的控制变
量值．

３　仿真分析
针对上节内容进行仿真验证，首先给出利用

直接法求取的航天器交会燃料最优轨迹以及航天

器速度、质量和控制变量随时间的变化关系．然后
给出利用微分代数方法实现常微分方程积分的具

体仿真结果．当初值存在一定量扰动，且选取 ＤＡ
变量阶数不同时，给出利用 ＤＡ工具所得的初值
扰动灵敏度分析结果与真实数值积分结果的关

系．最后给出在初始点火时刻与名义点火时刻存
在偏差情形下，利用微分代数方法求取的控制变

量修正值以及航天器的修正轨迹．
３１　直接法求取的最优轨迹

按照１２节方法，利用直接法通过对其寻优
得到在满足各种约束条件情况下，目标函数最小

的１４个参数变量，将参数变量中的控制变量关于
时间进行 Ｌａｇｒａｎｇｅ插值，即可求得所需的控制推
力函数．仿真中所选目标航天器初始轨道参数如
表１所示．

表１　航天器初始轨道参数

长半轴／
ｋｍ 偏心率

轨道倾角／
（°）

升交点

赤经／（°）
近地点

幅角／（°）
真近点

角／（°）
７５７１ ｅＩ＝００２ ｉＩ＝５０ ΩＩ＝３０ ωＩ＝１０ θＩ＝１０

　　追踪航天器质量为１０００ｋｇ，小推力发动机
比冲为３０００ｓ．按照 １２节求取中间位置保持
点，取ｋ１ ＝５，ｋ２ ＝１０．即位置以５倍减少速度向
交会点靠近，速度以１０倍减少速度降低．可得到
追踪飞行器在目标飞行器ＬＶＬＨ坐标系中的初始
位置、速度和保持点位置、速度如表２所示．

表２　航天器位置速度参数

保持点 位置／ｋｍ 速度／（ｋｍ·ｓ－１）

初始 （２５，０，０） （－０２，０，０）
保持点１ （５，０，０） （－００２，０，０）
保持点２ （１，０，０） （－０００２，０，０）
保持点３ （０２，０，０） （－００００２，０，０）
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　　图２～图５分别给出了求解的追踪航天器的
ｘ、ｚ向位置名义最优轨迹，速度、控制变量和质量随
时间的变化关系．利用直接法求取的每个阶段的
交会时间分别为 １４６４２、１９１８６和 １５７５８ｓ，
图２中小图分别给出了追踪航天器在交会保持点
的轨迹细节图，从图中可见，追踪航天器可以在交

会保持点满足指定位置和速度要求．推进发动机各
个方向的推力随时间由大变小，至１Ｅ－４数量级．
航天器质量从初始的１０００ｋｇ减少至９７３４ｋｇ，
共消耗燃料２６６ｋｇ．
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图２　轨道交会的名义轨迹
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图３　名义速度随时间的变化关系
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图４　名义控制变量随时间的变化关系
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图５　航天器质量随时间的变化关系

３２　利用ＤＡ工具实现常微分方程积分仿真
本节以近地航天器围绕地球的运动轨道为

例，利用ＤＡ工具实现积分操作，航天器动力学方
程为

ｒ＝ｖ，

ｖ＝－μ
ｒ３

{ ｒ．

　　航天器的初始轨道参数如表１所示，首先由
初始轨道参数求出航天器的初始位置和速度，然

后积分ＯＤＥ方程得出航天器的运行轨迹，积分时
间取一个周期 Ｔ＝６５５６ｓ．为了说明利用 ＤＡ工
具对初值扰动进行灵敏度分析的效果，同时给出

当ｘ、ｙ方向初始位置存在３００ｋｍ偏差时的积分
轨迹变化情况．

图６和图７分别给出了是否存在初值偏差
时，利用 ＤＡ工具所得到的积分曲线与直接利用
ＯＤＥ４５进行积分的结果比较图，从图中可以看
到，当不存在初值偏差时，曲线对于ＤＡ变量的阶
数并不敏感，而当 ｘ、ｙ方向分别存在初值偏差为
３００ｋｍ时，随着ＤＡ变量阶数的增高 （ｖｏｒｄｅｒ＝１、
３、５时），利用 ＤＡ方法所得到的结果与针对不同
初值重新进行 ＯＤＥ积分所得到的积分结果基本
一致．但利用微分代数方法求解初始偏差对积分
路径的影响，只是采用了简单的多项式代数操作，

与重新对原始 ＯＤＥ方程进行积分运算相比运算
量大大减少．
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图６　航天器运行轨迹３维示意
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　　从图８中不同阶数下 ｘ方向的误差得出，随
着时间的增加，积分误差逐渐增大，但当ｖｏｒｄｅｒ＝５
时，一个周期内的积分误差可以保持在很小的范

围内．
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图７　航天器运行轨迹２维示意
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图８　ｘ方向误差对比

　　为详细说明ＤＡ实现 ＯＤＥ方程的情况，下面
给出当选取三阶 ＤＡ变量时，ｘ方向上的 Ｔａｙｌｏｒ
展开系数如表３所示．

表３　ｘ方向Ｔａｙｌｏｒ展开系数

Ｉ 系数 ｖｏｒｄｅｒ
指数

ｘ向偏差指数 ｙ向偏差指数

１ ５２２４００３９８１６５０３３１０００ ０ ０ ０

２ ９３８９８４０８８６５３７８０２ １ １ ０

３ ７８６９７４０５８０２７２１４６ １ ０ １

４ －０００００７５８２２１１４８１４ ２ ２ ０

５ －００００１５７３０８２１５９６３ ２ １ １

６ －００００６５７４８３１０３６８５ ２ ０ ２

７ －０００００００００７５１００５６ ３ ３ ０

８ －０００００００００１６４６６５２ ３ ２ １

９ －００００００００１４０８５４６８ ３ １ ２

１０ －０００００００００４９２２２１８ ３ ０ ３

　　由以上数据可知，５２２４００３９８１６５０３３１为
不存在初值扰动时刻的航天器终止位置，经计算

比较可见，经过１个周期后，航天器可返回原始位
置，而当存在初值偏差时，对于终止位置的影响可

以通过直接将偏差值代入 Ｔａｙｌｏｒ展开式获得，从
而避免对应于每个不同的偏差值重新进行积分操

作，可节省大量的计算量．当ｖｏｒｄｅｒ越大，对于初值
偏差的灵敏度分析越准确．为使结果精确，本文仿
真中微分代数变量阶数取为５．
３３　存在点火时刻偏差时的航天器交会轨迹修正

由于各种原因致使航天器初始点火时刻与所

求取的名义点火时刻可能存在一定的偏差，从而

导致此时的轨道交会轨迹与名义轨迹偏差较大，

无法完成给定交会任务．本文假定航天器在３个
交会阶段的点火时刻分别延后３ｓ、１０ｓ、１０ｓ情况
下，首先给出此时实际位置轨迹与名义最优轨迹

的对比．
从图９中可以看出，随着每个交会阶段的误

差累计，最终的 ｘ、ｚ方向偏差分别在 ４００ｍ和
２５０ｍ左右，无法满足交会要求，需要进行轨迹修
正．下面给出利用微分代数方法求解的控制变量
修正曲线以及修正后的交会轨迹．
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图９　轨道交会的轨迹对比

　　图１０为控制变量随时间的变化，由图中可以
看出，修正后的控制变量轨迹与前者相差不大，一

般在１Ｅ－５数量级，因此所消耗燃料情况与名义
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轨迹对应燃料消耗变化不大．通过对修正前后轨
道交会的轨迹对比（如图１１所示）可知，航天器
在位置保持点处的校正轨迹与名义轨迹基本一

致，可以很好的解决由初始点火偏差导致的轨迹

偏离问题，完成交会指标要求．
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图１０　控制变量随时间的变化关系
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图１１　修正前后轨道交会的轨迹对比

４　结　论
本文针对实际航天器轨道交会中脉冲推力假

设失效情况，利用小推力推进系统实现航天器的

燃料最少交会制导律设计．
１）首先利用直接法将控制变量离散，给出最

优控制问题对应的状态方程，约束条件和指标函

数，并利用寻优函数得出最优控制变量和交会时

间．从仿真结果可以看出，名义最优轨迹的位置和
速度值基本满足交会要求，航天器消耗燃料为

２６６ｋｇ．
２）其次本文给出了应用ＤＡ工具实现积分的

具体方法，仿真结果显示当存在初值扰动时，采用

５阶ＤＡ变量即可使得积分曲线与实际ＯＤＥ４５积
分曲线基本一致．
３）最后针对轨道交会中的点火时刻误差导

致实际轨迹与名义轨迹有较大偏差的情况，利用

微分代数方法，求取部分时间节点处控制变量的

修正值，从修正后的轨迹可见，追踪航天器在各个

位置保持点的位置与名义轨迹相应位置基本重

合，因此此法可以较好的实现轨迹修正，且应用

ＤＡ求取控制变量的修正值，无需重新求解轨迹
优化问题，只需简单的多项式代数操作即可实现，

从而节省大量的计算量，使得制导律的实现更为

简单易行．
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