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深空高速撞击的变系数末制导律设计方法

郑惠欣1,2，彭玉明1,2，王    伟1,2，谢    攀1,2，陆    希1,2，李海洋1,2，陈    晓1,2

（1. 上海卫星工程研究所, 上海 201109；2. 上海市深空探测技术重点实验室, 上海 201109）

9.36×105 km 10.2 km/s

摘    要： 具有潜在撞击地球危险的近地小行星将对人类生存构成重大威胁，通过直接撞击的方式改变危险小行星的轨

道是一种可行且有效的方法。以对地球威胁程度较大的近地小行星Bennu为预设对象，进行深空高速撞击末制导律设计。

针对高速撞击任务相对速度大、撞击精度要求高、燃料有限的特点，考虑目标的运动加速度，基于增广比例制导律推导加

速度指令：综合考虑机动时刻与燃料消耗、撞击精度的关系，将原常值比例系数设计为相对距离的归一化幂函数，在满足

制导精度要求的前提下使机动时间更少、更靠前，节省燃料消耗；同时设计点火策略，将连续指令转化为脉冲发动机指

令，无需预先给定机动时刻，且脉冲指令可直接应用于深空探测器。仿真结果表明，撞击器在本文算法的加速度指令下能

在初始距目标 、较大相对速度 场景下准确撞击目标，且相比定系数算法，本文的变系数算法在所需的

点火次数、机动速度增量及燃料消耗方面性能更优，更具有效性与实用性。
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引　言

近地小行星（Near-Earth Asteroid，NEA）为轨道

与地球相交或相近的小行星[1]，现一般认为与地球间的

相对距离小于0.05 AU且直径大于140 m的近地小行星

会对地球构成巨大威胁[2]，这类小行星被称为“潜在危

险小行星”（Potentially Hazardous Asteroid，PHA），

撞击地球后将会造成不可挽回的区域或全球规模危

害，具体表现形式主要有：地震、海啸、冲击波、热

辐射等。

近百年来发生的较严重的小行星撞击事故包括：

通古斯大爆炸（1908年），一颗直径50 m的小行星发

生空爆，损毁的西伯利亚森林面积约2 000 km2[3]；车里

雅宾斯克爆炸事件（2013年），一颗直径约20 m的小

行星在俄罗斯上空解体爆炸，由于事故发生在人类活

动区，破坏性极大，造成了约1 500人受伤，3 000

栋房屋受损[4]。小行星撞击地球后会对人类的生存、生

活构成极大威胁，如何防止小行星撞击地球事故的发

生是防御任务的重点[5]。

目前，改变近地小行星轨道的防御手段主要可分

为3种：施加长期作用力、动能撞击及核爆炸 [ 6 ]。其

中，高速动能撞击是现阶段应用最多、效果较好的一

种方式，世界各国共设计了近20种面向不同目标天体

的撞击器，如美国的“深度撞击”（Deep Impact）任

务）、俄罗斯的“火星96”（Mars 96）和日本的“月神A”

（Luna A）等[7]。

深空高速撞击任务的研究难点包括撞击器与目标

的相对速度大、撞击精度要求苛刻、携带燃料受限

等，为了使撞击器能够顺利完成任务，精确制导技术

是决定任务成败的关键因素。目前国内外针对撞击末

制导律的设计方法可分为两大类：基于预测制导的制

导方法和基于比例导引的制导方法[8]。

美国发射的Deep Impact撞击器采用的是预测制导

技术[9]，其基本思想是结合观测信息，通过对撞击器及

目标的动力学方程进行轨道积分，实现对撞击器的定

轨，并估算当前撞击点。根据当前撞击点与期望撞击

点间的差值设计制导律，解算得到需用的速度增量及

加速度指令。预测制导技术的优点是实施简单，可直
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接得到所需的机动速度，缺点是需要预先给定撞击器

机动时刻[10]。Deep Impact任务在地面站进行了大量蒙

特卡罗仿真，预先给出了3次机动时间，机动时刻无法

根据实际任务需求变化，带来撞击精度和燃料消耗间

的矛盾：机动时刻越靠前，改变撞击器轨道所需的燃

料消耗越少；随着撞击器与目标相对距离的减小，导

航精度的增加会提高撞击精度，但改变轨道所需的速

度增量会变大。

国内外学者后基于比例导引（P r o p o r t i o n a l
Navigation Guidance law，PNG）针对撞击末段设计了

制导律，可无需地面事先确定机动时刻。纯比例制导

律（Pure Proportional Navigation Guidance law， PPNG）

生成的加速度指令为连续变量，无法应用于依靠脉冲

发动机完成轨道机动的深空撞击器。学者们对此进行

了一些改进研究，包括：文献[11]提出了一种针对卫

星拦截任务的比例导引法，在发射惯性坐标系中利用

目标和拦截器的实时绝对状态参数构造相对运动参

数，计算推力矢量方向以达到抑制视线转率的目的；

在此基础上，文献[10]设计了一种视线制导律，引入

B平面点位误差椭圆以描述预测撞击点的置信度，并

将其转换为对脉冲发动机开关机曲线的设计，可在节

省燃料的同时提高撞击精度；文献[12]比较了PPNG、

增广比例导引（Augmented Proportional Navigation
Guidance law，APNG）和预测制导3种算法在执行同

一撞击任务时的撞击精度、燃料消耗等。

上述研究中，目标的加速度（目标和撞击器所受

到的太阳引力差及目标对撞击器的引力作用）对撞击

效果的影响不是重点研究内容，在初始相对距离较远

或撞击器与目标相对速度很大的情况下，目标的实际

加速度会导致终端误差增大，影响撞击效果；同时，

所设计的比例制导算法中全过程的比例系数为一固定

常值，系数取值不同会使得生成的加速度指令大小变

化，进而影响所需的速度增量及燃料消耗。

基于对潜在危险小行星撞击防御的任务需求进行

分析，本文提出了一种基于增广比例导引的深空高速

撞击变系数末制导律，在撞击器与目标小行星初始距

离较远、相对速度较大的场景下，考虑目标运动加速

度，在保证抑制探测器与目标视线旋转的同时能根据

目标的运动情况产生相对应的加速度指令；考虑撞击

器在距离目标越远的情况下进行机动消耗燃料越少，

基于增广比例导引，将比例系数设计为相对距离的归

一化函数，控制视线旋转速率，在减少终端制导误差

的前提下使点火时间更少、更靠前，节省燃料消耗；

设计脉冲点火策略，将连续的加速度指令转化为撞击

器可直接使用的脉冲加速度指令，无需事先给定撞击

器机动时刻。通过数值仿真，验证了所提出的算法能

够保证撞击精度，在相对速度较大情况下使探测器顺

利完成撞击任务；且对比了比例制导系数为定值的算

法，证明了本文所提出的变系数制导方法能够更节省

燃料消耗。同时，为更贴近实际应用场景，在仿真中

考虑了多种误差对算法制导精度的影响，通过蒙特卡

洛结果证明算法在具有误差情况下制导精度较高，具

有工程应用价值。 

1    目标及撞击器动力学模型

本文以威胁度较大的近地小行星Bennu（编号

101955）为预设目标，推导设计基于增广比例导引的

深空高速撞击变系数末制导律。

首先，在日心惯性坐标系下建立目标及撞击器的

动力学模型，目标及撞击器的几何关系如图1所示。
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图 1    目标及撞击器几何关系示意图

Fig. 1    Geometric relationship between target and impactor
 

图1中坐标系原点为太阳中心，由于目标及撞击器

的大小与轨道半径相比很小，因此将目标与撞击器均

视为质点。目标受太阳引力作用运动，撞击器受到的

被动外力包括太阳引力和目标小行星引力，主动外力

为有控发动机产生的推力，两者的运动方程可表示为
AT = R̈T = −

µ

RT
3 RT

AS = R̈S = −
µ

RS
3 RS+

µT
R3

R+ Acontrol

(1)

AT RT

µ = 1.327 15×1020 m3/s2

AS RS

µT

R Acontrol

其中： 为由太阳引力导致的目标加速度； 为目标

相对太阳的位置矢量； 为太阳

引力系数； 为撞击器的合加速度； 为撞击器相对

太阳的位置矢量； 为估算的目标小行星引力系数；

为撞击器与目标的相对位置矢量； 为作用于撞

击器的控制指令加速度。

R
RT、RS

由图1可得撞击器与目标的相对位置矢量 与绝对

位置矢量 的关系，为

R = RT−RS (2)
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目标及撞击器的相对速度及太阳系中的绝对速度

大小可由对应的位置矢量大小微分得到

Vx = Ṙx

Vy = Ṙy

VSx = ṘSx

VSy = ṘSy

VTx = ṘTx

VTy = ṘTy

(3)

Vx、Vy

x、y Rx、Ry

R x、y VSx、VSy、VTx、VTy

RSx、RSy、

RTx、RTy

RS、RT x、y

其中： 为撞击器相对于目标的相对速度在

轴上的分量； 为撞击器与目标的相对位置

矢量 在 轴上的分量； 分别为

撞击器和目标在太阳系中的绝对速度分量；

分别为撞击器和目标相对太阳的位置矢量

在 轴上的分量。

x

λ Acontrol

定义撞击器与目标的连线与 轴的夹角为视线方向

角 （Line Of Sight，LOS），施加的加速度指令

方向垂直于视线方向，由图1可得视线角的表达式为

λ = arctan
Ry

Rx
(4)

对式（4）进行微分，可得视线角随时间的变化率

λ̇ =
RxVy−RyVx

R2
(5)

R =
√

Rx
2+Ry

2 (6)

R其中: 为撞击器与目标的相对位置矢量大小。 

2    制导律设计
 

2.1    深空高速撞击变系数末制导律设计

比例导引算法是一种被广泛应用于寻的导弹制导

领域的方法[13]，算法的基本思想为通过设计合理的法

向加速度指令，使导弹速度矢量的旋转角速度与弹目

视线角的旋转角速度成比例，从而达到抑制视线角速

度的目的。

纯比例导引律在目标速度为常值且无加速度的前

提下较为有效，针对非匀速运动目标，可利用APNG
产生额外的加速度指令[14]，使轨迹更平缓光滑，且满

足撞击精度要求。下面针对深空高速撞击任务，参照

文献[12]推导变系数增广比例末制导律。

按照比例导引律的基本思想，设计加速度指令使

撞击器的速度矢量旋转与视线矢量旋转成正比，可得

APN = NVcλ̇ (7)

APN

N Vc

其中： 为比例导引律PN推导得的法向加速度指

令； 为制导律系数（在PN中一般为常值）； 为相

对接近速度，可由相对距离求导得

Vc = −Ṙ

=
−(RxVx+RyVy)

R
(8)

为满足撞击要求，在终端撞击时刻，目标与撞击

器的相对距离大小应为0，即终端零控脱靶量（Zero
Effort Miss，ZEM）应为零（零控脱靶量的定义为在

不对撞击器施加控制指令的情况下，撞击器与目标沿

各自运动轨迹的最短相对距离大小）。

在考虑目标加速度的情况下，零控脱靶量可表示为

ZEM = Ry+ Ṙytgo+0.5Art2
go (9)

tgo Ar

Ar

其中： 为剩余时间； 为由于太阳引力作用导致的

目标相对于撞击器的加速度在垂直LOS方向上的分

量， 的表达式为

Ar =
µRTx

(R2
Tx
+R2

Ty
)

3
2

sinλ+
−µRTy

(R2
Tx
+R2

Ty
)

3
2

cosλ−

µRSx

(R2
Sx
+R2

S y
)

3
2

sinλ−
−µRSy

(R2
Sx
+R2

Sy
)

3
2

cosλ
(10)

其中：前两项为太阳引力作用于目标的加速度分量，

后两项为引力作用于探测器的加速度分量。目前工程

中较常用的获得目标加速度的方法为利用地面测定轨

技术及星历推算确定目标的轨道及位置速度信息，进而

推算目标加速度[1,10,15]，本文中的目标加速度均为理论值。

增广比例导引律的基本思想是在加速度指令中考

虑由太阳引力引起的零控脱靶量，推导得控制量指令为

Acontrol =APN+Fg = NVcλ̇+
N
2

Ar =

N(Vcλ̇+
Ar

2
) (11)

Fg N其中： 为考虑引力影响的加速度指令； 为制导系数。

N

N VS

分析式（11）的加速度指令表达式可知，制导系

数 的物理意义是控制撞击器的速度矢量随着相对视

线矢量旋转速度的快慢，即 越大， 的旋转角速度

越大，可越快“追上”相对视线矢量旋转角速度，最终

使撞击器的速度方向与视线方向重合。

N

N

N

的取值会直接影响加速度的大小、燃料消耗及

任务完成效果：若 取值太小，则撞击器的速度方向

无法跟上撞击器与目标视线角的旋转，即撞击器速度

无法在撞击时刻前对准目标；若 取值太大，则撞击

器在初始的一段时间内需要较大的加速度来满足这种

比例关系，甚至可能会导致撞击器的速度方向“超前”

视线角方向，造成过多的燃料消耗。

N

因此在利用基于比例导引的制导律求解具体问题

时，怎样合理地根据任务需要设定比例系数 的大小
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是一个比例导引律应用的开放问题。

相比传统的寻的导弹制导任务，小行星高速撞击

防御的任务特点包括相对距离变化大、初始相对速度

大，携带燃料有限、飞行时间长等，若在全过程应用

不变的常值比例系数，可能会导致额外的燃料消耗或

无法满足撞击精度要求。本文考虑将比例系数设计为

相对距离的归一化幂函数，表达式为

N =

 N0

(
R(t)
R0

)k

, N≥2

2, N＜2
(12)

R0 N0 k

N0、k

N

R(t) R0

其中： 为初始相对距离的大小； 为缩放系数； 为

幂函数指数。可通过调节 来控制比例系数随距离

的变化速度。由于制导系数 是个无量纲数，需要对

设计的函数进行归一化处理，将幂函数的底数设计为

当前相对距离大小 与初始相对距离大小 的比值，

底数的变化范围为(0,1]。同时为了保证撞击精度，设

定比例导引系数的最小值为2。
所设计的比例系数函数在不同系数取值下的变化

如图2和图3所示。
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5

制
导
系
数
N
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N0=5, k=6.0

 
图 2    比例系数N随k变化示意图

Fig. 2    Augmented Proportional Navigation coefficient varies
under different k values
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图 3    比例系数N随N0变化示意图

Fig. 3    Augmented Proportional Navigation coefficient varies
under different N0 values

从图2中可以看出，所设计的归一化幂函数随相对

距离变化单调递增（随时间变化单调递减），即在撞

击任务的前期使用较大的比例系数进行控制指令的生

成，使得撞击器的速度尽快“追上”相对视线角。

k N0

N k N

k

N N0

N0 N0 N0

对比图2和图3可知， 用于调整曲线的斜率， 控

制比例系数 的初值：指数 取值越大，比例系数 在

较短时间内收敛至最小值2，指数 取值越小，比例系

数 的变化越慢；缩放系数 决定了比例系数的初

值，在任务开始时刻，幂函数底数为1，则比例系数的

初值等于 。 取较大值可提高撞击精度， 取较小

值可减小燃料消耗。

N

撞击器在相对目标距离较远时进行机动更节省燃

料，利用本文所提出的变系数制导方法，撞击器距离

目标越近， 取值越小，所计算的加速度指令也越小。

通过合理设计归一化幂函数，能够在满足撞击精度的

前提下节省燃料消耗，后续研究方向考虑最优参数

设计。 

2.2    脉冲点火策略

利用2.1节提出的深空高速撞击变系数末制导律生

成的控制量指令为连续函数，深空撞击器携带的脉冲

发动机无法提供连续变化的推力。可利用施密特触发

器（Schmitt trigger）逻辑[13]来应用制导指令，具体的

操作流程如图4所示。
 

初始条件

连续的加速度指令 A(t)

关机阈值<A(t)
<开机阈值

A(t)=0

深空高速撞击变系数
末制导律计算

是

是

结束

否

否 脱靶量是否
满足约束

动力学计算

A(t)=A_thrust

 
图 4    脉冲点火策略逻辑

Fig. 4    Flowchart of Schmitt trigger algorithm
 

1）输入初始状态量：目标/撞击器在日心坐标系

下的绝对/相对初始位置、速度大小，并计算得视线方

向角及其变化率的初始值

x = [RTx,RTy,RSx,RSy,VTx,VTy,VSx,VSy,λ]T

N

A(t)

2）以当前时刻的目标位置作为期望的撞击点，利

用2.1节提出的深空高速撞击变系数末制导律，根据

式（12）由当前相对距离解算出的制导系数 ，代入

式（11）计算得连续的加速度指令 。

514 深空探测学报（中英文） 2021年



A(t)

3）根据文献[11]中的施密特触发器逻辑，判断当

前时刻连续的加速度指令 是否处于开机区间内，若

是则令加速度指令等于脉冲发动机的工作加速度值，

若不在开机区间内，则当前时刻脉冲发动机不工作。

4）将第3）步中得到的实际加速度指令代入探测

器动力学，得到探测器当前位置。

5）判断当前时刻探测器与目标间的位置关系是否

满足撞击精度要求，若不满足则将当前时刻状态量值

作为下一时刻的初始值，从步骤1）开始重复计算；若

满足约束则算法结束。 

3    数学仿真与分析
 

3.1    目标小行星Bennu

根据近地天体动态网站（NEODys）[16]对近地小行

星危害程度（Risk List）的排序信息，小行星Bennu的
危害程度被标记为“特殊”（Special），且危害程度位

居前三，其近地点距离地球的距离仅40万km。

美国国家航空航天局（National Aeronautics and
Space Administration，NASA）于2016年9月发射了

OSIRIS-Rex（Origins Spectral Interpretation Resource
Identification Security Regolith explorer）小行星探测

器，目标是小行星Bennu。科学家预计，在2  175
—2199年，小行星Bennu有2 700分之一的概率与地球

相撞，对地球存在极大的威胁。小行星的轨道信息如

表1所示。

 
 

表 1    小行星Bennu轨道信息

Table 1    Orbit information of Asteroid Bennu

小行星轨道元素/单位 数值

半长轴/AU 1.126 39

偏心率 0.203 75

轨道倾角/（°） 6.034 94

升交点赤经/（°） 2.060 87

近地点幅角/（°） 66.223 07

真近点角/（°） 101.703 95
 
 

因此本文将以小行星Bennu作为防御撞击对象进

行仿真分析，以验证算法在深空高速撞击领域的有

效性。 

3.2    数值仿真结果

为了验证本文所提出的深空高速撞击变系数末制

导律算法的性能，选取高危近地小行星Bennu为撞击目

标，在MATLAB语言环境下采用4阶Runge-Kutta数值

积分器[17]进行解算。具体的仿真参数如表2所示。
 

表 2    仿真参数值

Table 2    Simulation parameter value

仿真参数 数值/单位

目标初始位置/km
RTx = 1.341 75×108

RTy = 0

撞击器初始位置/km
RSx = 1.341 76×108

RSy = 9.363 58×105

目标初始速度/（km·s–1）
VTx = 0

VTy = 34.505 61

撞击器初始速度/（km·s–1）
VS x = 0

VSy = 24.305 61
 
 

10.2 km/s
仿真初始时刻小行星位于其近地点，为了更好地

展示算法的有效性，设置初始的相对速度为 ，

初始相对距离为9.363 59×105 km。

N0 = 8，k = 2

假设撞击器在最后10 min时关闭推进器进行无控

飞行。选取制导系数 ，在测量无误差的

情况下应用本文提出的基于增广比例导引的变系数末

制导算法生成加速度指令，得到的目标及撞击器的运

动轨迹如图5所示，相对距离变化如图6所示。
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图 5    目标及撞击器运动轨迹图

Fig. 5    Trajectories of target and impactor
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图 6    撞击器与目标相对距离变化曲线

Fig. 6    Relative distance history between impactor and target
 

9.363 59×105 km 3.53

从图6可看出，撞击器在生成的制导指令控制下能

够成功完成撞击任务，撞击器和目标间的相对距离由

初始时刻的 减小为  m，撞击精度

较高。
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本节还对比了采用本文所提出的变系数末制导算

法和采用常系数末制导算法的结果，包括加速度指

令、脉冲发动机工作情况、全过程所需速度增量及终

端制导误差值。

表3对比了3种情况下的脉冲发动机工作情况、完

成撞击任务所需的速度增量及撞击精度，可以看出，

使用本文所提出的算法合理设计比例系数函数，能够

在同等撞击精度下有效减少发动机点火次数及完成撞

击任务所需的速度增量，减少能量消耗。
 
 

表 3    变系数算法与常系数算法的任务结果对比

Table 3    Task results comparison under different N value (the
proposed method, N=3, N=8)

3种系数 点火次数/次 所需速度增量/（km·s-1） 制导误差/m

本文算法 13 8.15 3.53

常系数N=3 26 11.23 4.12

常系数N=8 106 41.05 2.65
 
 

在3种不同的比例系数取值下的加速度指令曲线如

图7（本文所设计变系数算法）、图8（常值N=3）、

图9（常值N=8）所示。
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图 7    采用本文算法的加速度曲线

Fig. 7    The acceleration history generated by the proposed algorithm
 

 

−0.06

−0.01

−0.02

−0.03

−0.04

−0.05

0

0.01

0.02

加
速
度
指
令
/(
m
·s

−2
)

0 5 10 15 20 25
时间/h

 
图 8    采用常值系数N=3的加速度曲线

Fig. 8    The acceleration history generated under a constant parameter N=3
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图 9    采用常值系数N=8的加速度曲线

Fig. 9    The acceleration history generated under a constant parameter N=8
 

从3种结果的分析对比可得出，采用本文的变系数

制导方法能够有效减少脉冲发动机的开机次数，合理

分配点火时刻并生成脉冲加速度曲线，避免因比例系

数N取值不合适造成的在接近目标阶段的频繁开关机。

对比结果体现了本文变系数算法较定系数算法在制导

性能方面的提升，更适合深空高速撞击任务的工程实施。

1 σ

为了进一步验证算法在实际应用中的有效性，在

考虑误差的情况下进行蒙特卡洛仿真，测量精度如表4
所示，误差源量值均为 统计意义下参数。
 
 

表 4    误差源仿真参数

Table 4    Parameters of all error source

误差项 数值

初始位置确定误差/km (100,10)

初始速度确定误差/（km·s–1） 0.1

姿态测量误差/μrad 320
 
 

图10为2 000次蒙特卡洛仿真的撞击误差分布图，

采用本文的深空高速撞击变系数末制导律算法的制导

误差均方差为83.40 m，最大值为269.07 m，能够满足

撞击目标小行星Bennu的需求，总速度增量平均值为

9.56 m/s，符合深空高速撞击要求。
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图 10    2 000次蒙特卡洛仿真撞击误差分布

Fig. 10    2 000 Monte Carlo simulations of impact miss distance distribution 

516 深空探测学报（中英文） 2021年



4    结　论

本文针对小行星高速撞击任务相对速度大、撞击

精度要求苛刻、携带燃料受限的特点，提出了一种基

于增广比例导引的深空高速撞击变系数末制导律。算

法在动力学模型中考虑了目标的运动加速度，并通过

分析机动时刻与撞击精度、燃料消耗间的关系，将原

常值比例系数设计为相对距离的归一化幂函数，任务

初期取值较大，随着相对距离的减小，系数随之减

小；设计脉冲点火策略，将连续的加速度指令转化为

撞击器可直接使用的脉冲加速度指令，无需事先给定

撞击器机动时刻。仿真算法以危害度排名前三的小行

星Bennu为预设目标，仿真结果展示了算法在考虑测量

误差情况下能保证撞击精度，且通过与常值比例系数

结果的对比，证明了本文算法能够合理给出系数曲

线，明显减少发动机开机次数及所需速度增量，达到

节省燃料消耗的目的，具有工程应用的价值。
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Variable Coefficient Terminal-Phase Guidance Design for
Deep Space High-Speed Impact
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（1. Shanghai Institute of Satellite Engineering, Shanghai 201109, China；

2. Shanghai Key Laboratory of Deep Space Exploration Technology, Shanghai 201109, China）

Abstract：Asteroid impact poses a major threat to human survival. High-speed direct impact is a feasible and effective means

to change the orbit of an asteroid. This paper takes Bennu, a potentially hazardous asteroid, as an object to design the terminal

guidance law of deep space high-speed impact. In view of the characteristics of high relative speed and high impact accuracy, the

acceleration command is  derived based on the Augmented Proportional  Navigation Guidance law (APNG),  considering the

acceleration of the target. Moreover, the proportional coefficient is designed as a function of the relative distance to meet both the

requirements of  minimum fuel  consumption and maximum impact  accuracy.  An ignition strategy is  designed to convert  the

continuous command into impulse command, without the need to give maneuvering time in advance. The simulation results show the

effectiveness of the proposed algorithm. The miss distance constraint is satisfied, and the ignition times and fuel consumption are less

than those of the constant proportional coefficient algorithm.

Keywords：asteroid impact；variable coefficient guidance law；deep space high-speed impact；Augmented Proportional

Navigation

Highlights：
●　The control command is designed based on the augmented proportional guidance law, taking the acceleration of the target into
account.
●　The proportional coefficient is designed as a variable rather than a constant value given in advance. Meeting both the requirements
of reducing fuel consumption and improving impact accuracy, the proportional coefficient is designed as a normalized power function
of the relative distance.
●　Without the need to give maneuvering time in advance, a ignition strategy is designed to convert the continuous command into
impulse command which the impactor can directly use.
●　The proposed algorithm and the constant coefficients results are compared in aspects of ignition number, velocity increment, final
miss distance and acceleration command performance.
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