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接近观测最后逼近段最优制导方法
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摘　要：接近观测是一种新兴的天基观测手段，精确地导引飞行器到达目标附近合适的观测点是关键技
术之一。针对接近观测最后逼近段制导问题，提出了一种最优末制导方法。在惯性系中建立了相对运动方

程，把目标和观测点的相对位置作为终端约束，引入了综合考虑飞行时间与燃料消耗要求的性能指标，从而

把接近目标的过程转化为最优控制问题，求解出最优推力方向、发动机工作时间和飞行时间。在此基础上，

设计了最优制导方案。仿真分析表明最优末制导方法的精度较高，能够满足抵近观察任务的要求，同时对深

空探测、交会对接等任务具有借鉴意义。
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　　近年来，随着空间技术的发展，在轨监测、维
修、加注等在轨服务技术成为航天领域的研究热

点［１－２］。掌握空间目标运行情况是进行在轨服务

的基础，获取目标情报最基本方式是对其进行观

测和侦察，但现有的地基监测网很难探测到目标

的精确信息，必须利用天基观测手段予以配合。

近距离观测作为一种空间态势感知的有效途径，

得到高度的重视［３］，它包括跟飞、绕飞、接近观测

等形式。其中接近观察是一种近距离观测空间目

标的切实可行方式，它是指飞行器平时运行在停

泊轨道，当接到任务命令后，通过轨道机动，快速

达到目标附近合适的观测点，并对其进行短时间

侦察观测，获取有效信息。对于可疑目标，它能够

协助判定其威胁程度；对于合作目标，则可以提供

其健康状况、故障类别等信息，在空间应用中有巨

大的潜在价值。

若把观测点看作一个实体，接近观测最后逼

近段制导可以借鉴空间目标拦截或交会等末制导

方法。比例导引是一种成熟的导引方法，文献

［４］对运用比例导引实现非机动目标卫星拦截方
法进行了研究，文献［５］利用比例导引对空间交
会对接寻的段飞行任务进行了设计。文献［６］针
对空间目标飞越式抵近观察末制导问题，提出了

基于视线转率的比例制导方法，但由于观测点在

空间位置上不是一个实体，利用飞行器针对目标

的视线转率来实时计算针对观测点的视线转率，

过程比较复杂，并且在接近目标时，视线转率的发

散给制导带来了困难。

本文的设计思路是根据最优制导律的原理和

方法，把目标与观测点之间的相对位置作为终端
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约束，把最后逼近段过程转化为终时不指定且带

有终端约束的最优控制问题，从而解算出发动机

工作时间、飞行时间以及最优推力方向。在最优

控制的基础上，设计出最优制导方案。利用该制

导方法导引飞行器到达观测点，不仅避免了视线

转率的解算，而且制导精度较高。

１　问题描述

飞行器和目标的几何关系如图１所示。图中
ｘ０表示在初始时刻飞行器与目标的绝对位置差，
ｘｆ表示飞行器到观测点时与目标的绝对位置。

图１　飞行器与目标器的几何关系
Ｆｉｇ．１　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

在惯性坐标系中，飞行器与目标的相对信息

满足
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结合质量方程，可以得到飞行器和目标的相对运

动状态方程为
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式中，Ｆ（ｔ）为轨控发动机推力大小。设发动机为
常值推力，Ｆ只取０或正数常值。ｎ为发动机推
力方向单位矢量，ｃ表示有效排气速度，看做常
数。ｇＭ、ｇＴ分别为两者的引力加速度，考虑在接
近观测逼近段时两者的距离不会太远，因此忽略

其差别。这种假设越到任务末端，精度越高。所

以方程可简化为
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初始条件为

ｘ（ｔ０）＝ｘ０＝［ｘ０，ｙ０，ｚ０］
Ｔ，ｖ（ｔ０）＝ｖ０，ｍ（ｔ０）＝ｍ０

飞行器到达观测点时，满足的终端条件为

ｘ（ｔｆ）＝ｘｆ＝［ｘｆ，ｙｆ，ｚｆ］
Ｔ，　ｖ（ｔｆ）　ｍ（ｔｆ）＞ｍｆ

在接近目标过程中，不仅要注重能量节省，还

要考虑飞越的快速性，所以取综合指标为其性能

指标，表示为
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其中 ｃ１用于调节两者之间的权重，称为时间
因子。

结合运动方程和性能指标，可以把飞行器抵

近观测点的过程转化为终端时间不确定的最优控

制问题，即
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２　最优制导律

２．１　最优控制解算

根据最优控制理论［７－８］，作哈密顿函数
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其中λｒ，λｖ，λｍ分别是ｘ，ｖ，ｍ的协态变量。根据伴
随方程可得
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由横截条件可得
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其中λ０ｒ是一个常矢量，它不能为０。若λ
０
ｒ ＝０，整

个接近过程都不需要控制，这显然只适用于最特

殊的情况。那么结合式（７）和式（８）可得
λｒ（ｔ）＝λ

０
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由式（６）可知，使哈密顿函数 Ｈ达到极大的最优

·３２·
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推力方向为
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把式（１０）代入式（６）得到
Ｈ＝－ｃ１＋λｒｖ＋Ｆ（ｔ）Ｎ（ｔ） （１１）

其中
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对Ｎ（ｔ）进行微分，可得
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所以Ｎ（ｔ）是一个单调递减的凸函数。假设初始时
刻是０，为了使哈密顿函数为极大并具有最节能
的性能，则Ｎ（０）＞０，Ｎ（ｔｆ）＜０。即存在一个发动
机工作时间ｔｅ∈［０，ｔｆ］，当ｔ＜ｔｅ时，发动机一直
工作，即Ｆ（ｔ）＝Ｆ；当ｔ≥ｔｅ时，发动机不工作，即
Ｆ（ｔ）＝０。

对相对运动状态方程
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其中
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在终端相对位置要满足约束条件，可推出
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结合式（１０），从式（１５）可看出，最优推力方向是
发动机ｔｅ和ｔｆ的函数。由于最优推力方向是单位
矢量，从式（１５）有
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根据伴随方程和横截条件，质量的协态变量有
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λｒｖ（ｔｆ）＝ｃ１ （１９）
把式（１３）～（１５）和（１８）代入式（１９）得
ｃ１（ｔｆ－ｔｅ）
ｍ（ｔｅ）

＋
（ｘ０＋ｖ０ｔｆ－ｘｆ）

Ｔｖ０
φ

－＝０

（２０）
联立方程（１６）和（２０）可以解出发动机工作时间
ｔｅ和飞行时间ｔｆ，由于两式均为超越方程，一般采
用数值方法进行迭代求解，这里采用高斯牛顿方

法求解。求出结果后，利用式（１５）计算出最优推
力方向ｎ。

２．２　最优控制能控性和收敛性

能解出极值控制即推力方向λ０ｒ／λ０ｒ 与ｔｆ和

ｔｅ的初值组（ｘ０，ｖ０，ｍ０）的范围叫做能控区域。其
他的初值组范围称作非能控区域。

令

Ｆ＝Ａ（ｔｆ－ｔｅ）
２＋Ｂ（ｔｆ－ｔｅ）＋Ｃ

Ｇ＝
ｃ１（ｔｆ－ｔｅ）
ｍ（ｔｅ）

＋
（ｘ０＋ｖ０ｔｆ－ｘｆ）

Ｔｖ０
φ

－{ 

利用作图法可得 Ｆ函数和 Ｇ函数的等高线
图，若Ｆ函数和 Ｇ函数的０等高线相交，且交点
在第一象限，即存在正的实数对（ｔｆ，ｔｅ），使得Ｆ函
数和Ｇ函数同时为０，说明所给的初值组属于能
控区域。

另外，如果迭代初值和实际值相差较大，有时

会导致迭代次数较多或迭代不收敛，因此迭代初
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值可取交点附近的值。

２．３　最优制导方案

飞行器飞行过程中，由于存在动力学模型误

差、发动机推力误差、测量误差等误差因素，若仅

按照上面求得的结果在末制导开始时施加控制，

飞行器很难以较高的精度飞过设计的抵近观

察点。

图２　最优制导方案
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍｅｏｆｏｐｔｉｍａｌｇｕｉｄａｎｃｅ

制导方案如图２所示，可分为以下几个步骤：
Ｓｔｅｐ１：制导开始，设定制导周期Ｔ；
Ｓｔｅｐ２：利用运动方程、性能指标、初始条件和

终端条件，由高斯、牛顿数值方法对式（１６）、（２０）
进行迭代，求解出推力时间ｔｅ和飞行时间ｔｆ，进而
根据式（１５）计算出最优推力方向 ｎ，如图２中虚
线方框内所示；

Ｓｔｅｐ３：比较ｔｆ和 Ｔ，如果 ｔｆ＞Ｔ，进入 Ｓｔｅｐ４；
否则进入Ｓｔｅｐ５；

Ｓｔｅｐ４：按照Ｓｔｅｐ２中解得到的ｔｅ和最优推力
方向，开始对飞行器施加控制，当飞行器飞行 Ｔ
时间后，根据测量信息计算当前时刻飞行器与目

标在惯性坐标系下的位置差、速度差以及飞行器

质量，并作为初始条件，进入Ｓｔｅｐ２；
Ｓｔｅｐ５：按照Ｓｔｅｐ２中解得到的ｔｅ和最优推力

方向，开始对飞行器施加控制，当飞行器飞行 ｔｆ
时间后，制导结束。

３　仿真分析

３．１　制导算法有效性分析

设在惯性坐标系中，目标末制导初始位置为

［１２８５５．７５２，１３２６８．２７９，７６６０．４４４］ｋｍ，初始速
度为［－３４１９．８５６，２４８５．１４７，１４３４．８００］ｍ／ｓ，观
测点在卫星下方１０ｋｍ处。飞行器末制导初始位
置为［１１８６１．９２８，１３６８１．９８９，７９５１．８００］ｋｍ，速度
为［５５５７．１４２，－１３３５．７７２，－１２４８．３８２］ｍ／ｓ。ｃ１
取１，轨控发动机推力为７５０Ｎ，比冲为２９０ｓ。飞

行器质量为５００ｋｇ，燃料总重量为 ５０ｋｇ。取表 １
中五组初始速度误差和初始位置误差进行最优制

导仿真，制导周期为２ｓ，仿真步长为０．０１ｓ。以第
一组数据为例，得到Ｆ函数与Ｇ函数的等高线图
如图３所示。图中，粗线表示 Ｆ的等高线，细线
表示Ｇ的等高线。可以看出，图中Ｆ和Ｇ具有交
点，且在第一象限，说明该方程有解。迭代初值可

选为（１１１，１０）。

图３　Ｆ和Ｇ的等高线图
Ｆｉｇ．３　ＣｏｎｔｏｕｒｓｏｆＦａｎｄＧ

５组初值仿真结果如表１所示。从表１可以
看出，终端误差较小，最优制导方法能够有效地导

引飞行器精确地到达观测点。

表１　最优制导仿真结果
Ｔａｂ．１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｏｐｔｉｍａｌｇｕｉｄａｎｃｅ

算例

初始误差

位置

（ｋｍ）
速度

（ｍ／ｓ）

飞行时

间（ｓ）
终端误

差（ｍ）
燃耗

量（ｋｇ）

Ｃａｓｅ１ １ １ １１２．３８５ ０．０８０６ ３．３１２

Ｃａｓｅ２ ２ ２ １１２．６７０ ０．０９２９ ６．５４４

Ｃａｓｅ３ ３ ３ １１２．９７０ ０．０２６５ １０．１０９

Ｃａｓｅ４ ４ ４ １１３．２８７ ０．００３９２ １４．１５３

Ｃａｓｅ５ ５ ５ １１３．６２９ ０．０４４４ １８．８１９

３．２　精度分析

取初始位置误差和速度误差（σ）分别为
２０００ｍ和２ｍ／ｓ，相对位置和相对速度测量误差
（３σ）分别为３ｍ和０．３ｍ／ｓ，发动机推力和推力线
偏斜误差（３σ）分别为１０％和０．１°，飞行器姿态
控制误差为 ０．５°，制导周期为 ２ｓ，仿真步长为
００１ｓ，进行３００次最优制导蒙特卡罗仿真，终端
误差和燃料消耗的仿真统计结果如图 ４和图 ５
所示。

·５２·
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图４　终端误差的统计结果
Ｆｉｇ．４Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｅｒｍｉｎａｌｅｒｒｏｒｓ

图５　燃料消耗质量的统计结果
Ｆｉｇ．５　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｅｄ

表２　综合误差下最优制导的仿真结果
Ｔａｂ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｏｐｔｉｍａｌｇｕｉｄａｎｃｅｕｎｄｅｒａｌｌｅｒｒｏｒｓ

飞行时间

均值（ｓ）
终端误差

均值（ｍ）
终端误差

均方差（ｍ）
燃料消耗

均值（ｋｇ）

１１２．６６８ １．４６３ ０．７２７ ７．５２６

　　把所得仿真数据进行处理，得到表２所示结
果。从仿真结果可以看出，在制导周期为２ｓ时，
总体误差下最优制导的脱靶量满足任务要求的精

度，说明了该方法在误差条件下仍适用。

４　结论

本文研究了基于最优控制原理的近距离观测

目标最后逼近段制导方法，仿真表明制导算法能

够有效地导引飞行器到达观测点，精度较高，为近

距离观测提供了一种末制导方案，同时对深空探

测、交会对接等任务具有借鉴意义。但与无误差

仿真结果相比可知，误差精度是影响终端误差的

关键因素，所以如何减少制导算法对误差精度的

依赖性以及寻求更简单有效地的末制导方法是将

来需要继续研究的内容。
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