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摘 要： 针对当前运动变量描述方法构建弹目相对运动模型中弹道真实加速度建模困难的问题，本文提出了一

种高精度惯导速度信息辅助的弹目相对运动模型构建方法．利用高精度惯导速度信息描述导弹自身运动，采用一阶马
尔科夫过程描述目标机动，根据角速度与线速度的物理关系，通过速度矢量分解的方法构建基于弹目信息状态变量系

统的弹目相对运动模型．并在此基础上提出了高精度惯导速度信息辅助的扩展卡尔曼滤波方法（ＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓ
ｔｅｍＶｅｌｏｃｉｔｙＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＡｉｄｅｄＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＩＶＩＡＥＫＦ），通过该方法可以充分利用惯导信息，抑制导弹量测误差，
提高导弹打击精度，仿真实验表明了该方法的合理有效性．
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１ 引言

利用滤波的方法提高导弹的打击精度是近年来国

内外研究热点［１～４］，而弹目相对运动模型是利用滤波方

法对导弹量测数据进行数据处理的基础．文献［２］提出
了一种利用 ＩＭＭＥＫＦ方法，通过弹目相对距离、相对速
度、相对加速度构建运动方程，并在滤波方程中考虑了

导弹的控制加速度；文献［３］提出两步预测 ＥＫＦ滤波方
法，分别在直角坐标系和弹体坐标系下建立弹目相对运

动模型，对导弹运动进行滤波，并综合两种滤波的结果．
目前的建模中均未将高精度惯导信息提供的弹体运动

状态考虑进去，而是直接地采用直角系或视线系下的相

对运动进行建模．主要是通过在三个坐标轴上的位置、
速度、加速度、进行描述．其中导弹的真实加速度建模复

杂，与弹目的相对运动状态、导引方式、控制方式相关，

很难对其进行准确建模．
如何充分利用高精度惯导信息抑制导引头量测误

差对提高反辐射武器的攻击精度和攻击效果等具有重

要的实际应用价值［４，５］．为充分利用惯导信息抑制末制
导导引头量测随机误差，本文提出一种高精度惯导速度

信息辅助的弹目相对运动模型构建方法，利用高精度惯

导速度信息描述导弹自身运动，采用一阶马尔科夫过程

描述目标机动，根据角速度与线速度的物理关系，通过

速度矢量分解的方法构建基于弹目信息状态变量系统

的弹目相对运动模型，并在此基础上提出高精度惯导速

度信息辅助的扩展卡尔曼滤波方法（ＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎ
ＳｙｓｔｅｍＶｅｌｏｃｉｔｙＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＡｉｄｅｄＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，
ＩＶＩＡＥＫＦ），仿真实验表明了该方法的合理有效性．
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２ 弹目相对运动模型建模原理

当前的弹目相对运动模型用惯性直角坐标系下的

运动变量描述方法．主要是通过在三个坐标轴上的位
置、速度、加速度、进行描述．其中导弹的真实加速度 ａｍ
建模较为复杂，它与弹目相对运动状态、导引律等均相

关．假定弹体状态（包括位置、速度、姿态等状态）为 ｘＭ，
可用下式对加速度 ａｍ进行建模，
ｘＭ（ｔ）＝ＦＭ（ｔ）ｘＭ（ｔ）＋ＢＭ（ｔ）ａｃ（ｔ）＋ＧＭ（ｔ）ｗＭ（ｔ）
ａｍ（ｔ）＝ＡＭ（ｔ）ｘＭ（ｔ{ ）

（１）
其中，ＦＭ（ｔ）代表弹体的动态特性，ＢＭ（ｔ）为指令加速
度输入矩阵，ａｃ（ｔ）为指令加速度，ｗＭ（ｔ）为零均值建模
噪声，其协方差矩阵为 ＱＭ（ｔ）；ＡＭ（ｔ）为弹体动态输出
特性，可理解为弹体加速度计的动态测量特性．如果考
虑最大过载限制时，珔ａｍ（ｔ）＝Ｓａｔ［ａｍ（ｔ）］，当超过最大
过载时，加速度计输出将饱和．结合 ｖｍｔ＝ａｔ－ａｍ，惯性
直角系下的弹目相对运动可描述为，

ｘ（ｔ）＝Ｆ（ｔ）ｘ（ｔ）＋Ｂ（ｔ）ｕ（ｔ）＋Ｇ（ｔ）ｗ（ｔ） （２）
其中 ｘ（ｔ）＝［ＲＴ（ｔ），ｖＴｍｔ（ｔ），ｘＴＭ（ｔ），ａＴｔ（ｔ）］Ｔ，ｕ（ｔ）＝ａｃ（ｔ），
这里 ａＴｔ（ｔ）为目标加速度，结合式（１）、（２），得到各矩阵
具体表达式为，

Ｆ（ｔ）＝

Ｏ Ｉ Ｏ Ｏ
Ｏ Ｏ －ＡＭ Ｉ
Ｏ Ｏ ＦＭ Ｏ
Ｏ Ｏ Ｏ Ａ











Ｔ

（３）

Ｂ（ｔ）＝ Ｏ，Ｏ，ＢＭ（ｔ），[ ]Ｏ Ｔ （４）
ｗ（ｔ）＝ Ｏ，Ｏ，ｗＭ（ｔ），ｗｔ（ｔ[ ]）Ｔ （５）

式中，Ｏ为零矩阵，Ｉ为单位矩阵，ｗｔ（ｔ）为目标加速度
建模时带来的噪声．

从上面所述的弹目相对运动状态可看出，在惯性

直角系下对弹目相对运动虽然为线性方程，但其描述

有许多不便，最主要的因素是因为导弹加速度矢量 ａｍ
与弹体状态、弹体的动态特性、导引律、加速度计特性

等相关，不易直接建模．目前许多工作在进行较大简化
的基础上，对惯性直角系下弹目相对运动进行了讨论，

例如下面的简化模型，

ｘ（ｔ）＝Ａｘ（ｔ）＋Ｂａｃ（ｔ）＋Ｃｗｔ（ｔ）

＝

０Ｉ３０
００Ｉ３
００Ａ









Ｔ

ｘ（ｔ）＋
０
－Ｉ３









０

ａｃｘ
ａｃｙ
ａ









ｃｚ

＋
０
０
－Ｉ









３

ｗｔｘ
ｗｔｙ
ｗ









ｔｚ

（６）

其中，状态变量 ｘ（ｔ）＝［ＲＴ，ｖＴｍｔ，ａＴｔ］Ｔ，它将导弹的指令
加速度 ａｃ直接加入到相对运动中，未考虑弹体动态特
性的影响，虽然便于描述相对状态方程，但物理意义上

存在混淆，建模误差大．

３ 高精度惯导速度信息辅助的弹目相对运
动模型

惯性导航系统自主工作，能获取载体完备的运动

信息，能够通过多种形式进行校正［５～７］，可以认为通过

惯导系统能够得到高精度速度信息．通过惯导系统可
以准确描述导弹自身运动，导引头可以获取弹目相对

位置信息，对其进行融合可以得到精确的弹目相对运

动模型．弹目之间的相对位置信息，能够通过弹目状态
变量（弹目距离、弹目视线方位角、弹目视线俯仰角）进

行描述．进而，弹目之间的相对运动可以通过弹目状态
变量的变化率来描述．基于这种思想，建立基于弹目状
态变量的弹目相对运动模型．
３．１ 基本模型

基本模型１ 导弹与目标之间的空间位置关系可

以通过弹目信息状态向量来描述．弹目信息的状态向
量模型如下式：

Ｘ＝ Ｒ，λα，λ[ ]
β
Ｔ （７）

式中，Ｒ为弹目相对距离，λα、λβ分别为弹目视线在惯
性坐标系下的方位角和俯仰角．在通过惯导系统确定
导弹姿态后，弹目信息通过导弹导引头对目标的量测

获取（例如：主动雷达导引头）或部分获取（例如：被动

雷达导引头，红外导引头，只能获取λα、λβ）．
基本模型２ 导弹的运动通过导弹的运动向量来

描述．导弹的运动向量模型如下：
Ｖ＝ Ｖｍ，θα，θ[ ]

β
Ｔ （８）

式中，Ｖｍ为导弹运动速率，θα、θβ分别为导弹速度矢量
方向在大地惯性坐标系下的偏角和倾角．导弹的运动
向量可以通过弹载惯导系统获取．

基本模型３ 导弹与目标之间的相互运动关系，可

以通过弹目信息的状态向量的变化率来描述．弹目信
息的状态量变化率模型为：

Ｘ＝ Ｒ，λα，λ[ ]
β
Ｔ （９）

式中，Ｒ为弹目相对距离变化率，可认为是弹目相对速
度在弹目视线方向上的投影；λα、λβ分别为弹目视线的
方位角变化率和俯仰角变化率，由弹目距离与垂直弹

目视线的速度分量决定．
根据角速度与线速度的物理关系，可以得到下式：

Ｒ＝－Ｖｃｍ＋ｖｃｔ

λα＝
Ｖαｍ＋ｖαｔ
Ｒｃｏｓλβ

λβ＝
Ｖβｍ＋ｖβｔ













Ｒ

（１０）

式中，Ｖｃｍ、Ｖαｍ、Ｖβｍ通过导弹运动矢量分解获得，ｖｃｔ、ｖαｔ、ｖβｔ
可以通过目标的运动矢量分解获得．
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３．２ 通过速度矢量分解建立导弹运动模型

如图１，采用大地坐标系 ＯＸｇＹｇＺｇ，以导弹质心位置
Ｏ为坐标原点，→ＯＴ为弹目视线，λα、λβ分别为弹目视线
的方位角和俯仰角，→ＯＶ为导弹的速度矢量方向，θα、θβ
分别为导弹速度矢量方向的偏角和倾角．γｍ为导弹运
动向量与弹目视线间夹角．其中 ＯＶｏ为→ＯＶ在水平面
ＯＸｇＹｇ上的投影，ＯＴｏ为→ＯＴ在水平面ＯＸｇＹｇ上的投影．直
线 ＯＯ２在面 ＯＺｇＴ内，且 ＯＯ２⊥→ＯＴ．直线 ＴｏＯ１在面水平
面 ＯＸｇＹｇ内，且 Ｏ１Ｔｏ⊥ＯＴｏ．

易证直线 ＯＴ、直线 Ｏ１Ｔｏ、直线 ＯＯ２两两垂直，则
根据矢量分解定理，运动速度矢量→ＯＶ可以完全分解成
在直线ＯＴ、直线 Ｏ１Ｔｏ、直线 ＯＯ２三个方向的速度矢量
分量 Ｖｃｍ、Ｖαｍ、Ｖβｍ．进一步讨论，导弹自身运动引起的弹
目距离变化率 Ｒ只与导弹在直线ＯＴ方向上的速度矢
量Ｖｃｍ有关；导弹自身运动引起弹目视线矢量方位角变
化率 λα只与导弹在直线ＯＯ２方向上的速度矢量 Ｖαｍ有
关；导弹自身运动引起弹目视线矢量俯仰角变化率 λβ
只与导弹在直线Ｏ１Ｔｏ方向上的速度矢量Ｖβｍ有关．通过

３１节的讨论可知，导弹速度矢量 Ｖ＝ Ｖｍ，θα，θ[ ]
β
Ｔ、弹

目信息矢量 Ｘ＝ Ｒ，λα，λ[ ]
β
Ｔ分别可以通过导引头、弹

载惯导系统获得，下面分别求解 Ｖｃｍ、Ｖαｍ、Ｖβｍ．
（１）在直线 ＯＴ方向上的导弹速度矢量分量Ｖｃｍ

ＶｃＭ＝Ｖｍｃｏｓγｍ （１１）
其中γｍ为导弹运动矢量

→ＯＶ与弹目信息矢量→ＯＴ的夹角．

ｃｏｓ（γｍ）＝
→ＯＶ·→ＯＴ
ＯＶ ＯＴ （１２）

在惯性坐标系下，导弹速度矢量方向为：

→ＯＶ＝（ｃｏｓθβｃｏｓθα，ｃｏｓθβｓｉｎθα，ｓｉｎθβ） （１３）
弹目信息矢量方向为：

→ＯＴ＝（ｃｏｓλβｃｏｓλα，ｃｏｓλβｓｉｎλα，ｓｉｎλβ） （１４）
结合式（１１）～（１４）可以求得：

Ｖｃｍ＝Ｖｍ（ｓｉｎλβｓｉｎθβ＋ｃｏｓλβｃｏｓθβｃｏｓ（λα－θα））（１５）
（２）在直线 ＴｏＯ１方向上的导弹速度矢量分量 Ｖαｍ

Ｖαｍ＝Ｖｍｃｏｓγα （１６）
其中γα为导弹运动矢量

→ＯＶ与线矢量ＴｏＯ→１夹角．

ｃｏｓ（γα）＝
→ＯＶ·ＴｏＯ→１
｜ＯＶ｜｜ＴｏＯ１｜

（１７）

其中线矢量ＴｏＯ→１方向上单位矢量 ＩＴｏＯ１，通过下式计算：

ＩＴｏＯ１＝
ＩＺｇ×ＯＴ

→
ｏ

ＯＴｏ
（１８）

式中，ＩＺｇ为坐标轴Ｚｇ上的单位矢量．
在惯性坐标系下，ＯＴｏ方向为：

ＯＴ→ｏ＝（ｃｏｓθα，ｓｉｎθα，０） （１９）
结合式（１６）～（１９）可以求得：

Ｖαｍ＝Ｖｍｃｏｓθβｓｉｎ（λα－θα） （２０）
（３）在直线 ＯＯ２方向上的导弹速度矢量分量 Ｖβｍ

Ｖβｍ＝Ｖｍｃｏｓγβ （２１）
其中γβ为导弹运动矢量

→ＯＶ与线矢量ＯＯ→２夹角．

ｃｏｓ（γβ）＝
→ＯＶ·ＯＯ→２
ＯＶ ＯＯ２

（２２）

其中线矢量ＯＯ→２方向上单位矢量 ＩＯＯ２，通过下式计算：

ＩＯＯ２＝
ＩＴｏＯ１×

→ＯＴ
ＯＴ （２３）

结合式（１８）、（１９）、（２１）～（２３）可以求得：
Ｖβｍ＝Ｖｍ ｃｏｓθβｓｉｎλβｃｏｓ（λα－θα）－ｓｉｎθβｃｏｓλ[ ]

β
（２４）

将式（１５）、（２０）、（２４）带入式（１０）有：
Ｒ＝－Ｖｍ（ｓｉｎλαｓｉｎθα＋ｃｏｓλβｃｏｓθβｃｏｓ（λα－θα））＋Ｖ

ｃ
ｔ

λα＝
Ｖｍｃｏｓθβｓｉｎ（λα－θα）＋Ｖ

α
ｔ

Ｒｃｏｓλβ

λβ＝
Ｖｍ ｃｏｓθβｓｉｎλβｃｏｓ（λα－θα）－ｓｉｎθβｃｏｓλ[ ]

β ＋Ｖβｔ













Ｒ
（２５）

３．３ 一级马尔可夫过程近似目标机动

由于目标机动未知，因此对目标机动的建模比较

复杂．本文中采用一级马尔可夫过程来近似目标机动，
首先讨论目标在直线 ＯＴ方向上的机动．

ｖｃｔ＝ａｃｔ
ａｃｔ＝－β

ｃ
ｔａｃｔ＋ω{ ｃ

ｔ
（２６）

式中β
ｃ
ｔ为目标在弹目视线方向上的机动时常数倒数，

ω
ｃ
ｔ为零均值的白噪声．如果目标弹目视线上加速度在
（－ａｃｍａｘ，ａｃｍａｘ）上服从均匀分布，则ωｃｔ的方差为δ２ｃ＝
２β
ｃ
ｔ（ａｃｍａｘ）２

３ ，ａｃｍａｘ为目标在弹目视线径向方向上可能的

最大机动加速度．
同上，可利用一阶马尔科夫过程对 ｖαｔ、ｖβｔ进行建模，
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ｖαｔ＝ａαｔ
ａαｔ＝－βαｔａαｔ＋ωα

{
ｔ

（２７）

式中β
α
ｔ为目标在弹目视线方向上的机动时常数倒数，

ωαｔ为零均值的白噪声．如果目标弹加速度在（－ａαｍａｘ，

ａαｍａｘ）上服从均匀分布，则ωαｔ的方差为δ２α＝
２βαｔ（ａαｍａｘ）

２

３ ，

ａαｍａｘ为目标在弹目视线水平面投影的垂直方向上可能
的最大机动加速度．同理有：

ｖβｔ＝ａβｔ
ａβｔ＝－ββｔａβｔ＋ωβ

{
ｔ

（２８）

综合式（２５）～（２８）得到弹目相对运动模型为：
Ｘ（ｔ）＝ｆ［Ｘ（ｔ），ｔ］＋Ｗｓ＝
－Ｖｍ（ｓｉｎλβｓｉｎθβ＋ｃｏｓλβｃｏｓθβｃｏｓ（λα－θα））＋ｖ

ｃ
ｔ

Ｖｍｃｏｓθβｓｉｎ（λα－θα）＋ｖ
α
ｔ

Ｒｃｏｓλβ
Ｖｍ ｃｏｓθβｓｉｎλβｃｏｓ（λα－θα）－ｓｉｎθβｃｏｓλ[ ]

β ＋ｖβｔ
Ｒ

ａｃｔ
ａαｔ
αβｔ

－β
ｃ
ｔａｃｔ

－βαｔａαｔ
－ββｔａβ

































ｔ

＋

ω
Ｒ
ｍ

ωαｍ

ωβｍ

０

０

０

ω
ｃ
ｔ

ωαｔ

ωβ


































ｔ

（２９）
式中：Ｘ（ｔ）＝ Ｒ，λα，λβ，ｖ

ｃ
ｔ，ｖαｔ，ｖβｔ，ａｃｔ，ａαｔ，αβ[ ]ｔ Ｔ （３０）

４ 基于高精度惯导速度信息辅助的弹目相
对运动模型的ＩＶＩＡＥＫＦ方法

４．１ 运动状态方程离散化与线性化

利用 Ｅｕｌｅｒ方法对式（２９）进行离散化，式（２９）可用
离散形式表示为：

Ｘ（ｋ＋１）＝Ｘ（ｋ）＋ＴｓＸ（ｋ）＋Ｗｓ（ｋ） （３１）
式中，Ｔｓ为采样间隔，Ｘ（ｋ）、Ｘ（ｋ）分别为 Ｘ（ｔ）、Ｘ（ｔ）的
离散形式，Ｗｓ（ｋ）为噪声的离散形式．

对式（３１）进行线性化有，
Ｘ（ｋ＋１）＝（ｋ＋１／ｋ）Ｘ（ｋ）＋Ｗｓ（ｋ） （３２）

式中，（ｋ＋１／ｋ）为转换矩阵，

（ｋ＋１／ｋ）＝Ｉ＋Ｔｓ·
Ｘ（ｋ）
Ｘ（ｋ）

（３３）

式中 Ｉ为单位矩阵，
Ｘ（ｋ）
Ｘ（ｋ）

为导数矩阵．

４．２ 量测方程

当导引头可以获取全部弹目信息：距离信息、弹目

角度信息以及弹目相对径向速度信息（如：相参体制的

主动雷达导引头）．认为量测方程为线性的如下：
Ｙ（ｋ）＝Ｈ（ｋ）Ｘ（ｋ）＋ｗ（ｋ） （３４）

式中，Ｙ（ｋ）＝［珘Ｒ（ｋ）珓λα（ｋ）珓λβ（ｋ）珓ｖ
ｃ
ｔ（ｋ）］Ｔ为观测

值，ｗ（ｋ）＝［ωｒωαωβωｖ］
Ｔ为量测误差，本文假设ωｒ、ωα、

ωβ、ωｖ为零均值的不相关的白噪声．Ｈ（ｋ）如下：

Ｈ（ｋ）＝

１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０











０ ０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０

（３５）

当导引头只能获取弹目距离、角度信息时（如：非

相参体制的主动雷达导引头），量测方程式如下：

Ｙ^（ｋ）＝Ｈ^（ｋ）Ｘ（ｋ）＋ｗ^（ｋ） （３６）
式中，^Ｙ（ｋ）＝［珘Ｒ（ｋ）珓λα（ｋ）珓λβ（ｋ）］

Ｔ为观测值，^ｗ（ｋ）＝
［^ωｒ^ωαω^β］

Ｔ为量测误差．本文假设ω^ｒ、^ωα、^ωβ为零均值的
不相关的白噪声 ．^Ｈ（ｋ）如下：

Ｈ^（ｋ）＝
１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０









０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０
（３７）

当导引头只能获取弹目角度信息时（如：被动雷达

导引头、红外雷达导引头等），量测方程式如下：

珘Ｙ（ｋ）＝珟Ｈ（ｋ）Ｘ（ｋ）＋珟ｗ（ｋ） （３８）
式中的珘Ｙ（ｋ）＝［珓λα（ｋ）珓λβ（ｋ）］，珟ｗ（ｋ）＝［珘ωα 珘ωβ］．本文
假设珘ωα、珘ωβ为零均值的不相关的白噪声．珟Ｈ（ｋ）如下：

珟Ｈ（ｋ）＝
０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０[ ]０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０

（３９）

５ 仿真及性能分析

仿真实验 一导弹对一水面移动目标进行攻击，

导弹与目标的初始距离为２０ｋｍ，初始弹目视线的方位
角为６０°，俯仰角为 ３０°，导弹的初始速度为 ６００ｍ／ｓ，速
度矢量的方位角为５５°，俯仰角为３５°．导弹发射前装订
的弹目信息为（２０００５，５５°，３５°）．假定导弹的速度矢量可
以通过惯导系统实时获取，惯导信息经过校准具有较

高的准确度（实验中假设惯导速度误差线性发散，导弹

惯导速率误差的发散速度为０００１５ｍ／ｓ，速度方向方位
角惯导误差发散速率为０００１３°／ｓ，速度方向俯仰角惯
导误差发散速率为００００５°／ｓ，在开始滤波前惯导系统
已经自主工作了 ３０ｓ）．假设目标在海平面上进行逆时
针匀速圆周运动的机动，转弯半径为１ｋｍ，运动速率为
１５ｍ／ｓ．导弹的测角误差均方根为 １°，距离测量误差为
１ｍ，测速误差为１ｍ／ｓ，测量周期为００１ｓ，导弹采用空间
比例导引方法，水平面、垂直面内的导引系数均为 ｋ＝
２，最大过载为１０ｇ．进行蒙特卡洛实验１００次，统计对制
导控制精度起主要作用的角度测量结果的滤波误差．

图２为１００次 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ试验结果．图 ２（ａ）为攻

０１２２ 电 子 学 报 ２０１１年



击过程中方位角滤波误差均方根，图２（ｂ）为攻击过程
中俯仰角滤波误差均方根．可以看出，采用本文介绍的
弹目运动模型，无论相参主动雷达导引头（ＣＥＫＦ）、非
相参主动雷达导引头（ＮＥＫＦ）以及被动雷达导引头（Ｐ
ＥＫＦ），获得数据处理结果均远小于传统低通滤波的误
差均方根，也优于采用传统运动模型进行数据处理的

误差均方根．

６ 结束语

为了充分利用捷联惯导信息构建准确的弹目相对

运动模型，进而提高导弹的打击精度，本文提出了高精

度惯导速度信息辅助的弹目相对运动模型构建方法．
通过该方法实现了惯导信息、导引头量测信息的融合，

克服了已有滤波方法运动模型构建时导弹真实加速度

建模困难的难点．文中给出了详细的模型构建方法和
基于该模型的滤波算法，通过仿真实验分析了在不同

体制导引头上应用该滤波方法的性能，实验结果表明

了方法的合理有效性．
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