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低通滤波与卡尔曼滤波相结合的制导律识别
杜润乐，刘佳琪，李志峰，牛振红，张　 力

（试验物理与计算数学国家级重点实验室（北京航天长征飞行器研究所）， 北京 １０００７６）

摘　 要： 为利用观测数据对执行追踪任务的非合作目标飞行器进行制导律识别，采用一种通用的隐式制导函数对制导行为进

行统一描述，并且给出了一种采用时变制导系数的模型来逼进隐式制导函数．在此模型基础上，利用低通滤波与卡尔曼滤波相

结合的频域分离自适应卡尔曼滤波方法对观测数据进行实时处理分析，最终得到目标飞行器的制导律识别结果．仿真结果表

明，在目标飞行器采用比例导引律或 Ｂａｎｇ⁃Ｂａｎｇ变结构制导律的情况下，识别算法能够从观测数据出发，对目标飞行器的制导

律完成有效和快速识别．
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　 　 在一些特定的背景下，为了提高我方飞行器的

生存能力，需要设计回避目标飞行器的制导律．这种

回避制导律需要知道关于目标飞行器的制导律、参
数和状态的完整信息．因此，需要一种针对目标飞行

器制导律、参数和状态的辨识估计方法，在我方飞行

器与目标飞行器相遇过程中进行辨识．从目标飞行

器外部测量数据出发，对其制导律进行辨识，对于飞

行器制导规律的优化设计、效能评估、有效观测、轨
迹预测等方面具有重要的理论和应用价值．

目标飞行器可以从已有的制导律中选取一种制

导律，例如，比例导引律、滑模制导律、最优制导律

等．制导律识别问题则是从目标飞行器外部观测数

据出发，对未知的目标飞行器制导律进行辨识和参

数估计．
由于制导律的多样性，其识别问题的难点在于

构造统一的通用数学模型，对制导行为进行描述．
Ｇｒｏｖｅ等［１］在认定目标飞行器采用比例导引律的前

提下，以比例导引系数作为未知量建立观测数据方

程，通过求解制导控制量方程得到制导律的参数．
Ｌｉｎ等［２］指出，对于未知的制导律可以假设为比例

导引律，通过调整比例导引系数来拟合任意未知的

制导律．Ｈｏｒｔｏｎ［３］则使用卡尔曼滤波器和神经网络

相结合的方法对飞行器自身的空气动力学参数的进

行实时识别．Ｌｉ 等［４］归纳总结了针对运动目标轨迹

的跟踪方法，讨论了利用动力学模型对机动目标的

建模和轨迹跟踪方法． 在其他类似的研究中，
Ｒａｖｉａｄｒａ等［５］使用卡尔曼滤波器对目标飞行器的轨

迹进行识别．Ｋｕｎｗａｒ等［６］研究了移动目标拦截过程

中的轨迹规划问题．
综合上述研究结果可以看出，对目标飞行器制

导行为的识别以及对识别结果的利用目前需要进一

步深入研究．本文利用了通用的隐式制导函数方法

对制导行为模式进行统一描述，并且给出了采用时

变制导系数的近似模型来逼进隐式制导函数．在该



数学模型的基础上，利用低通滤波与卡尔曼滤波相

结合的频域分离自适应卡尔曼滤波方法（ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
ｄｉｖｉｄｅｄ ａｄａｐｔｉｖｅ Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒ， ＦＤ⁃ＡＫＦ）对观测数据

进行实时处理分析，并得到目标飞行器的制导律识

别结果．
由于采用了低通滤波与卡尔曼滤波相结合的方

法，测量信息中的噪声得到了更好地抑制．为了在动

态噪声或测量噪声统计特性未知情况下设计卡尔曼

滤波器，Ｙａｎｇ等［７］提出了需要预知残差向量和预测

向量的理论协方差矩阵自适应参数调整方法．Ｈｕａｎｇ
等［８］提出的实时切换预定模型以适应噪声参数变

化的方法．Ｋｉｍ 等［９］采用自适应衰减滤波器使用遗

忘因子对统计信息进行在线分析增强滤波方法的稳

定性．Ｋａｒａｖａｓｉｌｉｓ等［１０］通过动态调整状态切换矩阵

的方法，完成滤波器对输入的主动适应和调整．Ｃｈａｉ
等［１１］整合了神经网络的学习适应能力和滤波器的

估计识别能力．Ｋｉｍ 等［１２］利用自适应卡尔曼滤波器

校正小波神经网络的学习速率，以保证神经网络的

稳定收敛．Ｗａｎｇ等［１３］将 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ 自适应滤波器与

卡尔曼滤波器整合，利用自适应滤波器设定滤波器

的噪声水平参数．Ｙａｎｇ［１４］则指出自适应卡尔曼滤波

器的核心是对状态噪声和测量噪声方差的实时

估计．
已有研究表明，对预测噪声和测量噪声的方差

水平识别需要同时进行，才能够有效地保证算法的

收敛性［１４］，但是这种做法会带来大量的计算，而基

于窗口方法和遗忘因子设计的滤波器，其中的大量

参数需要根据实际情况和经验值才能确定，不利于

算法和方法的推广．本文提出的低通滤波与卡尔曼

滤波相结合的 ＦＤ⁃ＡＫＦ方法利用了系统中有效信号

与测量噪声在频域上的不同分布特性，使用低通滤

波器快速确定测量噪声方差水平，同时保持了有效

信号不受影响．

１　 制导律识别问题

三维空间中的制导问题如图 １ 所示．其中：惯性

参考坐标系为末制导初始时刻的视线坐标系相对于

惯性空间固化不动；Ｍ 为我方飞行器，其在惯性参

照系中的坐标为 ｘ， ｙ， ｚ；Ｔ 为非合作目标飞行器，其
在惯性参照系里面的坐标为 ｘｔ，ｙｔ，ｚｔ；符号 ｖ、ｖｔ分别

为我方飞行器和目标飞行器的速度向量．目标飞行

器根据两者的相对运动关系和自身的制导律，调整

自身的加速度，从而达到命中我方飞行器的目的．
根据外在的测量参数到机动加速度之间的映射

关系，未知的制导律就可以简化并抽象成一个隐式

的待识别的制导函数［３］：

ａ→ ＝ ａｔ（Ｒ
·
，Ω）． （１）

式中：函数的输出 ａ→ 为机动加速度；函数的输入量

中 Ｒ
·
为相对接近速率；Ω 为我方飞行器与目标飞行

器之间的视线角速度矢量．
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图 １　 制导问题

Ｆｉｇ．１　 Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｐｒｏｂｌｅｍ
分析现有制导律设计结果可得出，制导过程中

目标飞行器的机动加速度可以近似为与接近速度和

视线转率的乘积成比例关系，所以识别过程中引入

参数 Ｎｙ 和 Ｎｚ ．在目前的研究阶段，采取简化的数学

模型将函数关系假设为

ａ→ ＝
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制导律的识别具体化为未知的等效参数 Ｎｙ 和 Ｎｚ 的

识别，它们甚至可以是变化的．

２　 制导律识别算法

２．１　 基于扩展卡尔曼滤波的识别算法
２．１．１　 状态方程的建立

选取状态向量为

Ｘ ＝
ｘ，ｙ，ｚ，ｖｘ，ｖｙ，ｖｚ；
ｘｔ，ｙｔ，ｚｔ，ｖｘｔ，ｖｙｔ，ｖｚｔ；
ａｘｔ，ａｙｔ，ａｚｔ，Ｎｙ，Ｎｚ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（３）

则不难写出系统的状态方程：

ｘ· ＝ ｖｘ，ｙ
· ＝ ｖｙ，ｚ

· ＝ ｖｚ；

ｖ·ｘ ＝ ０，ｖ
·
ｙ ＝ ０，ｖ

·
ｚ ＝ ０；

ｘ·ｔ ＝ ｖｘｔ，ｙ
·
ｔ ＝ ｖｙｔ，ｚ

·
ｔ ＝ ｖｚｔ；

ｖ·ｘｔ ＝ ａｘｔ，ｖ
·
ｙｔ ＝ ａｙｔ，ｖ

·
ｚｔ ＝ ａｚｔ；

ａ·ｘｔ ＝ ｕｘｔ － ａｘｔ( ) ／ τ ＋ ωａｘｔ；

ａ·ｙｔ ＝ ｕｙｔ － ａｙｔ( ) ／ τ ＋ ωａｙｔ；

ａ·ｚｔ ＝ ｕｚｔ － ａｚｔ( ) ／ τ ＋ ωａｚｔ；

Ｎ
·

ｙ ＝ ωＮｙ，Ｎ
·
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式中：ｕｘｔ、ｕｙｔ、ｕｚｔ分别为目标飞行器制导律控制下的

加速度指令；τ 为目标飞行器过载回路的时间常数；
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ωＮｙ
、ωＮｚ

分别为状态迁移引入的动态噪声．该方程可

以写作状态方程：

Ｘ
· ＝ ｆ（Ｘ，ω ） ．

２．１．２　 观测方程

滤波器的观测向量由飞行器的位置、速度、目标

飞行器的位置、速度、机动加速度构成．上述观测结

果向量，实际工程上可以通过组网定位等技术对目

标飞行器进行测量，并且利用卡尔曼滤波的方法对

其机动加速度进行实时处理．本文中将忽略具体的

实现过程，假设测量结果能够直接获得，作为识别算

法的原始测量内容参与识别．制导过程中需要的相

对运动参数，如相对位置和视线转率等参数可以借

助原始测量值间接获得，对制导行为的识别转化成

对复杂等效制导参数的识别．

Ｚ ＝

ｘ ＋ εｘ，ｙ ＋ εｙ，ｚ ＋ εｚ；
ｖｘ ＋ εｄｘ，ｖｙ ＋ εｄｙ，ｖｚ ＋ εｄｚ；
ｘｔ ＋ εｘｔ，ｙｔ ＋ εｙｔ，ｚｔ ＋ εｚｔ；
ｖｘｔ ＋ εｄｘｔ，ｖｙｔ ＋ εｄｙｔ，ｖｚｔ ＋ εｄｚｔ；
ａｘｔ ＋ εａｘ，ａｙｔ ＋ εａｙ，ａｚｔ ＋ εａｚ ．

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

式中：εｘ、εｙ、εｚ 分别为位置向量的观测噪声；εｄｘ、
εｄｙ、εｄｚ分别为速度向量的观测噪声；εｘｔ、εｙｔ、εｚｔ分别

为目标飞行器位置向量的观测噪声；εｄｘｔ、εｄｙｔ、εｄｚｔ分

别为目标飞行器速度向量的观测噪声；εａｘ、εａｙ、εａｚ分

别为目标飞行器机动加速度的观测噪声．
２．１．３　 扩展卡尔曼滤波算法（ＥＫＦ）

针对 系 统 （ ２ ）， 推 广 卡 尔 曼 滤 波 算 法

（ＥＫＦ） ［５，７，９］为
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式中：Ｘ＾ Ｋ＋１ ／ Ｋ＋１为状态估计值；Ｘ＾ Ｋ＋１ ／ Ｋ为状态一步预报

值；ΦＫ＋１ ／ Ｋ为状态转移矩阵；ＰＫ＋１ ／ Ｋ为一步预报方差矩

阵；ＰＫ＋１ ／ Ｋ＋１为滤波误差方差阵；ＫＫ＋１为滤波增益矩

阵；ＺＫ＋１为观测向量；ＱＫ 为系统动态噪声方差矩阵；
ＲＫ 为系统观测噪声方差矩阵；Δｔ 为制导周期，系统

以此为周期对连续方程进行离散化．

Ｆ ＝ ∂ｆ［Χ（ ｔ）］
∂Χ（ ｔ） Χ ＝ Χ^Ｋ ／ Ｋ

；ＨＫ＋１ ＝ Ｈ．

　 　 在给定 Χ＾ ０ ｜ ０，Ｐ０｜ ０，ＱＫ，ＲＫ 等统计先验信息后，即

可进行递推滤波计算，给出各时刻系统状态的估值．
在系统（１）中
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其中：
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ｒｘｖｒｘ ＋ ｒｙｖｒｙ ＋ ｒｚｖｒｚ

ｒ２ｘ ＋ ｒ２ｙ ＋ ｒ２ｚ
，

Ωｙ ＝
（ ｒ２ｘ ＋ ｒ２ｚ ）ｖｒｙ － ｒｙ（ ｒｘｖｒｘ ＋ ｒｚｖｒｚ）

（ ｒ２ｘ ＋ ｒ２ｙ ＋ ｒ２ｚ ） ｒ２ｘ ＋ ｒ２ｚ
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（ ｒ２ｘ ＋ ｒ２ｚ ）ｖｒｙ － ｒｙ（ ｒｘｖｒｘ ＋ ｒｚｖｒｚ）

（ ｒ２ｘ ＋ ｒ２ｙ ＋ ｒ２ｚ ） ｒ２ｘ ＋ ｒ２ｚ
．

式中，ｒｘ ＝ ｘ－ｘｔ，ｒｙ ＝ ｙ－ｙｔ，ｒｚ ＝ ｚ－ｚｔ，ｖｒｘ ＝ ｖｘ－ｖｘｔ，ｖｒｙ ＝ ｖｙ－
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观测方程（３）以观测矩阵形式描述，则

Ｈ ＝

Ｉ３ ０ ０
Ｉ３ ０ ０

Ｉ３ ０ ０
Ｉ３ ０ ０

Ｉ３ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

．

２．２　 过程噪声的在线识别

由于制导律辨识模型具有不确定性，通过对状

态噪声和观测噪声协方差矩阵的实时处理来补偿模

型的不确定性．因为目标飞行器有主动的机动行为，
特别的，当目标飞行器制导行为中的等效参数变化

复杂时，系统状态的预测上会产生较大的误差．
已有研究中 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ算法［１４］和其他改进的算

法［１６－１７］中，都是以此为出发点，对状态噪声和测量

噪声进行方差水平的识别．根据观测值与处理值之

间的差值，就可以获得当前一次迭代的状态噪声和

测量噪声估计值，然后使用窗口法则或者渐消法则，
完成方差水平的计算．
２．２．１　 低通滤波的理论依据

根据采样定理，卡尔曼滤波器的迭代计算频率

一定要大于有效信号频率的 ２ 倍．由于状态噪声产

生于每一步预报计算，观测噪声产生于每一步观测

测量，他们的特征频率必然接近于卡尔曼滤波的计

算频率和观测频率．系统中的状态噪声和测量噪声

的能量密度集中在频谱的高端部分．由于有效信号

和噪声的能量分别分布在低频段和高频段，可以通

过低通数字滤波的方法降低噪声的影响．
经过快速傅里叶变换，由图 ２ 单边带频域能量

分布中可以看出，有效的系统信号与噪声信号在频

域出现了明显的分离．低频部分代表有效数据的变
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化，而高频部分则来自于状态噪声或者观测噪声．通
过低通滤波，在预测输出的数据序列中提出有效数

据，同时将预测输出与低通滤波以后的差值作为噪

声的估计，进行后续的计算．
108

106

104

102

0 100 200 300 400 500
频率/Hz

谱
密
度

xt

yt

zt

图 ２　 模型预测向量的频域分析结果

Ｆｉｇ．２　 Ｅｎｅｒｇｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｉｎ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｄｏｍａｉｎ

同理，Ｚｋ和 Ｖｋ也可以通过低通滤波的方法进行

分离．
２．２．２　 噪声向量的低通滤波分离法

滤波过程中，由于Φｋ，ｋ－１Ｘｋ－１的频率低于低通滤

波截止频率，所以有 ＬＰＦ（Φｋ，ｋ－１Ｘｋ－１）≈Φｋ，ｋ－１Ｘｋ－１ ．与
此同时，Ｗｋ 的频率高于低通滤波截止频率，所以有

ＬＰＦ（Ｗｋ）≈０．那么，对迭代过程中得到的预测数据

进行低通滤波处理，将会得到：
　 　 ＬＰＦ（Ｘｋ） ＝ ＬＰＦ（Φｋ，ｋ－１Ｘｋ－１ ＋ Ｗｋ） ≈

ＬＰＦ（Φｋ，ｋ－１Ｘｋ－１） ≈ Φｋ，ｋ－１Ｘｋ－１ ．
于是 Ｗｋ≈Ｘｋ－ＬＰＦ（Ｘｋ） ．

同理，Ｖｋ≈Ｚｋ－ＬＰＦ（Ｚｋ），低通滤波器的迭代计

算公式 ＬＰＦ：ｙｔ ＝ ｙｔ－１∗（１－α） ＋ｘｔ∗α，其中 α 为低通

滤波参数，如果对应截止频率为 ｆ 的时候，α 的计算

公式为 α＝ ｆ∗２πｄｔ，ｄｔ 为采样周期．
２．２．３　 方差水平的估计

Ｗｋ和 Ｖｋ的近似序列获得以后，可以采用窗口方

法或者渐消滤波方法计算方差水平．本文提出了再

次低通滤波的方法对 Ｗｋ和 Ｖｋ的方差水平进行识别．
Ｗｋ和 Ｖｋ虽然本身是高频的，但是其方差水平的变化

频率却远低于其自身的频率，所以文中采用了低通

滤波的方法对其方差水平进行估计．
以 Ｗｋ为例，ｋ 时刻采样值的方差水平 σｋ ＝Ｗｋ∗

ＷＴｋ ，与上述同样的低通滤波设计方法，如果能够根

据物理意义确定方差水平变化频率为 ｆ′的话，可以

得到 Ｗｋ的方差水平估计的迭代计算公式 σ＾ ＝ σ＾ ∗
（１－β）＋σｋ∗β，其中，β 为方差水平变化的低通滤波

参数，与方差水平波动截止频率 ｆ ′的关系为 β ＝ ｆ ′∗
２πｄｔ，ｄｔ 为采样周期．
２．２．４　 Ｑ 和 Ｒ 的条件数保护

在低通滤波方法中，Ｑ、Ｒ 的正定性能够得到保

证．但是随着滤波器的迭代计算，系统的状态噪声会

逐渐缩减．导致 Ｑ 矩阵虽然是主对角阵，但是个别分

量的数值特别的小，以至于矩阵的条件数非常大，影
响后续求逆阵过程中的数值计算精度．本文借鉴已

有的保护策略，为 Ｑ、Ｒ 设定了条件数保护措施，即
Ｑ ＝ Ｑ ＋ ０．５∗Ｉ，
Ｒ ＝ Ｒ ＋ ０．５∗Ｉ．

　 　 保护措施的特点是叠加一个基础的保护矩阵，
而不是使用条件判断．当 Ｑ 的值大于保护矩阵数值

的时候，保护矩阵会被真实数据所掩盖；当 Ｑ 的值

小于保护矩阵数值的时候，保护矩阵保证 Ｑ 的分量

不小于设定的保护范围．

３　 结果和分析

仿真的过程中假设：１）忽略任何外在场的影

响，目标飞行器具有理想的轨控发动机，能够产生连

续推力．２）我方飞行器和目标飞行器均具有理想的

姿态控制系统，保持飞行器的姿态主轴与速度向量

相重合．３）执行识别任务的飞行器被目标飞行器追

踪过程中，能够获得目标飞行器动力学测量信息．
飞行器的空间初始位置 ｘ ｙ ｚ( ) 为 ２００ ０００，

２００ ０００， ２００ ０００ ｍ； 初 始 速 度 ｖｘ ｖｙ ｖｚ( ) 为

－３ ０００， －３ ０００， －５ ０００ ｍ ／ ｓ；目标飞行器的空间初

始 位 置 ｘ ｙ ｚ( ) 为 ０， ０， ０ ｍ； 初 始 速 度

ｖｘ ｖｙ ｖｚ( ) 为３ ０００， ３ ５００， ４ ５００ ｍ ／ ｓ．我方飞行

器做匀速运动，目标飞行器按照其制导律控制逻辑，
产生机动加速度，借以完成拦截任务．

本文将以 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ 估计器为基础的自适应

Ｋａｌｍａｎ滤波识别算法，与文中提出的 ＦＤ⁃ＡＫＦ 进行

对比以检验该方法的有效性．Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ 估计器算法

中窗口深度设定为 ５，使用 ＲＡＥ 方式对预测噪声和

测量噪声的方差进行估计．ＦＤ⁃ＡＫＦ只有一个低通滤

波参数需要设定，由于待识别目标的运动特征频率

不会超过 １０ Ｈｚ，所以算法的低通滤波截止频率设

定为小于 １０ Ｈｚ的一个经验值，２．５ Ｈｚ．
仿真过程中在多种不同的制导律配置情况下，

对制导律识别的效果进行验证．
情况 １　 当目标飞行器使用固定的制导律参数

Ｎ＝ ４．８３的时候，等效制导系数的识别结果如图 ３、４
所示．

图 ３、４ 中，上部的蓝色曲线为俯仰通道制导参

数 Ｎｙ的理论值，红色曲线为识别结果．下部的紫色

曲线为偏航通道制导参数 Ｎｚ的理论值，青色曲线为

识别结果．可以看出，对于固定的制导系数，两种算

法都能够完成很好的识别，结果的误差水平都在

１％以内．但是，在仿真后期，随着目标飞行器机动加
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速度逐渐衰减，Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ算法出现了发散．
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图 ３　 ＦＤ⁃ＡＫＦ 对固定制导参数的识别

Ｆｉｇ．３　 ＦＤ⁃ＡＫＦ ａｇａｉｎｓｔ ｆｉｘｅｄ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ
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图 ４　 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ 算法对固定制导参数的识别

Ｆｉｇ．４　 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ ａｇａｉｎｓｔ ｆｉｘｅｄ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ

情况 ２　 目标飞行器等效制导行为参数随着时

间推移以正弦规律变化．实际中可能不会出现，但是

这种虚拟的制导律可以验证识别算法对处于变化中

的制导规律的识别能力．
　 　 图 ５、６中可以看出，当制导参数发生动态变化

的时候，ＦＤ⁃ＡＫＦ算法和 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ 算法都能够保持

跟踪能力．但是，在仿真后期，由于目标飞行器机动

加速度逐渐衰减，Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ算法出现了发散．
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图 ５　 ＦＤ⁃ＡＫＦ 对时变制导参数的识别结果

Ｆｉｇ．５　 ＦＤ⁃ＡＫＦ ａｇａｉｎｓｔ ｖａｒｙｉｎｇ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ
　 　 情况 ３　 目标飞行器等效制导行为参数发生突变．

为进一步说明滤波器对于变化的制导律的识别

能力，设计了制导参数会发生突变的制导律，用以检

验识别算法跟踪制导律变化的能力．
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图 ６　 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ 对时变制导参数的识别结果

Ｆｉｇ．６　 Ｓａｇａ⁃Ｈｕｓａ ａｇａｉｎｓｔ ｖａｒｙｉｎｇ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ

图 ７、８ 中可以看出，当制导参数发生动态切换

的时候，ＦＤ⁃ＡＫＦ算法和 Ｓａｇａ⁃Ｈｕｓａ 算法都能够保持

跟踪能力．但是，Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ在制导参数切换的时刻，
识别结果出现了明显的跳变．而且在仿真后期，随着

目标飞行器的机动加速度逐渐衰减，Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ 算法

出现了发散，而 ＦＤ⁃ＡＫＦ则能够保持稳定．
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图 ７　 ＦＤ⁃ＡＫＦ 对跳变制导参数的识别结果

Ｆｉｇ．７　 ＦＤ⁃ＡＫＦ ａｇａｉｎｓｔ ｓｈｉｆｔｉｎｇ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ
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图 ８　 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ 对跳变制导参数的识别结果

Ｆｉｇ．８　 Ｓａｇａ⁃Ｈｕｓａ ａｇａｉｎｓｔ ｓｈｉｆｔｉｎｇ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ

从仿真结果中可以看出，当目标飞行器的制导

规律不发生变化的时候，ＦＤ⁃ＡＫＦ和 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ 算法

都能够很好的完成目标行为规律的识别，制导律参

数的收敛速度很快，而且最终的相对误差稳定在

１％以内．当目标飞行器的制导行为规律发生变化的
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时候，文中提出的 ＦＤ⁃ＡＫＦ 在收敛速度和跟随变化

的性能上明显优于 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ 算法，原因在于 ＦＤ⁃
ＡＫＦ算法可以直接从预测数据和测量数据出发，分
离出高频预测噪声和测量噪声的同时，保留了低频

率的有效数据变化规律．所以，目标的制导行为规律

发生变化的时候，ＦＤ⁃ＡＫＦ 算法能够及时响应，正确

跟踪其变化过程．
无论是 ＦＤ⁃ＡＫＦ还是 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ算法，当目标飞

行器的过载低于 １ ｇ 以后，制导行为的识别效果明

显变差．
情况 ４　 目标飞行器采取 ＢＡＮＧ⁃ＢＡＮＧ 变结构

制导律．
为进一步检验 ＦＤ⁃ＡＫＦ对目标飞行器制导行为

的辨识效果，假设目标飞行器采用 Ｂａｎｇ⁃Ｂａｎｇ 变结

构制导律．由于飞行器的姿态控制系统令飞行器体

坐标系跟踪视线坐标系，因此，设计制导律为：

　 　 　 　 　 　 ａｙ１
＝

Ｍ，ｑ·ε ＞ δε；

０， ｑ·ε ＜ δε；

－ Ｍ，ｑ·ε ＜ － δε ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

　 　 　 　 　 　 ａｚ１
＝

－ Ｍ，ｑ·β ＞ δβ；

０， ｑ·β ＜ δβ；

Ｍ，ｑ·β ＜ － δβ ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

式中：ａｙ１为沿弹体坐标系 ｏｙ１ 轴方向上的加速度；ａｚ１

为沿弹体坐标系 ｏｚ１ 轴方向上的加速度； Ｍ ＝
ｃｏｎｓｔ．＞０为理想的轨控发动机推力作用在导弹上产

生的加速度．Ｂａｎｇ⁃Ｂａｎｇ变结构制导律由于采用了非

线性的控制策略，在切换面附件迁移的过程中，等效

时变制导参数会发生高频率的跳变．由于这种跳变

的存在，ＦＤ⁃ＡＫＦ对 Ｂａｎｇ⁃Ｂａｎｇ制导律等效制导参数

识别过程中，低通滤波的截止频率调高到 ５０ Ｈｚ．
俯仰、偏航通道辨识的等效制导参数分别如

图 ９、１０所示．
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图 ９　 ＦＤ⁃ＡＫＦ 对 Ｂａｎｇ⁃Ｂａｎｇ 变结构制导律识别

Ｆｉｇ．９　 ＦＤ⁃ＡＫＦ ａｇａｉｎｓｔ Ｂａｎｇ⁃Ｂａｎｇ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ

　 　 图 ９、１０中，上部的蓝色和紫色曲线为等效

制导参数 Ｎｙ、Ｎｚ 的理论值，理论值是根据控制加速

度和接近速度视线转率换算得来的．红色和青色曲

线为对应的识别结果．可以看出，ＦＤ⁃ＡＫＦ 算法对等

效时变制导参数的识别明显优于 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ 算法的

识别结果．
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图 １０　 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ 对于 Ｂａｎｇ⁃Ｂａｎｇ 变结构制导律的识别

Ｆｉｇ．１０　 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ ａｇａｉｎｓｔ Ｂａｎｇ⁃Ｂａｎｇ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ

图 １１、１２分别是图 ９、１０ 俯仰通道的局部放大．
可以看出，对于蓝色曲线表示出的等效制导系数理

论值在 ０ ～ １２ 之间的变化，ＦＤ⁃ＡＫＦ 识别结果在 ０ ～
１２之间跟随，而 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ的识别结果的最大、最小

值分别为 ７和 ２．偏航通道的局部放大图可以得到类

似的结果．
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图 １１　 ＦＤ⁃ＡＫＦ 对于 Ｂａｎｇ⁃Ｂａｎｇ 变结构制导律的识

别结果（局部放大）
Ｆｉｇ． １１ 　 ＦＤ⁃ＡＫＦ ａｇａｉｎｓｔ Ｂａｎｇ⁃Ｂａｎｇ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ （ ｐａｒｔｉａｌ

ｅｎｌａｒｇｅｄ）
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图 １２　 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ 对于 Ｂａｎｇ⁃Ｂａｎｇ 变结构制导律的识别结

果（局部放大）
Ｆｉｇ．１２ 　 Ｓａｇｅ⁃Ｈｕｓａ ａｇａｉｎｓｔ Ｂａｎｇ⁃Ｂａｎｇ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｌａｗ （ ｐａｒｔｉａｌ

ｅｎｌａｒｇｅｄ）
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４　 结　 论

１）通用制导模型中引入时变的等效制导系数

解决了数学模型不统一的问题．在此基础上，低通滤

波和卡尔曼滤波相结合的频域分离自适应卡尔曼滤

波算法（ＦＤ⁃ＡＫＦ）可以完成对制导律的在线识别．仿
真实验结果表明，在飞行器机动的情况下，本文提出

的制导律识别方法能够从比例导引和 Ｂａｎｇ⁃Ｂａｎｇ 变
结构制导律的观测数据出发，对目标飞行器的制导

律完成有效的快速识别．
２）在本文工作的基础上，可以进一步通过实验

验证制导律 ＦＤ⁃ＡＫＦ识别算法对于更复杂制导律的

识别效果．影响制导律识别效果的各种因素也需要

进一步确认．
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