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摘 要： 针对利用惯导信息抑制末制导导引头量测随机误差的问题，提出了一种高精度惯导速度信息辅助的扩

展卡尔曼滤波方法．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，构建基于弹
目信息状态变量系统的弹目相对运动模型，通过扩展卡尔曼滤波方法实现对导引头测量随机误差的抑制．新方法实现
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建模时需考虑导弹制导控制因素的难点．仿真实
验结果验证了该方法在导弹末制导过程中的有效性．
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１ 引言

随着飞航导弹技术的发展，飞航导弹的飞行速度、

机动能力不断增加，使得气动耦合参数变化更加剧烈，

在导弹制导阶段随机的不确定因素对导引精度的影响

也更加剧烈［１］．采用滤波的方法抑制随机测量噪声、提
高导弹的打击精度，是目前此类问题的研究热点［２～７］．
文献［３］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［４］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对导
弹运动进行滤波，并综合两种滤波的结果．上面提到的
这些滤波方法，构建运动方程时均需考虑导弹的制导因

素，致使运动模型复杂；滤波时将制导率产生加速度作

为导弹实际加速度，忽略由于自身姿态、控制带来的误

差，影响滤波精度．
如何充分利用信息资源（如捷联惯导信息等）对末

制导信号进行校正，对于提高导弹的打击精度和攻击效

果具有重要的实际应用价值．为了充分利用惯导信息抑
制末制导导引头量测随机误差，本文提出了一种高精度

惯导速度信息辅助的扩展卡尔曼滤波方法（ＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖ
ｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍＶｅｌｏｃｉｔｙＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＡｉｄｅｄＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎ
Ｆｉｌｔｅｒ，ＩＶＩＡＥＫＦ），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，构建基

于弹目信息状态变量系统的弹目相对运动模型，通过扩

展卡尔曼滤波方法实现对导引头测量随机误差的抑制，

仿真实验表明了该方法的合理有效性．
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２ 基于ＩＶＩＡＥＫＦ导引头量测误差抑制方法

由于飞航导弹的大部分时间处于平飞状态（如：反

舰导弹常采用掠海飞行弹道攻击海面舰船目标），其高

度通道多采用无线电高度计控制从而近似保持不变，

可将导弹与目标相互运动关系简化为水平面内的运

动．如图 １所示．ｘｉ，ｙｉ：参考坐标系指向，一般取地理
系；ｖｍ，ｖｔ：导弹和目标
的速度矢量；θｍ，θｔ：导

弹和目标的运动方向；

λ，λ：弹目视线角与弹
目视线角速率；Ｒ：弹目
视线距离；ｖｃｍ，ｖｐｍ：导弹
速度矢量在视线径向

与切向方向上的投影；

ｖｃｔ，ｖｐｔ：目标机动速度在

视线径向与切向上的投影．
２１ 状态方程

惯性导航系统自主工作，能获取载体完备的运动

信息，广泛应用于精确制导武器中．相对于导弹自身的
位置信息，通过惯导系统获取的导弹速度误差较小，能

够通过多种形式进行校正［８，９］，可以认为通过惯导系统

能够得到高精度速度信息．在本文的讨论中忽略惯导
速度信息造成的误差．

弹目相对距离变化率 Ｒ，可以认为是弹目相对速
度在弹目视线方向上的投影；λ为弹目视线角变化率．

Ｒ＝ｖｃｍ＋ｖｃｔ＝－Ｖｍｃｏｓ（λ－θ）＋ｖｃｔ （１）

式中，Ｖｍ、θ分别为导弹速率、导弹速度方向，可通过惯
导系统实时获取．弹目之间的视线角变化率 λ，如下
表示：

λ＝ω＝
ｖｐｍ＋ｖｐｔ
Ｒ ＝

Ｖｍｓｉｎλ－( )θ ＋ｖｐｔ
Ｒ （２）

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

讨论目标在弹目视线上的机动．
ｖｃｔ＝ａｃｔ
ａｃｔ＝－β

ｃ
ｔａｃｔ＋ω{ ｃ

ｔ
（３）

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，ａｃ( )ｍａｘ上服从均匀分布，则ω
ｃ
ｔ的方差为δ

２
ｃ＝

２β
ｃ
ｔ ａｃ( )ｍａｘ

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．同理目标在弹目视线切向上的机动
由下式表示：

ｖｐｔ＝ａｐｔ
ａｐｔ＝－β

ｐ
ｔａｐｔ＋ω{ ｐ

ｔ
（４）

式中β
ｐ
ｔ为目标在弹目视线切向上的机动时常数倒数，

ω
ｐ
ｔ为零均值的白噪．将目标机动的速度、加速度也作为
状态变量有：

Ｘ＝ Ｒ，λ，ｖｃｔ，ｖｐｔ，ａｃｔ，ａ[ ]ｐｔ Ｔ （５）
综合式（１）～（５）可以得到系统状态方程：
Ｘ（ｔ）＝ｆ［Ｘ（ｔ），ｔ］＋Ｗｓ

＝

－Ｖｍｃｏｓ（λ－θ）＋ｖｃｔ
Ｖｍｓｉｎλ－( )θ ＋ｖｐｔ

Ｒ
ｖｃｔ＝ａｃｔ
ｖｐｔ＝ａｐｔ
ａｃｔ＝－β

ｃ
ｔａｃｔ

ａｐｔ＝－β
ｐ
ｔａ

















ｐ

ｔ

＋

０
０
０
０
ω
ｃ
ｔ

ω













ｐｔ

（６）

２２ 状态方程离散化与线性化

利用Ｅｕｌｅｒ方法，式（６）可用离散形式表示为：
Ｘ（ｋ＋１）＝Ｘ（ｋ）＋ＴｓＸ（ｋ）＋Ｗｓ（ｋ） （７）

式中，Ｔｓ为采样间隔．
Ｘ（ｋ）＝ Ｒ（ｋ），λ（ｋ），ｖｃｔ（ｋ），ｖｐｔ（ｋ），ａｃｔ（ｋ），ａｐｔ（ｋ[ ]）Ｔ（８）
Ｘ（ｋ）＝ Ｒ（ｋ），λ（ｋ），ｖｃｔ（ｋ），ｖｐｔ（ｋ），ａｃｔ（ｋ），ａｐｔ（ｋ[ ]）Ｔ（９）

Ｗｓ（ｋ）＝ ０，０，０，０，ω
ｃ
ｔ( )ｋ，ωｐｔ( )[ ]ｋ Ｔ （１０）

其中 Ｒ（ｋ）、λ（ｋ）、ｖｃｔ( )ｋ、ｖｐｔ( )ｋ、ａｃｔ( )ｋ、ａｐｔ( )ｋ如下：
Ｒ（ｋ）＝－Ｖｋｍｃｏｓ（λ（ｋ）－θｋ）＋ｖｃｔ( )ｋ

λ（ｋ）＝
Ｖｋｍｓｉｎλ（ｋ）－θ( )ｋ ＋ｖｐｔ( )ｋ

Ｒ（ｋ）
ｖｃｔ( )ｋ ＝ａｃｔ( )ｋ

ｖｐｔ( )ｋ ＝ａｐｔ( )ｋ

ａｃｔ( )ｋ ＝－β
ｃ
ｔａｃｔ( )ｋ

ａｐｔ( )ｋ ＝－β
ｐ
ｔａｐｔ( )















ｋ

（１１）

Ｖｋｍ、θｋ为在时刻 ｔｋ导弹运动矢量信息．对其进行线性化．
Ｘ ｋ( )＋１ ＝ ｋ＋１／( )ｋＸ( )ｋ ＋Ｗｓ（ｋ） （１２）

式中 ｋ＋１／( )ｋ为：
 ｋ＋１／( )ｋ ＝Ｉ＋Ｔｓ

·

０ Ｒ（ｋ）
λ（ｋ）

Ｒ（ｋ）
ｖｃｔ（ｋ）

０ ０ ０

λ（ｋ）
Ｒ（ｋ）

λ（ｋ）
λ（ｋ）

０ λ（ｋ）
ｖｐｔ（ｋ）

０ ０

０ ０ ０ ０ ｖｃｔ（ｋ）
ａｃｔ（ｋ）

０

０ ０ ０ ０ ０ ｖｐｔ（ｋ）
ａｐｔ（ｋ）

０ ０ ０ ０ ａｃｔ（ｋ）
ａｃｔ（ｋ）

０

０ ０ ０ ０ ０ ａｐｔ（ｋ）
ａｐｔ（ｋ





























）

（１３）
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式中 Ｉ为６×６的单位矩阵．则式（１３）中各偏导如下：

Ｒ（ｋ）
λ（ｋ）

＝Ｖｋｍｓｉｎ（λ（ｋ）－θｋ）

Ｒ（ｋ）
ｖｃｔ（ｋ）

＝１

λ（ｋ）
Ｒ（ｋ）＝－

Ｖｋｍｓｉｎλ（ｋ）－θ( )ｋ ＋ｖｐｔ( )ｋ
Ｒ２（ｋ）

λ（ｋ）
λ（ｋ）

＝－
Ｖｋｍｃｏｓ（λ（ｋ）－θｋ）

Ｒ（ｋ）

λ（ｋ）
ｖｐｔ（ｋ）

＝ １
( )Ｒ ｋ

ｖｃｔ（ｋ）
ａｃｔ（ｋ）

＝１

ｖｐｔ（ｋ）
ａｐｔ（ｋ）

＝１

ａｃｔ（ｋ）
ａｃｔ（ｋ）

＝－β
ｃ
ｔ

ａｐｔ（ｋ）
ａｐｔ（ｋ）

＝－β





























 ｐ

ｔ

（１４）

２３ 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）．量测方程如下：
Ｙ（ｋ）＝Ｈ（ｋ）Ｘ（ｋ）＋ｗ（ｋ） （１５）

式中，Ｙ（ｋ）＝［珘Ｒ（ｋ） 珓λ（ｋ） 珓ｖｃｔ( )ｋ］Ｔ为观测值，

ｗ（ｋ）＝［ωｒ ωα ωｖ］
Ｔ为量测误差，本文假设ωｒ、ωα、

ωｖ为零均值的不相关的白噪声．

Ｈ（ｋ）＝
１ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０







０ ０ １ ０ ０ ０

（１６）

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） （１７）
式中，^Ｙ（ｋ）＝［珘Ｒ（ｋ）珓λ（ｋ）］Ｔ为观测值，
ｗ^（ｋ）＝［^ωｒ ω^α］

Ｔ为量测误差 ．^Ｈ（ｋ）如下：

Ｈ^（ｋ）＝
１ ０ ０ ０ ０ ０[ ]０ １ ０ ０ ０ ０

（１８）

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） （１９）
式中的珘Ｙ（ｋ）＝［珓λ（ｋ）］，珟ｗ（ｋ）＝［珘ωα］．珟Ｈ（ｋ）如下：

珟Ｈ（ｋ） [ ]＝ ０ １ ０ ０ ０ ０ （２０）

３ 仿真及性能分析

仿真实验１ 一反舰导弹对一舰船进行攻击，导弹

与舰船的初始距离为２０ｋｍ，初始弹目视线角为 ６０°，导
弹的初始速度为 ６００ｍ／ｓ，速度矢量的方向角为 ４５°，假
定导弹的速度矢量可以通过惯导系统实时获取，导弹

发射前装订的弹目信息为（２０００５，５８°）．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．
（１）假设导弹导引头为相参主动雷达导引头，具有

测角能力、测距能力以及测速能力．导弹的测角误差均
方根为２°，距离测量误差为１ｍ，测速误差为１ｍ／ｓ，测量
周期为００１ｓ，采用比例导引方法制导，导引系数 ｋ＝２．
采用式（１５）、（１６）描述的量测方程．

图２为相参主动雷达导引头的滤波结果，可以看到
随着时间推进距离、角度滤波误差迅速减小并保持稳

定，滤波误差远小于测量误差．速度滤波后误差也迅速
缩小，并保持稳定．

（２）假设导弹导引头为非相参主动雷达导引头，具
备测距、测角能力，导弹的测角误差均方根为２°，距离测
量误差为１ｍ，测量周期为００１ｓ，采用比例导引方法制
导，导引系数 ｋ＝２采用式（１７）、（１８）描述的量测方程．

图３为非相参雷达导引头的滤波结果，可以看到随
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着时间推进角度滤波误差、距离滤波误差迅速减小并

保持稳定，滤波误差远小于测量误差．目标径向速度误
差保持稳定，在０值附近波动．与图２的滤波结果相比，
角度滤波误差基本没有变化，距离滤波误差变大．

（３）假设导弹导引头为被动雷达导引头，只具有测
角能力，导弹的测角误差均方根为 ２°，测量周期为
００１ｓ，采用比例导引方法制导，导引系数 ｋ＝２．采用式
（１９）、（２０）描述的量测方程．

图４为被动雷达导引头的滤波结果，可以看到随着
时间推进，角度滤波误差迅速减小并保持稳定，滤波误

差远小于测量误差；到了仿真末端，由于目标机动的影

响随弹目之间的距离变小而变大，角度滤波误差变大．
被动雷达导引头不具备测距、测速能力，因此滤波结果

中的距离、速度估计值只能通过角度测量值进行纠正．
在弹目距离较远时，角度滤波误差波动不大，距离、速度

滤波误差相对平稳；在弹目距离较近的时候，随着角度

滤波误差波动的加大，距离、速度滤波误差波动加剧．

图５为飞航导弹攻击目标的仿真结果．可以看出采
用本文提出的滤波方法，无论是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）获得的仿真试实验弹道都和理想弹
道（Ｔｒｕｅ）十分接近，优于采用多级 ＡＲ模型低通滤波方

法（ＬＰＦ）产生的弹道．
图６为图５的局部放大图，可以看出主动雷达导引

头（ＣＥＫＦ、ＮＥＫＦ）的滤波效果要优于被动雷达导引头
（ＰＥＫＦ）．

仿真实验２ 在实验 １的基础上进行蒙特卡洛实
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 ７为１００次 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ试验结果．图 ７（ａ）为在
滤波稳定后的各种滤波方法的角度滤波误差均方根

（其中 ＩＭＭＥＫＦ中，运动模型构建时用制导率计算获取
的导弹加速度代替导弹自身真实加速度，由此带来一

定的近似误差）．可以看出，采用本文介绍的滤波方法，
无论相参主动雷达导引头（ＣＥＫＦ）、非相参主动雷达导
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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 ＩＭＭＥＫＦ方法的误差均方根．图７（ｂ）为攻击过
程中的角度误差均方根．可以看出随着弹目距离的变
小，各种滤波方法的角度滤波误差均方根都有不同程

度的变大．其中相参主动雷达导引头由于获得弹目信
息全面，误差起伏很小．而被动雷达导引头由于只能对
弹目信息之间的角度信息进行测量，误差起伏较大．

４ 结束语

为了充分利用捷联惯导信息对末制导信号进行校

正，本文提出了高精度惯导速度信息辅助的 ＥＫＦ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需考虑导弹制导

控制因素的难点．文中给出了详细的滤波算法，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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