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摘    要：针对撞击器自主导航与制导控制系统的工作模式，设计了自主光学信息处理算法、自主光学导航算法与轨道

修正制导律。基于自主导航与制导控制系统，搭建了小行星撞击探测自主导航与制导控制综合试验系统，开展了小行星撞

击自主导航与制导控制地面半物理仿真试验。仿真结果表明，所提出的自主导航与制导控制方法实现了高精度的小行星撞

击，可为小行星探测任务提供技术支持。
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引　言

小行星由于个体小、内部活动稳定、演化程度

低，保存了丰富的科学信息，对研究小行星乃至整个

太阳系的起源和演变非常重要，具有极高的探索价值[1]。

对小行星高速撞击，分析由撞击产成的喷射物和在目

标天体上形成弹坑的大小，可确定目标小行星的组成

成分及内部元素[2]；同时研究撞击后小行星轨道的偏移

情况[3]，验证动能撞击技术在小行星防御任务的可实

现性。

导航与制导控制技术作为小行星探测器的关键技

术，其水平决定了探测器的功能和性能，关系着探测

任务的成功与否。先进的导航与控制方法，可提高探

测器生存和运行的能力，是小行星探测技术研究的重

心。在小行星探测对目标天体的撞击速度越快，产生

的喷射物越多，观测效果越好，因此在撞击器接近目

标天体过程中，一般相对速度都会很大，双小行星重

定向测试（Double Asteroid Redirection Test，DART）

撞击器的撞击速度6.144 9 km/s，而“深度撞击”（Deep

Impact）撞击器的撞击速度达到了10.2 km/s，为精确

撞击目标点，要求撞击器的导航与制导控制系统要具

有较高自主性和实时性[1-2，4-8]。由于撞击过程速度快，

撞击器主要依靠光学相机获取导航信息。D e e p

Impact撞击器依靠携带的光学相机结合飞越器的辅助

测量信息确定自身位置与视线方向 [4]。Kawaguchi等
[9]考虑光照因素对光学信息补偿，同时结合测距信息实

现了视线方向的精确估计。Jia等[10]将光学与无线电测

量信息相结合精确提取目标视线方向，进而完成撞击

器状态的估计。撞击器制导方法研究主要集中在比例

制导与预测制导。Deep Impact撞击器采用预测制导方

法，在撞击过程中定时计算所需机动速度对轨道修正
[4]。Junichiro等[11]基于比例制导提出拦截制导方法，控

制撞击器视线旋转速度，实现目视矢量的惯性冻结。

Liu等[12]提出增强比例制导律，实现了视线转角速率限

制下，相对距离与相对速度在有限时间内的收敛。

本文对小行星撞击探测自主导航与制导控制技术

进行了研究。分析研究了小行星撞击探测自主导航与

制导控制系统的工作模式，设计了自主光学导航算法

与轨道修正制导律。基于各关键技术的研究工作，研

制了自主规划与导航原理样机，并搭建了小行星撞击

探测自主导航与制导控制综合试验系统，开展了小行

星撞击自主导航与制导控制地面半物理仿真试验，对

所提出的方案及方法的性能进行了仿真试验。 
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1    坐标系定义与动力学模型
 

1.1    B平面坐标系定义

V∞
V∞

在深空撞击任务中，B平面坐标系是导航和任务设

计中常采用的坐标系统，撞击器相对于目标天体位置

及其相对应的协方差和撞击目标点均可很容易地表示

在B平面上。B平面定义为通过目标天体的质心且垂直

撞击器进入渐近线的平面，进入轨迹的渐近线方向与

无穷远处的速度( )方向一致，因此B平面垂直于

，如图1所示。B平面坐标系的原点在目标天体的质

心上，其S轴垂直B平面并沿撞击器进入渐近线方向为

正，T轴在目标天体公转轨道平面与B平面的交线上，

R轴与S、T构成右手坐标系。
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图 1    B平面坐标系示意图

Fig. 1    B-plane coordinate system
 

由B平面坐标系定义可以得到B平面坐标系三轴在

J2000惯性坐标系下的指向表示为

S = V∞/V∞ T = S× h R = S×T (1)

其中：h为目标天体的公转轨道角动量的单位向量；由

以上定义可知，B平面坐标系三轴指向不变，其相对

J2000惯性坐标系的坐标转换矩阵为

CBI = [S T R]T (2)
 

1.2    动力学方程

撞击器在飞行过程中，受到太阳引力和各大行星

引力的干扰，如目标小行星、太阳光压力、控制力及

由姿态控制等所引起的干扰力。撞击器在B平面坐标系

中的动力学方程为

r̈ = − µ
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其中：r为撞击器日心位置；Si为第i个摄动星体的日心

位置；μ为太阳的引力系数； 为第i个摄动星体的引

力系数； 为遮挡因子，在深空撞击任务中由于无阴影

遮挡，该值取1； 为撞击器的光压系数；A为太阳垂

直辐射的撞击器有效表面积；m为撞击器质量； 为

由太阳辐射光压在位于1 AU理想吸收表面上产生的作

用力，其值为4.560 5×10–6 N/m2；F为撞击器所受的控

制力；n为撞击器所受的其它干扰力。 

2    自主导航与制导控制系统模式分析

在撞击器进入接近段之前，规划系统需要根据撞

击器状态对空间环境感知[13]，考虑可用资源、可选动

作、约束关系等对撞击过程中的自主导航与制导控制

任务序列提前进行规划。同时，规划系统还具备重规

划能力，当外界环境发生变化或动作执行失败原规划

结果无法实现时，撞击器规划系统可根据任务执行情

况和自身执行能力决策出新的自主导航与制导控制任

务序列规划结果。

在撞击器接近目标天体的过程中，自主导航与制

导控制系统需要自主地确定撞击器位置、速度和姿态

信息，同时以任务规划序列为基础控制撞击器姿态使

其携带的相机指向目标天体以拍摄科学与导航图像，

并且驱动轨控发动机开关进行轨道修正，使撞击器最

终撞击到期望的目标点。

自主导航与制导控制系统性能直接影响了整个撞

击任务的成功与否，考虑到撞击器自主性和实时性要

求，本文对自主导航与制导控制系统在不同任务目标

下的工作模式进行分析。深空环境中，自主导航与制

导控制系统常用的敏感器包括星敏感器、陀螺、加速

度计、光学导航相机，执行机构包括飞轮、喷嘴、轨

控发动机[1，14]。

在撞击器常规飞行模式下，姿态控制系统保证光

学导航相机指向目标天体对其拍摄，通过对图像的处

理可得到目标天体在像平面的光心坐标，该光心坐标

与姿态确定系统提供的拍摄时刻撞击器的姿态信息将

传送给轨道确定系统，通过基于最小二乘或扩展卡尔

曼滤波器（Extended Kalman Filter，EKF）等滤波算

法，可确定撞击器相对目标天体的位置、速度，该算

法结构如图2所示。

在撞击器执行轨道机动时，轨道修正制导律定时

计算期望的机动速度增量，并将该速度增量传送给姿
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态制导系统，姿态制导系统根据该速度机动增量计算

期望姿态，并控制撞击器机动到该期望姿态。执行轨

道机动时，由于撞击器本体的震动及不能保证目标天

体在相机的视场内等情况，无法提取目标天体的光心

信息，这时只能依靠轨道动力学递推撞击器的接近轨

道。在撞击器执行机动点火的状态下，利用加速度计

测得作用在撞击器的控制加速度，结合撞击器轨道动

力学模型确定撞击器相对目标天体的位置、速度信

息。在发动机点火产生期望的速度增量后，姿态控制

系统将撞击器的姿态重新调整回导航相机对目标天体

定向模式。轨道机动模式的算法结构如图3所示。
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图 3    轨道机动模式算法结构图

Fig. 3    Algorithm structure diagram of orbital maneuvering mode
 

反作用飞轮和喷嘴安装在撞击器三轴上，反作用

飞轮主要用于稳定控制，而喷嘴主要用于大角度机动

和飞轮卸载。姿态制导系统根据轨道确定系统给出的

撞击器轨道信息及轨道制导系统给出的速度机动增量

产生期望的姿态，姿态控制系统输出飞轮的控制电压

或驱动喷嘴开关，控制撞击器姿态到达该期望姿态。 

3    自主导航与制导控制方法
 

3.1    自主光学信息处理算法

撞击器在接近过程中通过相机拍摄目标天体图

像，这时小天体在相机视场中的成像为一个亮点或亮

斑，利用图像处理技术提取目标天体的光心，以光心

代替质心坐标从而确定目标天体或导航星体的视线方

向，实现光学导航特征提取。

g(x,y)

在接近段拍摄的星体光度微弱，信噪比较低，导

致相机拍摄的天体图像存在较多噪声干扰，因此需要

对图像进行预处理来减少噪声对质心提取的影响。

表示分割后的灰度值为

g (x,y) =
 f (x,y), f (x,y) > Tb

0, f (x,y) ⩽ Tb
(4)

f (x,y)其中： 定义为原始图像中的灰度值。

将图像第1列平均灰度值的2倍设置为分割阈值，

具体公式为

Tb =
2
n

n∑
i=1

f (i,1) (5)

其中：n代表图像的高度。

(i, j)

x0 y0

目标天体光心位置提取利用连通性分析对经过阈

值处理后存储的二值化数据进行目标邻域判断得出目

标点坐标，再利用打标记方法将各个目标的像元分

离，获取每个目标点的像元像素坐标 ，最后以每

个目标点为单位计算目标点的灰度均值。获取的目标

天体光心位置坐标 和 为

x0 =

∑
(i, j)i∈R

Ii j · i

∑
(i, j)i∈R

Ii j

, y0 =

∑
(i, j)i∈R

Ii j · j

∑
(i, j)i∈R

Ii j

(6)

(x,y) R
Ii j

其中： 为目标区域亮度中心； 为小天体所占的

像素区域； 为有效点的灰度值。

x y

(∆x,∆y) i j

j− (N +1)/2 i− (N +1)/2

x y

由于目标信号的信噪比和A/D转换器的量化误

差，导致星体在像平面中的成像不是绝对的圆点。将

像素级中心作为固定维数窗口的中间点，只使用窗口

加权质心法就可得到亚像素偏移。在 和 方向上的亚

像素偏移被定义为 ，符号 和 是指窗口中的位

置， 和 的值分别表示当前像素

点和中心位置在 和 方向上的距离为

∆x =

N∑
i=1

N∑
j=1

(
j− N +1

2

)
× f (i, j)

N∑
i=1

N∑
j=1

f (i, j)

∆y =

N∑
i=1

N∑
j=1

(
i− N +1

2

)
× f (i, j)

N∑
i=1

N∑
j=1

f (i, j)

(7)
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图 2    常规飞行模式算法结构图

Fig. 2    Algorithm structure diagram of conventional flight mode
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最后，将提取结果和修正方程结合，将坐标系从

像素行和列坐标转换为方程中的笛卡尔值得到目标小

天体的亚像素质心位置为X = x0+∆x

Y = y0+∆y
(8)

通过阈值分割，光心提取，亚像素光心位置误差

修正[9]3个步骤，即可对光学信息处理，提取目标天体

的光心。 

3.2    自主光学导航算法

撞击器接近目标天体末段，在日心惯性空间中撞

击器与目标天体，所处的位置相对不大，二者所受到

的太阳引力、太阳光压及其它星体的引力产生的加速

度亦相差不大，在不施加机动控制时，撞击器相对目

标天体近似作匀速直线运动[11]。因此，在该导航算法

中选用B平面坐标系下撞击器的简化动力学模型为Xt = Xt0+ Ẋt(t− t0)

Ẋt = Ẋt0

(9)

X Ẋ其中： 、 分别是撞击器在B平面坐标系中的位置和

速度矢量。

(p, l)

撞击器在接近目标天体过程中，导航相机对目标

天体拍照，通过图像处理后，可得到目标天体的光心

在相机像平面上的坐标 ，利用其为轨道确定系统

的观测量[1]。假设目标天体的光心与质心重合，则不考

虑噪声情况下，导航系统的观测方程为
p = f

RcB(1,1)x+RcB(1,2)y+RcB(1,3)z
RcB(3,1)x+RcB(3,2)y+RcB(3,3)z

l = f
RcB(2,1)x+RcB(2,2)y+RcB(2,3)z
RcB(3,1)x+RcB(3,2)y+RcB(3,3)z

(10)

f x，y，z

RcB

其中： 为导航相机的焦距； 为撞击器在B平
面坐标系三轴上的位置； 为相机坐标系相对B平面

坐标系转换矩阵。

在已知撞击器相对目标天体速度大小的情况下，

通过3次目标天体的光心观测，能够确定撞击器相对目

标天体的位置。当撞击器相对目标天体速度方向、大

小完全已知时，仅需通过2次观测就能求取撞击器的位

置信息，其空间几何关系如图4所示。在实际飞行任务

中，撞击器相对目标天体的初始速度的估计较精确，

在巡航段末期依靠地面测控站的支持，对相对速度的

估计精度已经能达到0.1 m/s量级[15]，因此通过对目标

天体光心的观测进行自主导航的方法是可行的。

为抑制测量噪声及初始误差带来的不确定性，在

短时间内使估计量值收敛，这里选用扩展Kalman滤波

方法设计滤波器，系统状态方程与观测方程可以求

取，其初始误差方差阵由地面测控站的前期工作给

出，观测噪声方差阵由导航相机的性能确定。 

3.3    预测制导律

预测制导律的基本思想是在撞击器定时计算撞击

器的接近轨道和撞击点，将计算得到的预测撞击点与

期望目标点比较，利用其偏差产生控制信号，在保证

燃耗和撞击器指向满足要求的条件下，施加机动速

度，改变撞击器的接近轨迹，达到消除撞击点偏差的

目的。在撞击任务中，预测制导律具有计算简单、抗

干扰能力强、在深空环境中易实现等优点。

X =
[
x y z ẋ ẏ ż

]T

ẋ ẏ ż

选取系统状态 ，其中x、y、z为撞

击器在B平面坐标系下的三轴位置， 、 、 为撞击器

三轴速度，可建立撞击器的非线性动力学模型[1]为

Ẋ = f (X) (11)

X (0) = X0在初始状态 ，即在机动时刻的撞击器状

态处，对式进行线性化，有

Ẋ = f (X0)+
∂ f
∂X

∣∣∣∣∣
X0

(X−X0) (12)

f (X0) = Ẋ0 ∆X = X−X0 A =
∂ f
∂X

∣∣∣∣∣
X0

。令 ， ，式（12）

可简化为

∆Ẋ = A∆X (13)

∆X f =Φ∆X0 Φ̇ = AΦ Φ (0) =

I6×6 ∆X f =Φ∆X0

该系统的解为 ，其中 ，

。利用 ，有[
∆r f

∆v f

]
=

[
Φrr Φrv

Φvr Φvv

] [
∆r0

∆v0

]
(14)

∆r0 = 0
由于该制导方式为脉冲制导，即在初始时刻近

似 ，并且在接近任务中对末速度没有严格约

束，有
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图 4    自主光学导航方法示意图

Fig. 4    Autonomous optical navigation method
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∆rf =Φrv∆v0 (15)

则期望的机动速度为

∆v0 =Φ
−1
rv ∆r f (16)

∆r f其中： 为预测撞击点与目标撞击点的位置矢量差，

预测撞击点由目标天体星历与当前撞击器状态通过数

值积分得到，目标撞击点由目标天体星历和通过点在

B平面上的位置给出。

∆v0

∆v0

∆v0

考虑到线性化是在未对状态X修正 处展开的，

其系统矩阵A并不精确，因此需在修正 后的状态处

对动力学方程重新线性化展开，并进行 迭代计算，

直至达到期望精度为止。

撞击器在接近轨道定时利用预测制导律计算机动

速度进行轨道机动的过程如图5所示。
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图 5    撞击器轨道机动示意图

Fig. 5    Impactor orbit maneuver
  

4    综合试验系统及仿真试验

半物理仿真将参试的撞击器控制系统各部件（包

括硬件和软件）接入仿真回路进行闭路动态试验。小

行星撞击器自主导航与控制系统不同于一般的地面设

备，必须在特定条件下才能实现闭路运行，并显示其

性能指标。因此有必要搭建自主导航与控制技术仿

真平台，模拟撞击器在轨道上的各种运行状态，达到

验证所设计的控制系统方案，检验系统实际性能的

目的。 

4.1    仿真平台系统功能与构成

自主导航与控制系统半物理仿真比数学仿真具有

更高的置信度，是撞击器自主导航与控制系统研制的

重要环节。当自主导航与控制系统研制出来以后，设

计人员最关心的问题是其功能和性能是否与设计要求

相一致，这只有通过对实际系统进行试验才能确定。

所集成的技术仿真平台作为小行星探测自主导航与控

制系统半物理仿真实验的载体，期望通过该平台可实

现对系统方案、关键技术、控制方法、硬件接口等性

能的分析，完成对总体系统的验证和系统参数的优

化。本仿真平台的主要功能：验证撞击器自主导航与

控制系统方案、测试撞击器自主导航与控制系统的实

际性能、对自主导航与控制系统新技术新方法快速验

证、通过半物理仿真对实际系统进一步优化设计发现

导航与控制系统设计过程中未能暴露的问题。

整个仿真平台由嵌入式自主导航与控制处理系

统、远程暗弱目标导航相机、动态小行星目标光学模

拟器、撞击器动力学仿真器和导航敏感器/执行器仿真

器和三维立体演示部分组成，构建一个闭环的小行星

撞击自主导航与控制技术仿真平台系统。小行星撞击

自主导航与控制技术仿真平台系统如图6所示。技术仿

真平台各部分的构成为嵌入式自主导航与控制处理系

统、远程暗弱目标导航相机、动态小行星目标光学模

拟器、撞击器动力学仿真器、导航敏感器/执行器仿真

器、三维立体演示部分。

 
 

 
图 6    小行星撞击自主导航与控制半物理仿真平台

Fig. 6    Semi-physical simulation platform for asteroid impact autonomous
navigation and control

  

4.2    自主导航与制导控制试验结果

目标模拟器可根据撞击器相对于目标天体位姿，

考虑光照、阴影、亮度等因素将目标天体的模拟图像

以平行光的形式输出。导航相机通过拍摄目标模拟器

生成图像，并进行自主的光学处理，提取相应目标小

行星光心坐标和撞击目标点，光学导航方法对小行星

光心坐标的提取精度要求较高，自主光学信息处理技

术是自主导航与控制的关键技术。光学信息处理算法

提取的光心信息和选取的撞击点图片如图7所示，其中

红色十字为天体亮心，蓝色方框为选取的撞击点，第

7幅图像为撞击前20 min，开始实验性的进行撞击点选

取，最后一幅图像为撞击前12 min的光心提取和撞击

点选取情况。图像处理算法提供的相应目标天体光心

坐标见表1。
在半实物仿真中，撞击器在采用光学导航相机跟

踪目标天体光心后，利用Kalman滤波算法确定撞击器

在B平面坐标系下的位置。制导算法采用预测制导律，

将计算得到的预测撞击点与期望目标点进行比较，利

用其偏差产生控制信号，在保证燃耗和撞击器指向满

足要求的条件下，施加机动速度，改变撞击器轨迹，

达到消除撞击点偏差的目的，相关仿真参数如表2
所示。
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表 2    综合仿真参数

Table 2    Patameters of integration simulation

仿真参数 量值

初始标称相对位置/km （73 440, 0, 0）

初始标称相对速度/（km·s–1） （–10.2, 0, 0）

750 s之前撞击目标点/km （0, 0）

750 s之后撞击目标点/km （1, 3）

发动机推力大小/N 88

撞击器质量/kg 372

初始位置传送误差/km 8

初始位置确定精度/km （150, 8, 8）

初始速度确定精度/（m·s–1） 0.1

加速度计常值偏差/μg 50

加速度计随机偏差/μg 10

点火机动控制精度/% 2

导航相机焦距/m 2.103

图像处理精度/μrad 10
 

撞击器分别在1 200、4 100 、6 450 、6 780 s处进

行了4次轨道机动，结果如图8所示，由分析可知第1次
机动是在进行轨道确定提高导航精度后，撞击器实施

的主要机动，第3次机动是场景分析后撞击器为到达新

选定目标点而进行的机动，第2次和第4次机动则是对

前2次机动施加的修正。4次轨道机动共消耗燃料7.6 m/s，

最终撞击目标点坐标为（34.2，68.9）m，脱靶量为

76.9 m，其开关次数少、脱靶量较低，说明所设计的

自主导航与制导控制系统能够满足撞击任务的需求。

由于姿态制导考虑了机动的方向约束，在整个机动过

程中，只有Z轴方向上执行了姿态机动，保证了姿态机

动的快速可靠且节省燃料。
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（a）120 min （b）105 min （c）90 min （d）70 min

（e）45 min （f）35 min （g）20 min （h）12 min
 

图 7    图像处理提取的测量信息

Fig. 7    Measurement information extracted by image processing

 

表 1    图像处理结果

Table 1    Image processing result

图像编号 光心坐标 图像编号 光心坐标

1 (507.81, 503.31) 5 (503.38，498.45)

2 (508.13, 505.37) 6 (499.42，488.84)

3 (506.43, 509.31) 7 (494.54，476.79)

4 (508.57, 502.05) 8 (490.38，469.72)
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图 8    接近交会段半实物仿真结果

Fig. 8    Simulation results of approaching and encountering phase
 

为更精确、完备地测试各算法及星载导航制导软

件的性能，应用表2的仿真条件，对小天体撞击自主导

航与控制系统进行了多次仿真试验。300次仿真的撞击

误差分布如图9所示，可见最终撞击最大误差在200 m

以内。且通过对以上仿真初始条件得到的撞击点分布

的分析，可以看出最终撞击点的分布与撞击器的初始

位置与速度无关，这是因为导航系统能利用光学导航

将初始导航误差消除，制导系统利用导航信息可以将

撞击偏差消除，所以撞击器的初始状态对撞击精度影

响不大，影响最终撞击精度的因素主要是最后一次机

动时刻，导航精度以及点火执行的控制精度。 

5    结　论

本文分析研究了小行星撞击探测自主导航与制导

控制系统的工作模式，针对撞击任务自主性和实时性

的需要，给出一种自主光学导航算法，该算法利用导

航相机提供的目标天体光心信息，对撞击器的位置、

速度状态进行估计，并基于预测制导思想对轨道修正

制导律进行设计。研制了自主规划与导航原理样机，

并搭建了小行星撞击探测自主导航与制导控制综合试

验系统，开展了小行星撞击自主导航与制导控制地面

半物理仿真试验，对所提出的方案及方法的性能进行

了仿真试验。
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图 9    撞击误差分布图

Fig. 9    impact points distributing map
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Research on Autonomous Guidance Navigation and Control Methods for
Small Body Impact Detection
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Abstract： Based on the working mode of the autonomous navigation guidance and control system of the impactor，

the autonomous optical information processing algorithm，autonomous optical navigation algorithm and trajectory correction

guidance law were designed. Based on the research work of autonomous navigation guidance and control system，a comprehensive

test system of autonomous navigation guidance and control for small body impact detection was built. Semi-physical ground

simulation test of autonomous navigation guidance and control for small body impact was carried out. The simulation results show

that the proposed method can effectively achieve high precision asteroid impact.

Keywords：small body；impact detection；autonomous guidance navigation and control

Highlights：
●　The working mode of the autonomous navigation guidance and control system of the impactor is studied and analyzed.
●　The autonomous optical information processing algorithm is designed to accurately extract the optical center of the small body.
●　The autonomous optical navigation algorithm and the trajectory correction guidance law for small body impact are designed.
●　The comprehensive test system of autonomous navigation guidance and control for small body impact detection is built，and a
semi-physical ground simulation test of autonomous navigation guidance and control for small body impact is carried out.
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