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基于高斯算法的小行星固定时间拦截

丁文哲，杨　虹，陈　峰

（装备学院，北京　１０１４００）

摘要：为了防止未来有小行星撞击地球，想要对小行星实施固定时间拦截；首先根据给定的地球与小行星的撞击点

位置以及小行星与地球撞击点的速度，建立小行星的轨道模型；利用小行星与地球的轨道模型预推出拦截卫星发射

点的位置，再利用高斯算法建立卫星的固定时间拦截轨道模型，并计算卫星发射速度，以及碰撞后小行星的速度；最

后，对所建立的模型进行数值仿真。仿真结果表明：若地球将与小行星发生碰撞，则拦截卫星将按拦截轨道运行固

定时间后成功与小行星拦截相撞。
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　　２０１５年７月２０日凌晨，一颗名为２０１１ＵＷ１５８的小行星
与地球擦肩而过，据说它含有１亿吨的白金而备受人们关
注，虽然在安全距离上飞掠地球，但是距离只为地月距离的

６．４倍。近年来，小行星安全事件越来越受到人们的关注。
就在２０１３年２月１５日，一颗明亮的火流星坠落在距离我国
不远的俄罗斯城市车里雅宾斯克境内，这件从１９０８年西伯
利亚通古斯事件以来有记录的最大陨星撞击地球事件，让我

们记忆犹新。最近，许多科学家在 Ｎａｔｕｒｅ和 Ｓｃｉｅｎｃｅ上发表

的研究结果表明，比上述陨星体积更大的或者相同的小行星

在将来与地球发生撞击的可能性会比之前预想的可能性大

得多。ＮＡＳＡ的科学家在２０１４年曾宣称在２０４０年很大可能
会有一颗名为２０１１Ａｇ５的小行星对地球进行撞击，也许在
未来也会遭遇６５００万年前恐龙所遭遇过的灭顶之灾。那
么，发射卫星对未来可能再次到来地球的小行星进行拦截，

改变其运动轨道显得尤为重要。

本文以给定地球与小行星的撞击点和在这个撞击点处



的小行星速度为例，建立出小行星的轨道模型，并判断出卫

星发射点位置；然后建立出卫星的固定时间拦截轨道模型，

并通过仿真验证了拦截轨道可行。

１　小行星轨道模型

１．１　建立太阳坐标系
根据地球轨道，建立太阳坐标系，以太阳为坐标系原点，

ｘ轴指向地球的春分点，ｙ轴在地球的运行轨道平面内，绕 ｘ
轴逆时针旋转９０°得到，由右手定则确定出 ｚ轴位置。在本
文中假设撞击点Ａ位于第一象限平面内，撞击点位于其他３
个象限内的情况只需要将坐标轴旋转就可以同理解算。此

时，地球、小行星和拦截卫星三者轨道的大致示意关系，如图

１所示。

图１　轨道示意图

１．２　小行星轨道六根数
由活力公式得小行星的半长轴为
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　　求出小行星从近地点运行到Ａ点的时间为
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μ槡ｓｕｎ
（Ｅ３Ａ－ｅ３ｓｉｎ（Ｅ３Ａ）） （４）

　　根据小行星的轨道法向量与升交点矢量得小行星的轨
道倾角和升交点赤经为
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　　由ｒＡ求得小行星在Ａ点的真近地点角为
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（６）

　　Ａ点为小行星的降交点，所以 Ａ点的纬度幅角为１８０°，

可得小行星的近地点幅角为

ω３ ＝π－ｆ３Ａ （７）
１．３　卫星与小行星撞击点的位置

根据任务需要，设定小行星从近地点开始运行，运行 ｔ１
时间后，到达我们想要对其进行拦截的点 Ｂ（ｔ１＜ｔ２）。根据

公式ｔ１＝
ａ３３
μ槡ｓｕｎ
（Ｅ３Ｂ－ｅ３ｓｉｎ（Ｅ３Ｂ）），利用 Ｍａｔｌａｂ中 ｓｏｌｖｅ函数

解决这个超越方程，得出小行星在 Ｂ点的偏近地点角 Ｅ３Ｂ。
从而得到拦截点Ｂ与太阳原点的距离：

ｒＢ ＝ａ３（１－ｅ３ｃｏｓ（Ｅ３Ｂ）） （８）
　　得到Ｂ点的真近地点角：
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　　利用上面求得的结果，可以得到 Ｂ点的纬度幅角为
ｕ３Ｂ＝ω３＋ｆ３Ｂ。

利用球面三角形公式得出在太阳坐标系下撞击点 Ｂ的
位置为
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１．４　卫星与小行星撞击点处小行星速度

拦截点Ｂ处小行星速度大小为
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ｒＢ
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（１１）

　　ｒ→ Ｂ与ｖ３→ Ｂ夹角为
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　　求得拦截点Ｂ速度方向与升交点方向的夹角为
ｕ３Ｂ２ ＝ｕ３Ｂ ＋θ （１３）

　　利用球面三角形公式得出拦截点Ｂ小行星速度分量：

〗ｖ３Ｂｘ ＝ｖ３Ｂ（ｃｏｓ（Ω３）ｃｏｓ（ｕ３Ｂ２）－ｓｉｎ（Ω３）ｓｉｎ（ｕ３Ｂ２）ｃｏｓ（ｉ３））

ｖ３Ｂｙ ＝ｖ３Ｂ（ｓｉｎ（Ω３）ｃｏｓ（ｕ３Ｂ２）＋ｃｏｓ（Ω３）ｓｉｎ（ｕ３Ｂ２）ｃｏｓ（ｉ３））
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２　卫星发射点位置

由于地球在ｔ２时间内运行的平近地点角不能确定，就需

要分四种情况来讨论卫星发射点位置Ｃ，如图２所示。

　　其中Ｅｅａｒｔｈ＝
μｓｕｎ
ｒ３槡Ａ
ｔ２，θ１＝ａｒｃｔａｎ

ｒＡｘ
ｒＡｙ
。

将Ｅｅａｒｔｈ去除周期倍，使其大小落在［０，２π）内。如果

θ１＋Ｅｅａｒｔｈ≤９０°，那么就为图 ２（ａ）。如果 ９０°＜θ１＋Ｅｅａｒｔｈ≤
１８０°，那么就为图２（ｂ）。如果１８０°＜θ１＋Ｅｅａｒｔｈ≤２７０°，那么
就为图２（ｃ）。如果 ２７０°＜θ１＋Ｅｅａｒｔｈ≤３６０°，那么就为图 ２
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（ｄ）。
经分析情型１、２、３、４后，确定Ｃ点位置速度均为
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其中ｖｅａｒｔｈ可由活力公式得到：

图２　卫星发射点判断图

３　固定时间拦截的轨道模型

３．１　拦截轨道六根数
首先由高斯迭代算法求得 ΔＥ与 Δｆ，从而得拦截轨道半

长轴与半通径为

ａ＝ｒＣｒＢ
μｓｕｎｔ

２
１

２ＹｓｉｎΔＥ( )２ ｃｏｓΔｆ( )( )２
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ｐ＝
（ＹｒＣｒＢｓｉｎ（Δｆ））

２

μｓｕｎｔ１
（１７）

　　由Ｃ，Ｂ点矢量求得拦截轨道面法向量为
→ｈ＝ｒ→ Ｃ ×ｒ→ Ｂ （１８）

　　利用Ｚ轴单位向量与轨道面法向量叉乘得拦截轨道升
交点矢量为

→Ｇ＝ｚ→ ０ →×ｈ （１９）
　　则根据拦截轨道的轨道法向量与升交点矢量求得拦截
轨道的轨道倾角和升交点赤经分别为

ｉ＝ａｒｃｃｏｓ
ｈｚ
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－ｈｚ
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（２０）

　　拦截轨道偏心率：

ｅ＝ １－ｐ槡 ａ （２１）

　　由ｒＣ求得拦截轨道在Ｃ点处的真近地点角为
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ｐ
ｒＣｅ
－１( )ｅ （２２）

　　Ｃ点为拦截轨道的升交点，所以 Ｃ点的纬度幅角为 ０
度，可得拦截轨道的近地点幅角为

ω＝－ｆＣ （２３）
３．２　卫星相对于地球的发射速度

由活力公式求得拦截轨道Ｃ点处卫星的初始速度为
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　　得发射点Ｃ速度方向与升交点方向的夹角：
ｕＣ ＝０＋θ３ ＝θ３ （２６）

　　根据球面三角形公式得到发射点 Ｃ卫星速度投影分
量为

ｖＣｘ ＝ｖＣ（ｃｏｓ（Ω）ｃｏｓ（ｕＣ）－ｓｉｎ（Ω）ｓｉｎ（ｕＣ）ｃｏｓ（ｉ））

ｖＣｙ ＝ｖＣ（ｓｉｎ（Ω）ｃｏｓ（ｕＣ）＋ｃｏｓ（Ω）ｓｉｎ（ｕＣ）ｃｏｓ（ｉ））

ｖＣｚ＝ｖＣｓｉｎ（ｕＣ）ｓｉｎ（ｉ
{

）

（２７）
　　从而求得在太阳系中给卫星提供的速度增量为
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　　在地球惯性坐标系中给卫星提供的速度增量为
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　　建立卫星的能量守恒方程：
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　　求得卫星相对于地球的发射速度为
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３．３　撞击后小行星速度
由活力公式得拦截轨道Ｂ点处卫星的速度为

ｖＢ ＝
２μｓｕｎ
ｒＢ
－
μｓｕｎ

槡 ａ （３２）

　　求出ｖＢ与ｒＢ的夹角为

θ４ ＝ａｒｃｓｉｎ μｓｕｎ槡 ｐ
ｒＢｖ

( )
Ｂ

（３３）

　　拦截轨道在拦截点Ｂ处的纬度幅角为

ｕＢ ＝ａｒｃｓｉｎ
→Ｇ×ｒ→ Ｂ
Ｇｒ( )
Ｂ

（３４）

　　得到拦截点 Ｂ处卫星速度方向与升交点矢量方向的
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夹角：

ｕＢ２ ＝ｕＢ＋θ４ （３５）
　　根据球面三角形公式得到拦截卫星在拦截点 Ｂ处速度
投影分量：

　
ｖＢｘ＝ｖＢ（ｃｏｓ（Ω）ｃｏｓ（ｕＢ２）－ｓｉｎ（Ω）ｓｉｎ（ｕＢ２）ｃｏｓ（ｉ））

ｖＢｙ＝ｖＢ（ｓｉｎ（Ω）ｃｏｓ（ｕＢ２）＋ｃｏｓ（Ω）ｓｉｎ（ｕＢ２）ｃｏｓ（ｉ））

ｖＢｚ＝ｖＢｓｉｎ（ｕＢ２）ｓｉｎ（ｉ
{

）

（３６）

　　拦截后，发射出的卫星将降落于小行星上与小行星一起
运动，这样就会改变小行星的轨道也可以对小行星进行探

测，此时建立小行星的动量守恒方程：

ｍ３ｖ３Ｂｘ＋ｍｖＢｘ ＝（ｍ＋ｍ３）ｖ３Ｂｘ１
ｍ３ｖ３Ｂｙ＋ｍｖＢｙ ＝（ｍ＋ｍ３）ｖ３Ｂｙ１
ｍ３ｖ３Ｂｚ＋ｍｖＢｚ＝（ｍ＋ｍ３）ｖ３Ｂｚ

{
１

（３７）

　　得拦截后在拦截点Ｂ点小行星的速度：

ｖ３Ｂｘ１ ＝
ｍ３ｖ３Ｂｘ＋ｍｖＢｘ
（ｍ＋ｍ３）

ｖ３Ｂｙ１ ＝
ｍ３ｖ３Ｂｙ＋ｍｖＢｙ
（ｍ＋ｍ３）

ｖ３Ｂｚ１ ＝
ｍ３ｖ３Ｂｚ＋ｍｖＢｚ
（ｍ＋ｍ３













）

（３８）

４　仿真验证

４．１　仿真条件

在本次仿真实验中，取小行星在Ａ点的速度矢量为 ｖ→ Ａ＝
（１６，２０，－２９．２）ｋｍ／ｓ，小行星在 Ａ点的位置矢量为 ｒ→ Ａ＝
（１０８，１．１１２７×１０８，０）ｋｍ，取卫星的固定拦截时间为 ｔ１＝

２５９２０００ｓ，取太阳的引力系数为 μｓｕｎ＝１．３２７６×１０
１１ｋｍ３／ｓ２，

取地球的引力系数为 μｅａｒｔｈ＝３．９８６００５×１０
５ｋｍ３／ｓ２。

４．２　仿真结果及分析
按照文中的方法仿真得出行星与地球的运动轨迹，两者

的运动轨迹曲线如图３所示。

图３　行星地球轨迹图

　　图中标示了行星的运动轨迹和地球的运动轨迹，由图３
可以看出按文中方法可以根据给定初始条件，计算模拟出行

星与地球的运行轨迹，符合任务要求，两者在一段时间后

相撞。

图４为地球与行星间距离随时间的变化图。由图４中
地球与小行星之间的距离数据可以更加直观明显看出，地球

与行星会在４３ｄ后相撞。下面图５为根据固定时间拦截方
式模拟仿真的行星、地球与卫星三者的运行轨迹。

图４　地球与小行星间距离变化图

图５　卫星拦截轨迹图

　　图５中标示了卫星的拦截轨迹和行星的运动轨迹、地球
的运动轨迹，由图５可以看出按文中的固定时间拦截方法，
根据任务需要的时间来对行星进行拦截，可以计算模拟出卫

星的固定时间拦截轨迹，很好的符合了任务要求，卫星与行

星会在一段时间后相撞。图６为卫星与行星间的距离随时
间变化图。

图６　卫星与小行星间距离变化图

　　由图５中两者间的距离数据可以更加直观明显看出，卫
星按轨迹飞行３０ｄ后将会与行星相撞，证明了文中所述的固
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定时间拦截方法是一种很好的轨道计算方式，按这种方式计

算出的发射速度进行发射，将会满足任务需求。

最后根据文中所述动量守恒的计算方式可以很容易得

出行星与卫星相撞后一起飞行的速度，根据拦截点位置与行

星与卫星相撞击后的速度，按文中确定行星轨迹方式可以得

到撞击后行星的运行轨迹，得出撞击后行星轨迹偏移原

轨道。

５　结束语

本文主要针对防止地球与行星相撞的问题进行了研究，

提出了引用高斯迭代算法对小行星实施固定时间拦截的想

法。首先建立了地球、小行星轨道模型；接着利用高斯迭代

算法建立了固定时间拦截轨道模型，计算出所需要的拦截卫

星发射速度，以及碰撞后小行星速度；最后就高斯迭代算法

的具体实现进行了数值仿真，验证了该方法的有效性。
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４　结束语

本文分析了自动起降的控制需求以及难点所在，重点分

析了高度通道对风扰动和飞机质量不确定性的适应能力的

重要性；随后提出了基于常规高度控制方案和基于升降速率

的控制方案，对其进行了理论分析，并在等效仿真环境下进

行验证，得出基于升降速率的高度控制方案对风扰动和飞机

质量的确定性适应能力更强，能够减小高度通道与发动机通

道以及航向通道的耦合影响，保证自动起降阶段的高度控制

具有较强的鲁棒性。
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