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基于比例导引的深空撞击脉冲导引律设计
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摘要　 撞击探测是深空探测的一种重要探测手段．高精度的导引方法是实现撞击任务的关键．本文针对深空

撞击任务的特点，推导了相对动力学方程，并据此设计了脉冲比例导引律．以某撞击任务为背景对比例导引

方法进行了蒙特卡洛仿真验证．结果表明：该方法与传统预测制导方法相比撞击精度略低，但仍可满足任务

需求，速度增量消耗基本相当，同时可满足不同轨道下任务的需求，避免了自主导航定位精度对预测制导的

限制，具有较强的工程实用价值．
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引言

深空探测中典型探测方式包括飞越、环绕、着
陆、巡视、采样、撞击等．撞击探测作为一种重要的

探测手段受到世界各国的高度关注．截止到目前，
各国共设计了近二十种面向不同目标天体的撞击

器，如美国的 Ｄｅｅｐ Ｉｍｐａｃｔ［１］， 俄国 Ｍａｒｓ ９６ 和日本

的 Ｌｕｎａ Ａ 等．
撞击任务中精确制导技术是决定任务成败的

关键技术．Ｄｅｅｐ Ｉｍｐａｃｔ 任务采用脉冲预测制导作为

末制导律，利用撞击器和目标天体的动力学方程，
根据精确测定的当前绝对位置做轨道积分估计出

在预定撞击时刻的撞击误差，利用此偏差和线性化

的相对运动方程迭代计算得到指定时刻的机动

量［２］ ．文献［３］中提出一种改进的预测制导方法，采
用点位误差椭圆来决定机动时机，提高了撞击精

度，减少了燃料消耗，文献［４］提出一种卫星拦截

器比例导引方法，使用发射惯性坐标系中“目标卫

星和拦截器的实时绝对状态参数构造两者的相对

运动参数”，设计导引方法以抑制视线转率．文献

［５］利用比例导引冻结视线的原理，设计了一种适

用于小天体撞击的末端制导律，根据撞击器与目标

天体的位置、速度矢量构建虚拟视线角速率，设计

脉冲比例导引律实现对视线角速度的抑制．以上所

述制导方法可分为预测制导方法和比例导引方法两

类，其中前者考虑动力学模型，后者则是一种非动力

学或弱动力学的方法［６］ ．预测制导利用观测量对撞

击器状态进行估计，如文献［７－９］中采用的光学自

主导航技术，通过拍摄目标天体图像，提取角度偏

差，并结合轨道动力学，运用非线性卡尔曼滤波方法

实现撞击器定轨，获取撞击器的绝对空间位置后，再
进行制导解算，故撞击器机动时间往往受限于滤波

收敛速度，制导指令的准确性受限于状态估计精度．
比例导引法只考虑运动学关系，构造机动量抑制视

线角速率的发散，但当撞击器与目标天体相相对距

离较远时，二者之间的引力加速度差较大，使得二者

相对速度随时间明显变化，造成视线角速率的不稳

定，导致撞击精度的下降和燃料消耗的增加．
本文针对前述背景、问题并考虑工程应用，设

计一种脉冲比例导引律，利用简化的相对动力学模

型获取需用角速率，并通过光学相机拍摄的序列图

像获取实际的视线角速率，进而求得待增速度矢

量，修正初始轨道的偏差，优势在于：１）对撞击器的

绝对状态不敏感，不需使用滤波方法估计撞击器的

绝对位置和速度，简化了计算过程；２）由于不需要

滤波迭代，因此避免了滤波收敛速度和估计精度的

限制［１０］，扩展了制导方法的适用范围；３）考虑了撞

击器与目标天体的动力学差异，在撞击器机动后仍

能保证视线角速率的收敛特性，满足撞击精度和燃

料消耗的要求．通过仿真计算，比较该方法与预测
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制导方法在撞击精度、燃料消耗等方面的特性，结
果表明，比例导引的撞击精度比预测制导略差，燃
料消耗基本相当，采用比例导引方法可以满足撞击

任务需求．

１　 导引律设计

１．１　 相对动力学模型

本文以深空撞击器对火卫一的撞击任务为例，
讨论了比例导引方法的推导和性能，需建立在火星

系统下的撞击器与火卫一之间的相对动力学模型．
前人在研究天体和航天器运动的过程中建立了很

多类型的相对动力学方程，包括 Ｈｉｌｌ 方程、Ｃ⁃Ｗ 方

程和 Ｔ⁃Ｈ 方程等［１１－１４］，但这些方程要求两天体相

对距离与轨道半径相比很小或目标天体轨道离心

率很小，并不适用于本文提到的撞击任务．下面也

以撞击火卫为例，推导火星系统下的相对动力学方

程．以下内容易于推广到其它两体系统，但限于篇

幅，不做赘述．
首先，建立火心惯性坐标系 Ｏ⁃ＸＹＺ，如图 １ 所

示，其中，Ｏ 为火星质心，ＯＸＹ 平面为 Ｊ２０００ 火星平

赤道面，ＯＸ 指向 Ｊ２０００ 火星平赤道相对 Ｊ２０００ 地球

平赤道的升交点（ＩＡＵ⁃ｖｅｃｔｏｒ），ＯＺ 指向火星北极．

图 １　 撞击任务及各坐标系示意图

Ｆｉｇ．１　 Ｉｍｐａｃｔ ｍｉｓｓｉｏｎ ａｎｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍｓ

其次，建立视线坐标系，其原点 ｏｓ 在撞击器质

心，ｏｓｘｓ 轴指向为撞击器到目标天体的视线方向

（由撞击器上的光学相机和惯性导航系统共同确

定） ．为简化推导过程，拟仅通过两个欧拉角表示视

线坐标系与火心惯性系的转换关系，因此视线系

ｏｓｙｓ 轴应满足 ｙｓ ＝ ｘｓ×Ｚ， ｏｓｚｓ 与 ｏｓｘｓ、ｏｓｙｓ 构成右手

直角坐标系（还可根据情况选择 ｏｓｚｓ 使得 ｚｓ ＝ ｘｓ×Ｙ，
但限于篇幅，不再展开） ．

如图 １ 所示，撞击器和火卫一分别在各自的轨道

上运动，设某时刻撞击器的火心位置矢量为 ｒ１，火卫

一的火心位置矢量为 ｒ２，则二者的相对位置矢量为

ρ＝ ｒ１－ｒ２ （１）
本文仅研究两体问题，即忽略撞击器与目标天

体之间的万有引力加速度（以火卫撞击为例，此值

不足火星引力加速度的 １ ／ １０４），在变轨发动机开

启前，有
ｄ２ｒ１
ｄｔ２

＝ －
μｒ１
ｒ１ ３ ，

ｄ２ｒ２
ｄｔ２

＝ －
μｒ２
ｒ２ ３ （２）

令 Δｇ 为二者所受火星引力加速度的差值，有

Δｇ＝ｄ
２ρ
ｄｔ２

＝ －
μｒ１
ｒ１ ３ ＋

μｒ２
ｒ２ ３ （３）

（３）式在视线坐标系下表示为

Δｇ＝ δ
２ρ
δｔ２

＋２ωｓ×
δ ρ
δｔ

＋ωｓ×（ωｓ× ρ）＋ εｓ× ρ （４）

（４）式的标量形式为

ρ̈－ρ（ωｙｓ
２＋ωｚｓ

２）＝ Δｇｘ

ρω̇ｚｓ＋２ρ̇ωｚｓ＋ρωｘｓωｙｓ ＝Δｇｙ

－ρω̇ｙｓ－２ρ̇ωｙｓ＋ρωｘｓωｚｓ ＝Δｇｚ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（５）

式中，ωｘｓ，ωｙｓ，ωｚｓ分别为视线坐标系相对惯性坐标

系的旋转角速度，由视线坐标系的定义易知ωｘｓ ＝ ０，
则有

ρω̇ｚｓ＋２ρ̇ωｚｓ ＝Δｇｙ

－ρω̇ｙｓ－２ρ̇ωｙｓ ＝Δｇｚ
{ （６）

１．２　 导引律设计

将式（６）两侧分别乘 ρ，得到

ｄρ２ωｚｓ

ｄｔ
＝ ρ２ω̇ｚｓ＋２ρρ̇ωｚｓ ＝ ρΔｇｙｓ

ｄρ２ωｙｓ

ｄｔ
＝ ρ２ω̇ｙｓ＋２ρρ̇ωｙｓ ＝ －ρΔｇｚｓ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（７）

可以看到上述方程式两侧分别为 ρ２ωｙｓ，ρ２ωｚｓ

微分值和引力加速度的差值，设机动时刻为 ｔ０，对
应撞击器与火卫一之间的相对距离为 ρ０，若机动后

撞击器最终可以成功命中目标天体，命中时刻为

ｔｆ，则此时 ρｆ ＝ ０．将（７）式两侧分别积分可得机动后

应满足的视线角速度，定义为需用角速度，有

ω ｚｓ
∗ ＝ ∫ｔ ｆ

ｔ０
ρΔｇｙｓｄτ ／ ρ ０

２

ω ｙｓ
∗ ＝ － ∫ｔ ｆ

ｔ０
ρΔｇｚｓｄτ ／ ρ ０

２

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（８）

令 ｖｃ 为撞击器与目标天体之间的相对速度，
则相对速度与视线角速度的关系应满足

７８
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ωｓ ＝
ρ×ｖｃ
ρ２ （９）

设撞击器机动时刻与目标天体之间的相对速

度为 ｖｃ０，视线角速度为 ωｓ０，易知机动所需的待增

速度矢量 Δｖ 应满足

ωｓ
∗－ωｓ０

＝
ρ０×（ｖｃ－ｖｃ０）

ρ０
２ ＝

ρ０×Δｖ
ρ０

２ （１０）

上式两侧分别叉乘 ρ０，结合矢量三重积公式，
并考虑当 Δｖ⊥ρ０ 时 Δｖ 的模值最小，易得

Δｖ＝（ωｓ
∗－ωｓ０）×ρ０ （１１）

即可通过需用角速度与测量角速度的差值，得到待

增速度矢量 Δｖ，此制导律的核心在于控制视线角

速度在撞击前的一段时间内逐渐收敛到 ０，符合比

例导引方法抑制视线角速率的思想．
如图 １ 所示，建立目标轨道坐标系 ｏｔ－ｘｔｙｔｚｔ，其

中，ｏｔ 为目标天体质心，ρ 为探测器与目标天体的

相对位置矢量，ｏｔｘｔ 为目标天体的火心位置矢量的

单位矢量，ｏｔｚｔ 沿其轨道平面的法线方向，ｏｔｙｔ 与另

外两轴构成右手直角坐标系．
此外，撞击器相对火心的距离，可用火卫一的

火心位置矢量和二者的相对位置矢量表示，即
ｒ１ ＝ ｒ２＋ρ （１２）

ｒ１ ＝ （ ｒ２＋ρｘ） ２＋ρｙ
２＋ρｚ

２[ ]
１
２

＝ ｒ２ ２＋ρ２＋２ρｘｒ２[ ]
１
２ （１３）

其中，ρｘｔ，ρｙｔ，ρｚｔ分别为相对位置矢量在目标轨道系

各轴上的投影．考虑到 ρ 与 ｒ２ 相比是较小的值，经
Ｔａｙｌｏｒ 展开，有

ｒ２
ｒ１

æ

è
ç

ö

ø
÷

３

≈１－
３ρｘｔ

ｒ２
－ ３

２
ρ
ｒ２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

（１４）

令视线坐标系与火心惯性系的姿态转换矩阵

为 ＣＳ
Ｉ ，ｒ２ 与视线系各轴的方向余弦值分别为

ｃｏｓα＝
ｒ２·ｘｓ

ｒ２
，ｃｏｓβ＝

ｒ２·ｙｓ

ｒ２
，ｃｏｓγ＝

ｒ２·ｚｓ
ｒ２

（１５）

式中 ｘｓ，ｙｓ，ｚｓ 分别为视线坐标系各轴的单位

矢量，另注意到 ρｘｔ ＝
ρ·ｒ２
ｒ２

＝ ρｃｏｓα．

将上式代入引力加速度差计算公式得

Δｇ＝μ
ｒ２－（ ｒ２ ／ ｒ１） ３（ｒ２＋ρ）

ｒ２ ３ （１６）

上式转化成标量表达式得

Δｇｙｓ ＝
μ
ｒ２ ３ ３ρｃｏｓαｃｏｓβ＋３ρ

２

２ｒ２
ｃｏｓβæ

è
ç

ö

ø
÷

Δｇｚｓ ＝
μ
ｒ２ ３ ３ρｃｏｓαｃｏｓγ＋３ρ

２

２ｒ２
ｃｏｓγæ

è
ç

ö

ø
÷

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１７）

上式中 ｒ２ 可通过查询精确星历得知，方向余

弦的值通过 ｒ２ 和 ＣＳ
Ｉ 矩阵得到，ρ 可通过标称轨道

的相对位置得到近似估计值．
考虑撞击器与目标天体距离较近的这段轨迹内，

二者的相对距离可看成近似一次函数，以此得到每一

时刻对应的 ρ，根据每一时刻的 ωｓ 可获得 ＣＳ
Ｉ 矩阵．用

数值积分方法积分上式即可获得当前时刻的需用角

速度ωｓ
∗．代入式（１１）可得待增速度矢量 Δｖ．

２　 数学仿真与分析

为了验证前述脉冲比例制导律的性能，本节选

取了典型情况进行数学仿真，并比较了其与预测制

导方法的异同．
为便于对仿真结果的分析和理解，下面首先简

述仿真软件的运行过程：
ａ）给定撞击器一个初始状态，该状态附带一定

的位置和速度误差，若撞击器按此轨道飞行将无法

精确命中目标；
ｂ）导航相机拍摄目标天体的照片，通过图像处

理算法提取天体中心在像平面上的坐标，进而获取

目标的视线矢量；
ｃ）以像平面坐标为观测量建立非线性卡尔曼

滤波器，估计撞击器的位置和速度，即图中的自主

导航模块；
通过视线矢量计算视线坐标系相对惯性系的

两个视线角，并通过数值微分等算法提取机动时刻

对应视线角速度 ωｓ０；
ｄ）以前述信息为输入，进行制导指令解算，得

到待增速度矢量；
ｅ）调整撞击器姿态使发动机喷管方向与待增

速度矢量方向相同；
ｆ）发动机开机，进行脉冲机动．
上述仿真过程如图 ２ 所示．

图 ２　 仿真过程示意图

Ｆｉｇ．２　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ

上图中导引律可选用预测制导方法或比例导引

８８
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方法，预测制导的输入为撞击器的实时估计状态，比
例导引的输入为数值微分得到的视线角速度．
２．１　 综合误差源影响

仿真条件为考虑撞击器自身的执行机构和测

量系统带来的所有误差，表 １ 给出了撞击器的初始

标称轨道，表 ２ 列出各误差项的取值，各误差项在

仿真过程中引入情况见图 ２．
表 １　 撞击器初始轨道信息

Ｔａｂｌｅ １　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｏｒｂｉｔ ｏｆ ｔｈｅ ｉｍｐａｃｔｏｒ

ａ（ｋｍ） ｉ（°） ｅ（°） Ω（°） ω（°） ｆ（°）
７３９８．７ ０．５００９ ９３．７ ３７．４ ２１６．０ ６７．８

表 ２　 各误差项取值情况

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｖａｌｕｅｓ ｏｆ ｅａｃｈ ｅｒｒｏｒ ｓｏｕｒｃｅ

Ｅｒｒｏｒ Ｃａｔｅｇｏｒｉｅｓ Ｅｒｒｏｒ Ｖａｌｕｅｓ Ｕｎｉｔｓ
Ｉｎｉｔｉａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎ １０（１σ） ｋｍ
Ｉｎｉｔｉａｌ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ０．１（１σ） ｍ ／ ｓ

Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｉｎｃｒｅｍｅｎｔ ２％（１σ） —
Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ５．０×１０－４（１σ） ｒａｄ

Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ５．０×１０－５（１σ） ｒａｄ
Ｉｍａｇｅ ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ ２（１σ） ｐｉｘｅｌ
Ｉｍａｇｅ ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ １（１σ） ｐｉｘｅｌ

本组实验共针对三种情况进行仿真，分别为：
使用自主导航获取绝对状态的预测制导，使用数值

微分获取 ωｓ０的比例导引和使用自主导航获取绝对

状态再计算 ωｓ０的比例导引．表 ３ 列出三种情况下

的仿真结果，其中，ＰＮＧ＿ＮＤ 表示采用数值微分方

法获取 ωｓ０的比例导引；ＰＮＧ＿ＵＫＦ 表示通过绝对状

态的估计值获取 ωｓ０的比例导引．
表 ３　 综合误差源情形各制导方法特性（１０００ 次仿真）

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｍａｎｙ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｍｅｔｈｏｄｓ
ｉｎ ｓｅｖｅｒａｌ ｅｒｒｏｒ ｓｏｕｒｃｅｓ ｉｎｐｕｔ

Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｔｙｐｅ Ｓｔａｔ ｅｒｒｏｒ
（ｋｍ）

Ｍａｘ ｅｒｒｏｒ
（ｋｍ）

Δｖ
（ｍ ／ ｓ）

Ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅ ０．２１１ ０．７９９ ６０．５
ＰＮＧ＿ＮＤ ０．７６９ ２．３３３ ７２．６
ＰＮＧ＿ＵＫＦ ０．２０６ ０．６０１ ６３．２

表 ３ 显示采用自主导航估计的状态计算 ωｓ０的

比例导引方法撞击误差与预测制导基本相当，说明

需用角速度 ωｓ
∗计算过程中的近似误差足够小；采

用数值微分计算 ωｓ０的比例导引方法撞击误差比预

测制导稍高，但仍在容许范围内，说明 ωｓ０的估计精

度是影响比例导引方法撞击精度的主要因素；三种

情况下速度增量消耗基本持平．仿真结果表明，比
例导引在同等输入信息下与预测制导的性能相当，

且在无法获取撞击器实时状态的情况下，仍能正常

工作，保证命中目标．
２．２　 方法对不同轨道的适应性

对本文设计的脉冲比例导引方法，在几种不同

的轨道构型下进行仿真分析，分别设置不同的轨道

倾角和离心率，验证该方法对不同任务场景的适应

性，仿真过程中只考虑方法误差和初始偏差，仿真

结果如表 ４ 所示．
表 ４　 比例导引法在不同轨道下的特性（１０００ 次仿真）

Ｔａｂｌｅ ４　 Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ＰＮＧ ｉｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｏｒｂｉｔｓ

ｉ（°） ／ ｅ Ｓｔａｔ ｅｒｒｏｒ（ｋｍ） Ｍａｘ ｅｒｒｏｒ（ｋｍ） Δｖ （ｍ ／ ｓ）

９３ ／ ０．６０５８ ０．２４１ １．１５６ ５５．６
３０ ／ ０．６０５８ ０．３６７ ０．８１２ ５０．６
２ ／ ０．６０５８ ０．１４６ ０．８０３ １１１．４
２ ／ ０．０７４７ ０．０４３ ０．４５５ ２４．７

仿真结果表明，比例导引方法对不同轨道构型

具有良好的适应性，在轨道倾角较小和离心率较小

时，也能保持足够的撞击精度．

３　 结论

本文针对深空撞击任务定轨精度差、自主导航

受限等特点，设计实现了一种满足需用角速度的脉

冲比例导引律．为了便于比较，以火卫撞击任务为背

景进行了数学仿真实验，结果表明：１） 脉冲比例导

引方法撞击精度略低于预测制导，但能满足实际应

用需求． ２）脉冲比例导引方法的速度增量消耗与预

测制导法基本相当． ３）由于不需要滤波计算，不存在

滤波收敛速度和估计精度的问题，适应能力明显提

升，便于工程实现． ４）撞击器视线角速度的估计精度

是影响撞击精度的重要因素，提高 ωｓ０的估计精度将

显著提升比例导引方法的撞击精度及适用范围．
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