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摘　 要: 为解决传统基于速率陀螺反馈的模拟式导引头角跟踪回路控制方法跟踪现代高速、大机动目标能力较弱的问题ꎬ引
入卡尔曼滤波概念ꎬ提出了一种基于滤波环节前置的导引头角跟踪系统控制方法ꎮ 首先在导弹弹体视线坐标系中建立数学

模型ꎬ推导了导引头角跟踪系统状态方程ꎬ并以目标“当前”统计模型描述目标机动ꎬ依据导引头实际可测量条件选取失调角

作为系统唯一观测量ꎻ而后分析了传统角跟踪控制方式跟踪精度低、发散早的内在限制因素ꎬ构想了前置卡尔曼滤波改进控

制方法ꎻ在此基础上设计了卡尔曼时域离散状态估计器ꎬ实现了导引头信息的在线实时迭代解算ꎻ最后分别针对导弹从迎头、
尾后、侧向 ３ 个角度攻击采取不同机动规避策略目标的场景ꎬ进行了导引头角跟踪情况对比ꎮ 仿真结果表明ꎬ基于滤波环节前

置的改进控制方法可减小因目标机动所造成的失调角震荡ꎬ延迟角跟踪系统的发散时间ꎬ进一步压缩导引头末段失控距离ꎬ
改善导引头抗大机动目标能力并最终提高导弹命中概率ꎮ
关键词: 角跟踪系统ꎻ卡尔曼滤波ꎻ导引头ꎻ失调角ꎻ视线角速度

中图分类号: Ｅ９２７ 文献标志码: Ａ 文章编号: ０３６７ － ６２３４(２０２１)１２ － ０１０６ － ０８

Ａ ｐｒｅ￣ｆｉｌｔｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｓｅｅｋｅｒ ａｎｇｌｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ

ＸＵ Ｒｕｉ１ꎬ ＦＡＮＧ Ｂｉｎ１ꎬ ＭＩＮＧ Ｂａｏｙｉｎ２ꎬ ＮＩＥ Ｇｕａｎｇｘｕ１ꎬ ＸＵ Ｙａｎｇ３

(１. Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｃｏｌｌｅｇｅꎬ Ａｉｒ Ｆｏｒｃｅ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙꎬ Ｘｉ’ａｎ ７１００３８ꎬ Ｃｈｉｎａꎻ ２. Ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ Ａｃａｄｅｍｙ ｏｆ Ａｉｒ Ｆｏｒｃｅꎬ
Ｂｅｉｊｉｎｇ １０００７６ꎬ Ｃｈｉｎａꎻ ３. Ｃｈｉｎａ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ Ｒｅｓｅａｒｃｈ ａｎｄ Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ Ｃｅｎｔｅｒꎬ Ｍｉａｎｙａｎｇ ６２１０００ꎬ Ｓｉｃｈｕａｎꎬ Ｃｈｉｎａ)

Ａｂｓｔｒａｃｔ: Ｔｏ ａｄｄｒｅｓｓ ｔｈｅ ｐｒｏｂｌｅｍ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ａｎｇｌｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｌｏｏｐ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｒａｔｅ ｇｙｒｏｓ ｈａｓ ｄｉｆｆｉｃｕｌｔｉｅｓ ｉｎ
ｔｒａｃｋｉｎｇ ｍｏｄｅｒｎ ｈｉｇｈ￣ｓｐｅｅｄ ａｎｄ ｌａｒｇｅ ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ ｔａｒｇｅｔｓꎬ ａ ｎｏｖｅｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ａｎｇｌｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｂａｓｅｄ
ｏｎ ｐｒｅ￣ｆｉｌｔｅｒ ｗａｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｂｙ ｉｎｔｒｏｄｕｃｉｎｇ ｔｈｅ ｃｏｎｃｅｐｔ ｏｆ Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒ. Ｆｉｒｓｔｌｙꎬ ｔｈｅ ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ ｗａｓ
ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ｉｎ ｂｏｄｙ ＬＯＳ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓꎬ ａｎｄ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｓｔａｔｅ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ａｎｇｌｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｗｅｒｅ ｄｅｒｉｖｅｄ. Ｔｈｅ
ｔａｒｇｅｔ ｍａｎｅｕｖｅｒ ｗａｓ ｄｅｓｃｒｉｂｅｄ ｂｙ ｔｈｅ “ｃｕｒｒｅｎｔ” ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌ ｍｏｄｅｌꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｍｉｓａｌｉｇｎｍｅｎｔ ａｎｇｌｅ ｗａｓ ｓｅｌｅｃｔｅｄ ａｓ ｔｈｅ
ｏｎｌｙ ｏｂｓｅｒｖｅｄ ｑｕａｎｔｉｔｙ ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ａｃｔｕａｌ ｍｅａｓｕｒａｂｌｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｅｅｋｅｒ. Ｔｈｅｎ ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｆａｃｔｏｒｓ ｏｆ ｌｏｗ
ａｃｃｕｒａｃｙ ａｎｄ ｅａｒｌｙ ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ａｎｇｌｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｔｈｏｄ ｗｅｒｅ ａｎａｌｙｚｅｄꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｉｍｐｒｏｖｅｄ
ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｐｒｅ￣ｆｉｌｔｅｒ ｗａｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ. Ｔｈｅ ｄｉｓｃｒｅｔｅ ｓｔａｔｅ ｅｓｔｉｍａｔｏｒ ｏｆ Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒ ｗａｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｏｎｌｉｎｅ ｒｅａｌ￣
ｔｉｍｅ ｉｔｅｒａｔｉｖｅ ｓｏｌｕｔｉｏｎ ｏｆ ｓｅｅｋｅｒ ｗａｓ ｒｅａｌｉｚｅｄ. Ｆｉｎａｌｌｙꎬ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｔｈｅ ｓｃｅｎａｒｉｏｓ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｔａｒｇｅｔ ａｄｏｐｔｓ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｅｖａｓｉｖｅ ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ ａｃｃｏｒｄｉｎｇｌｙ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ａｔｔａｃｋｓ ｏｆ ｔｈｅ ｍｉｓｓｉｌｅ ｆｒｏｍ ｔｈｒｅｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓꎬ ｔｈｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ
ｒｅｓｕｌｔｓ ｗｅｒｅ ｃｏｍｐａｒｅｄ. Ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｉｍｐｒｏｖｅｄ ｐｒｅ￣ｆｉｌｔｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｔｈｏｄ ｃｏｕｌｄ ｒｅｄｕｃｅ ｔｈｅ ｓｈｏｃｋ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ
ｔａｒｇｅｔ ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇꎬ ｄｅｌａｙ ｔｈｅ ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ ｔｉｍｅ ｏｆ ｔｈｅ ａｎｇｌｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍꎬ ｆｕｒｔｈｅｒ ｉｎｃｒｅａｓｅ ｔｈｅ ｔｅｒｍｉｎａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｄｉｓｔａｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｅｅｋｅｒꎬ ｅｎｈａｎｃｅ ｔｈｅ ｃａｐａｂｉｌｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｓｅｅｋｅｒ ａｇａｉｎｓｔ ｌａｒｇｅ ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ ｔａｒｇｅｔｓꎬ ａｎｄ ｔｈｕｓ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ
ｉｍｐｒｏｖｅ ｔｈｅ ｈｉｔ ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｍｉｓｓｉｌｅ.
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ: ａｎｇｌｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍꎻ Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒꎻ ｓｅｅｋｅｒꎻ ｍｉｓａｌｉｇｎｍｅｎｔ ａｎｇｌｅꎻ ＬＯＳ ｒａｔｅ

收稿日期: ２０２０ － ０６ － ２０
基金项目: 空军工程大学校长基金(ＸＺＪＹ２０１９０２０)
作者简介: 许　 瑞(１９９６—)ꎬ男ꎬ硕士研究生
通信作者: 方　 斌ꎬＸｕ１８２５４０３３４６＠ １６３. ｃｏｍ

　 　 导引头角跟踪系统是制导系统的关键组成部

分ꎬ为准确测量弹目相对运动关系ꎬ导引头需在速

度、距离、角度 ３ 个维度上完成对目标的稳定跟踪ꎬ
而角度跟踪则是在速度、距离跟踪回路闭合后ꎬ提取

惯性视线角速度信息ꎬ形成导弹控制指令的重要环

节ꎬ其跟踪误差大小对导弹末制导精度起决定性影

响[１ － ２]ꎮ
目前ꎬ导引头实现角跟踪过程主要采取基于速

率陀螺反馈的模拟式伺服控制方法ꎬ该方法原理简

洁且易于直接输出视线角速度信息ꎬ但作为一阶无

静差系统ꎬ无法实现对机动目标的持续稳定跟

踪[２ － ４]ꎮ 随着现代空中威胁向着高隐身、宽速域、大
机动趋势发展ꎬ传统跟踪方式已经难以适应高精度

制导武器发展需求ꎬ亟待完善改进ꎮ
针对上述问题ꎬ文献[５]依托目标信息滤波ꎬ引

入“当前”机动模型修正跟踪回路ꎻ文献[６]推导了



修正球坐标下的系统状态方程ꎬ实现了从视线角序

列中提取角速度信息ꎬ但没有考虑跟踪控制ꎻ文
献[７ － ８]提出通过增加带宽来改善伺服系统角跟

踪精度ꎬ同时引入了更多随机噪声ꎬ不利于导引头保

持抗干扰性能ꎻ文献[９]采用预设性能控制方法ꎬ针
对弹体干扰和摩擦力矩影响跟踪系统动态响应情

况ꎬ设计了导引头控制器ꎬ然而缺少弹目真实对抗环

境下的跟踪性能评估ꎻ文献[１０]在笛卡尔坐标系内

建立了跟踪系统方程ꎬ使用 ＥＫＦ 滤波估计目标运动

位置ꎬ并控制雷达波束指向目标ꎻ文献[１１]同样使

用 ＥＫＦ 滤波方法ꎬ来解决系统状态方程与量测方程

之间非线性转换ꎬ但未分析失调角问题ꎻ此外ꎬ文
献[１２ － １３]还分析了导引头角跟踪分别采用 ＵＫＦ
滤波与粒子滤波算法时的具体迭代过程与跟踪精

度ꎬ仍未能考虑导引头实际可测量的限制因素ꎮ
这些研究内容为改进角跟踪系统提供了有益思

路ꎬ但仍有待完善:１)系统方程大多基于惯性参考

系构建[１４]ꎬ没有考虑导引头工作在弹体固连动坐标

系中的实际情况ꎻ２)普遍选择弹目视线俯仰或方位

角作为系统观测量ꎬ忽略了导引头只敏感失调角的

客观限制条件ꎻ３)对于导弹这种攻防态势剧烈变

化ꎬ信息实时处理要求很高的武器装备(导引头更

新频率一般为 １００ Ｈｚ)ꎬ计算量大的复杂滤波算法

在具体应用中比较受限ꎮ 为此ꎬ本文旨在探索一种

导弹导引头角跟踪系统控制新方法ꎬ既能满足制导

精度要求ꎬ又可保证弹载实时解算ꎮ

１　 坐标系及转换关系

导引头安装在具有寻的特点的空空导弹上ꎬ雷
达测量平台也固联于导弹这个非惯性系ꎬ其直接测

量数据只有失调角[１]ꎬ为真实分析角跟踪系统性

能ꎬ必须在弹载坐标系中推导系统状态模型和观测

方程ꎬ主要涉及的坐标系及其转换如图 １ 所示ꎮ

图 １　 坐标系及转换关系

Ｆｉｇ. １　 Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅｓ ａｎｄ ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓ

图 １ 中视线坐标系和弹体视线坐标系均与弹体

固联ꎬ为非惯性参考系[１２ꎬ１４]ꎬ其横轴都由弹体质心

指向目标所在位置点ꎬ两者相差一个视线滚转角

ｑｘꎮ 另外 ψ、ϑ、γ 为弹体坐标系与地面坐标系所夹

姿态角ꎬｑｙ、ｑｚ为视线方位角和视线俯仰角ꎬλｙ、λｚ为

天线平台与弹体所夹伺服系统框架角ꎬεｙ、εｚ为导引

头方位与俯仰失调角ꎮ

２　 角跟踪系统状态方程

２. １　 系统方程推导

导引头跟踪目标ꎬ是通过接收机敏感天线坐标

系与弹体视线坐标系之间的角度指向误差即失调

角ꎬ之后驱动天线朝减小失调角的方向转动ꎬ并使失

调角不断趋向于 ０ 的动态过程[２ － ３]ꎮ 导引头一旦处

于稳定跟踪状态ꎬ角跟踪系统输出的误差电压将正

比于视线角速度ꎬ上述两坐标系之间的角度关系如

图 ２ 所示ꎮ

图 ２　 天线坐标系与弹体视线坐标系

Ｆｉｇ. ２　 Ａｎｔｅｎｎａ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ ａｎｄ ｂｏｄｙ ＬＯＳ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ

图 ２ 中 Ｏ 点为导弹当前时刻位置ꎬＯｘｌ轴上红点

代表目标真实位置ꎬ其在水平面上的投影为 Ｔ′ꎬＯｘａ

轴为当前天线波束所指方向ꎬ该方向在水平面内投

影线为 ＯＴ′ｔꎮ 当导引头稳定跟踪目标后ꎬＯｘｌ与 Ｏｘａ

轴在空间中指向差别很小[９ꎬ１３]ꎬ其在水平面的偏差

∠Ｔ′ｔＯＴ′即为方位失调角 εｙꎬ同理俯仰失调角为 εｚꎮ
下面以俯仰通道为例ꎬ在弹体视线坐标系中推导角

跟踪系统状态方程:取视线俯仰角为 ｑｚꎬ天线波束指

向在惯性坐标系中的俯仰角为 ｑｔｚꎬ则视线俯仰角速

度为

ｑ


ｚ ＝ ｑ


ｔｚ ＋ εｚ (１)
天线相对惯性系的转动角速度在天线坐标系中

投影分量为[ωａｘ ωａｙ ωａｚ] Ｔꎬ则惯性视线角速度的完

整表达为

ｑ

＝ ε ＋

ｃｏｓ εｚｃｏｓ εｙ ｓｉｎ εｚ － ｃｏｓ εｚｓｉｎ εｙ

－ ｓｉｎ εｚｃｏｓ εｙ ｃｏｓ εｚ ｓｉｎ εｚｓｉｎ εｙ

ｓｉｎ εｙ ０ ｃｏｓ εｙ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ωａｘ

ωａｙ

ωａｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

(２)
依据小角度假设ꎬ其中视线俯仰角速度可进一步近

似写成

ｑ


ｚ ＝ εｚ ＋ εｙωａｘ ＋ ωａｚ (３)
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设图 ２ 中弹目距离矢量为 ｒꎬ其二阶导数为

ｄ２ｒ
ｄｔ２

＝ ∂２ｒ
∂ｔ２

＋ ２ω × ∂ｒ
∂ｔ ＋ω × (ω × ｒ) ＋ ∂ω

∂ｔ × ｒ (４)

式中 ω 为弹体视线坐标系相对地面坐标系的旋转

角速度ꎬ这里假设视线滚转角足够小ꎬ即 ｑｘ≈０ꎬω 在

弹体视线坐标系中的投影可写成[１４]:

ω ＝ ｑ


ｙｓｉｎ ｑｚ ｑ


ｙｃｏｓ ｑｚ ｑ


ｚ[ ]
Ｔ

(５)

同时ꎬ由于距离的二阶导数代表了相对加速度ꎬ
则式(４)也可表示为

ｄ２ｒ
ｄｔ２

＝ ａｔｘ ａｔｙ ａｔｚ[ ]Ｔ － ａｍｘ ａｍｙ ａｍｚ[ ]Ｔ (６)

式中ꎬ等式右边两项分别是目标与导弹加速度在弹

体视线坐标系中的投影分量ꎬ将式(５)、(６)一起带

入式(４)中并化简ꎬ可得到视线俯仰角的二阶导数为

ｑ̈ｚ ＝ － ２ ｒ

ｒ ｑ


ｚ ＋
ａｔｙ － ａｍｙ

ｒ － ｑ


ｘ ｑ


ｙ (７)

同理ꎬ依照上述过程也可同时推得视线方位角

的二阶导数式为

ｑ̈ｙ ＝ － ２ ｒ

ｒ ｑ


ｙ －
ａｔｚ － ａｍｚ

ｒｃｏｓ ｑｚ
＋ ２ｑ


ｙ ｑ


ｚ ｔａｎ ｑｚ (８)

显然上述视线角速度的二阶导数式中均含有视

线角速度的乘积项ꎬ因此导弹两个通道存在交叉耦

合ꎮ 为简化弹体控制设计ꎬ可以认为导弹一般具备

横滚稳定性ꎬ且忽略视线角速度二阶小量[２ꎬ１３ － １５]ꎬ
两通道就可完全解耦处理ꎬ由此得到含俯仰、方位两

通道的导引头跟踪系统状态方程为

εｚ ＝ ｑ


ｚ － εｙωａｘ － ωａｚ

ｑ̈ｙ ＝ － ２ ｒ

ｒ ｑ


ｙ －
ａｔｚ － ａｍｚ

ｒ

εｙ ＝ ｑ


ｙ ＋ εｚωａｘ － ωａｙ

ｑ̈ｙ ＝ － ２ ｒ

ｒ ｑ


ｙ －
ａｔｚ － ａｍｚ

ｒ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

(９)

由式(９)系统状态方程可知ꎬ视线角速度微分

方程中含有弹目接近速度与相对距离的比值项ꎮ 显

然ꎬ导弹整个攻击过程中弹目相对距离变化率一直

为负ꎬ即系数项 － ２ ｒ / ｒ 始终大于 ０ꎮ 因此ꎬ视线角速

度变化率与视线角速度的变化趋势总是保持一致ꎬ随
着弹目距离不断接近ꎬ视线角速度必然具有发散趋势ꎮ
２. ２　 目标机动与观测方程

目标运动模型是机动目标跟踪的基础ꎬ模型选

取是否合理ꎬ直接关系到对目标进行跟踪滤波的效

果ꎬ因而一直是目标跟踪中比较棘手的问题ꎮ 目标

运动建模常用的有 ＣＶ、ＣＡ 模型、Ｓｉｎｇｅｒ 模型、半马

尔科夫模型和“当前”统计模型等[５ꎬ１４ꎬ１６]ꎮ
其中“当前”统计模型采用非零均值和瑞利分

布来表征目标加速度情况ꎬ有较好的跟踪性能和鲁

棒性ꎬ更加符合实际机动情况ꎮ 同时ꎬ目前大部分改

进方法均是以“当前”模型为基础进行修正ꎮ 因而ꎬ
选取“当前”统计模型描述目标机动最具代表性也

兼具良好的拓展性ꎮ 模型描述目标机动形式为修正

瑞利￣马尔科夫过程ꎬ采用零均值一阶时间相关模型

表示如下:
ａ( ｔ) ＝ － αａ( ｔ) ＋ αａ－ ＋ ｗ( ｔ) (１０)

式中:ａ－ 为目标机动加速度均值ꎬ在每一个导引头采

样周期内为常数ꎻα 为机动频率ꎻｗ( ｔ)是均值为 ０ꎬ
方差为 ２ασ２

ａ 白噪声ꎻσ２
ａ 为目标加速度方差ꎮ 其中

σ２
ａ 计算方式为

σ２
ａ ＝ ４ － π

π (ａｍａｘ － Ｅ[ａｔ]) ２ (１１)

式中:ａｍａｘ为目标最大机动加速度ꎬＥ[ａｔ]为当前时

刻机动加速度估计值ꎮ 综合上述跟踪系统状态方

程、目标运动模型和导引头测量的失调角ꎬ在进行时

域离散后可得到整个控制系统状态方程ꎬ以俯仰通

道为例ꎬ如下:

εｚ(ｋ ＋ １)

ｑ


ｚ(ｋ ＋ １)
ａｔｙ(ｋ ＋ １)

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝

１ Ｔ ０

０ １ － ２ ｒ


ｒ Ｔ
Ｔ
ｒ

０ ０ １ － αＴ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

εｚ(ｋ)

ｑ


ｚ(ｋ)
ａｔｙ(ｋ)

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋

－ Ｔ ０ ０

０ － Ｔ
ｒ ０

０ ０ αＴ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ωａｚ(ｋ)
ａｍｙ(ｋ)

ａ－(ｋ)

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋
０
０
Ｔ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ｗ (１２)

Ｚ(ｋ ＋ １) ＝ [１　 ０　 ０]

εｚ(ｋ ＋ １)

ｑ


ｚ(ｋ ＋ １)
ａｔｙ(ｋ ＋ １)

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋ ｖ (１３)

式中:Ｔ 为导引头更新时间间隔ꎬｖ 为导引头测量噪声ꎮ

３　 角跟踪系统控制设计

３. １　 传统跟踪控制缺陷分析

采用速率陀螺反馈的传统角跟踪回路包括测角

系统和天线伺服系统ꎬ测角系统敏感天线轴与弹目

视线之间的失调角ꎬ伺服系统直接利用误差信号驱

动天线减小失调角ꎬ基本组成如图 ３ 所示ꎮ

图 ３　 传统角跟踪回路

Ｆｉｇ. ３　 Ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ａｎｇｌｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｌｏｏｐ
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为尽可能使天线波束中心紧跟目标ꎬ可增加低

通滤波器带宽来提高伺服系统快速性ꎮ 但宽伺服带

宽会让噪声加剧导引头的随机震动ꎬ不利于天线空

间稳定ꎮ 一般根据目标和导弹运动轨迹选择最佳带

宽ꎬ使总的误差输出最小ꎮ
然而ꎬ角跟踪系统最佳带宽与距离相关ꎮ 远距

离时信噪比低ꎬ较窄的带宽就能以适当的跟踪滞后

压制住接收机热噪声ꎮ 近距离时信噪比高ꎬ虽然压

制住了接收机噪声ꎬ但是目标角闪烁迅速增大ꎬ需要

限制滤波器带宽ꎬ此时又会增大滞后误差ꎮ 为兼顾

不同特性目标和复杂战术条件ꎬ传统角跟踪回路很

难在全弹道过程中保持最佳带宽[１ꎬ７]ꎮ
３. ２　 前置卡尔曼滤波控制设计

为克服传统回路跟踪机动目标、抑制噪声能力

差的问题ꎬ考虑能否将视线角速度引入控制过程ꎬ主
动判断视线角速度以提高角跟踪性能ꎮ 由于导引头

接收机测量数据只有失调角ꎬ视线角速度则只能通

过滤波器进行估计[１０ － １２ꎬ１７]ꎬ因此滤波过程须提至伺

服控制之前ꎬ即采用卡尔曼滤波环节将弹目相对信

息转化为跟踪控制量和导弹制导控制指令ꎬ图 ４ 为

滤波环节前置的角跟踪系统设计框图ꎮ

图 ４　 基于卡尔曼滤波的角跟踪系统

Ｆｉｇ. ４　 Ａｎｇｌｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｋａｌｍａｎ Ｆｉｌｔｅｒ

图 ４ 中导引头接收装置在接收到目标回波后ꎬ
对失调角进行测量ꎬ同时将多普勒跟踪和距离跟踪

信息一起引入到卡尔曼滤波环节ꎮ 根据估计出的视

线角速度和失调角ꎬ共同作为伺服系统控制输入信

号驱使天线精确跟踪目标ꎮ 同时ꎬ滤波环节得到的

视线角速度估计值也将直接进入自动驾驶仪形成导

弹控制指令ꎮ
３. ３　 目标跟踪与视线角速度估计

设离散化的系统状态方程可写为

Ｘｋ ＋ １ ＝Φｋ ＋ １ꎬｋＸｋ ＋Ψｋ ＋ １ꎬｋＵｋ ＋Γｋ ＋ １ꎬｋＷｋ

Ｚｋ ＋ １ ＝ Ｈｋ ＋ １Ｘｋ ＋ １ ＋ Ｖｋ ＋ １
{ (１４)

式 中: Ｘｋ ＝ ε ｑ


ａｔ[ ]
Ｔ

为 状 态 变 量ꎻ Ｕｋ ＝

ω ａｍ ａ－[ ]
Ｔ
为输入控制作用ꎻＷｋ为系统噪声ꎻＶｋ

为量测噪声ꎮ 仍以俯仰通道为例式(１４)各系数矩

阵分别为:

Φｋ ＋ １ꎬｋ ＝

１ Ｔ ０

０ １ － ２ ｒ

ｒ Ｔ
Ｔ
ｒ

０ ０ １ － αＴ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

(１５)

Ψｋ ＋ １ꎬｋ ＝

－ Ｔ ０ ０

０ － Ｔ
ｒ ０

０ ０ αＴ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

(１６)

Γｋ ＋ １ꎬｋ ＝ ０ ０ Ｔ[ ]Ｔ (１７)
Ｈｋ ＋ １ ＝ １ ０ ０[ ] (１８)

根据式(１４) ~ 式(１８)ꎬ并利用目标加速度 ａ＾ ｔ
估值代替均值 ａ－ꎬ得到导引头实时自适应卡尔曼滤

波算法迭代过程如图 ５ 所示ꎮ

图 ５　 卡尔曼滤波迭代过程

Ｆｉｇ. ５　 Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒ ｉｔｅｒａｔｉｖｅ ｐｒｏｃｅｓｓ

相比采用速率陀螺反馈的传统跟踪回路ꎬ改进

之后的控制过程引入了多普勒跟踪信息ꎬ由于速度

通道噪声一般比角通道噪声要小ꎬ因此能够减小导

引头跟踪系统的随机误差ꎮ

４　 角跟踪性能仿真评估

４. １　 量测噪声与仿真建模

导引头会因多种因素而产生测量误差ꎬ如:环境

噪声、目标角闪烁、杂波干扰、动态滞后等[１ꎬ２ꎬ１４]ꎮ 基

于一般情况本文只考虑其中最为重要的热噪声和目

标角闪烁这两种误差源ꎬ由这两种噪声所引起的均

方误差为:
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σｑ ＝ σｑꎬｎ ＋ σｑꎬｇ (１９)

σｑꎬｎ ＝
θＢ

ＫＡ ２ＢｓＴＰ (Ｓ / Ｎ) １Ｎｅ

(２０)

σｑꎬｇ ＝ (０. ２０ ~ ０. ３５) Ｌ
Ｒ (２１)

式中ꎬ变量含义参照文献[１]ꎮ 同时ꎬ导弹取为三自

由度仿真模型ꎬ建模过程参照文献[２]ꎮ
为评估空空导弹采用上述改进方法的角跟踪情

况ꎬ本文分别对迎头、尾后、侧向 ３ 种态势下两种不

同跟踪方式的导弹弹道分别按照图 ６ 所示流程进行

５００ 次蒙特卡洛仿真ꎮ 如果导弹满足以下条件之一

则提前判定为脱靶[２ꎬ１３]:①弹目相对径向速度由负

变正ꎻ②导弹速度下降至 ３００ ｍ / ｓ 时还未命中目标ꎻ
③导引头失调角超出最大静态视场角时ꎬ弹目距离

１ ５００ ｍ 以上ꎮ 图 ６ 中导弹参数、仿真与初始攻击条

件设置见表 １ꎮ 表 １ 中发射距离和进入角等带有取

值范围的参数ꎬ由计算机在其取值区间内随机赋值ꎮ
４. ２　 评价指标选择

导弹实际飞行中ꎬ随着弹目距离不断接近ꎬ导引

头会受到严重的角闪烁噪声影响ꎬ导致测量噪声大

幅增大如图 ７ 所示ꎮ
当弹目接近至一定距离时ꎬ导引头跟踪误差会

使导引头丢失目标并关闭发射机ꎬ同时以最近时刻

所给出的控制指令完成弹目交汇[２]ꎮ 导引头关机

时刻的弹目距离即为失控距离ꎬ其代表了导弹相对

目标的最后可控程度ꎮ 因此ꎬ选用失控距离 Ｄｌｏｓ和

导弹命中概率 Ｐ ｊ两个指标共同评价角跟踪系统与

导弹性能ꎮ下面分别就传统与改进角跟踪控制方

法ꎬ在不同态势下对目标采取不机动、末段机动、全
程机动 ３ 种规避策略的跟踪情况进行分析ꎮ

图 ６　 仿真流程图

Ｆｉｇ. ６　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ

表 １　 仿真参数设置

Ｔａｂ. １　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｓｅｔｔｉｎｇ

导引头
载频 / ＧＨｚ 峰值功率 / Ｗ 天线增益 / ｄＢ 最大静态视场角 / ( °) 天线初始指向

１５ ８０ ２３ ± １. ５ 目标位置 ＋ 随机偏差

导弹
发动机平均推力 / Ｎ 发动机工作时间 / ｓ (总质量 / 被动段质量) / ｋｇ (弹长 / 弹径) / ｍ 最大可用过载 / ｇ

１０ ２５０ ４ ８５ / ６０ ３. ００ / ０. １３ ４５

攻击态势
发射距离 / ｋｍ 迎头进入角 / ( °) 尾后进入角 / ( °) 侧向进入角 / ( °) 攻击高差 / ｋｍ

２０ ± ５ ０ ± ２０ １８０ ± ２０ ４０ ± ２０ ± ３ 以内

仿真条件
导引率 比例系数 初始高度 / ｍ 仿真步长 / ｍｓ 命中条件 / ｍ

修正比例导引 ３ ８ ０００ １０ 脱靶量 < １５

４. ３　 仿真评估

当目标始终保持匀速直线运动飞行时ꎬ导弹采

用不同角跟踪方式的攻击结果见表 ２ꎮ
由表 ２ 所列数据可知:对于非机动目标ꎬ传统控

制方法的攻击效果甚至还要优于改进方法ꎬ这主要

是因为改进方法引入了目标加速度估计ꎬ在目标不

机动时ꎬ滤波环节对目标加速度的估计带来了原理

偏差[１８]ꎬ导致失控距离增大ꎮ 然而ꎬ尽管带有一定

误差ꎬ引入滤波环节也并未造成导弹失控距离和命

中概率的明显恶化ꎬ导弹整体性能仍处在可接受的

范围之内ꎮ
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图 ７　 导引头测量噪声

Ｆｉｇ. ７　 Ｎｏｉｓｅ ｉｎ ｓｅｅｋｅｒ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

目标只在末段进行机动规避时ꎬ两种角跟踪方

式攻击结果见表 ３ꎮ
由表 ３ 数据可以看出:攻击末段机动目标ꎬ改进

方法所带来的性能提升十分明显ꎬ在有效压缩导弹

失控距离的同时ꎬ提高了命中概率ꎮ 如图 ８ 显示了

一组随机仿真的导引头跟踪情况ꎬ图中数字含义为

相应时刻下的弹目距离ꎮ

表 ２　 目标不机动下导弹攻击情况(５００ 次仿真均值)
Ｔａｂ. ２ 　 Ｍｉｓｓｉｌｅ ａｔｔａｃｋ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｆ ｎｏｎ￣ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ

ｔａｒｇｅｔ (ａｖｅｒａｇｅ ｖａｌｕｅｓ ｏｆ ５００ ｔｉｍｅｓ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ)

态势
失控距离 Ｄｌｏｓ / ｍ 命中概率 Ｐ ｊ / ％

传统 改进 传统 改进

迎头攻击 ２１６. ０９ ２２８. ４７ １００ １００

尾后攻击 ２５９. ５７ ２８８. ９５ ９８ ９４

侧向攻击 ２６２. ５３ ２７３. １４ ９９ ９１

表 ３　 目标末段机动下导弹攻击情况(５００ 次仿真均值)
Ｔａｂ. ３ 　 Ｍｉｓｓｉｌｅ ａｔｔａｃｋ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔａｒｇｅｔ ｔｅｒｍｉｎａｌ

ｍａｎｅｕｖｅｒ (ａｖｅｒａｇｅ ｖａｌｕｅｓ ｏｆ ５００ ｔｉｍｅｓ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ)

态势
失控距离 Ｄｌｏｓ / ｍ 命中概率 Ｐ ｊ / ％

传统 改进 传统 改进

迎头攻击 ８１１. ９９ ４０３. ４１ ３５ ６４

尾后攻击 ４７４. ５０ ２７９. ３１ ６６ ８５

侧向攻击 ７８５. ８８ ３８２. ８０ ５７ ７９

图 ８　 导引头失调角变化
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　 　 图 ８ 中曲线变化体现:目标一旦进行机动ꎬ传统

跟踪方式下的失调角就开始偏离 ０°ꎬ并随着弹目距

离接近ꎬ震荡愈发剧烈ꎬ最终在距离目标较远的位置

上超出导引头静态视场角ꎬ导致跟踪丢失ꎮ 而基于

滤波的改进控制方法则在目标机动后ꎬ有效抑制了

失调角大范围波动ꎬ延迟视线发散ꎬ保持了对机动目

标的持续跟踪ꎬ从而提高了导弹命中概率ꎮ
当目标采取全程机动规避策略时ꎬ两种角跟踪

方式的攻击结果见表 ４ꎮ
从表 ４ 数据可知:目标进行全程机动规避ꎬ两种

方法下的跟踪效果与命中情况较之前均出现了不同

程度下降ꎮ 但改进方法相较传统方法还是表现出更

好的适应性ꎮ 图 ９ 显示了一组随机仿真跟踪结果ꎮ

表 ４　 目标全程机动下导弹攻击情况(５００ 次仿真均值)
Ｔａｂ. ４　 Ｍｉｓｓｉｌｅ ａｔｔａｃｋ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔａｒｇｅｔ ｍａｎｅｕｖｅｒ ｉｎ

ｗｈｏｌｅ ｐｒｏｃｅｓｓ ( ａｖｅｒａｇｅ ｖａｌｕｅｓ ｏｆ ５００ ｔｉｍｅｓ ｏｆ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ)

态势
失控距离 Ｄｌｏｓ / ｍ 命中概率 Ｐ ｊ / ％

传统 改进 传统 改进

迎头攻击 ８５１. ２７ ４３６. １０ ３３ ５６

尾后攻击 ９０１. ０２ ３４３. ６２ ２３ ６７

侧向攻击 ９５３. ２８ ５２９. ６５ １０ ４１

图 ９　 导引头失调角变化

Ｆｉｇ. ９　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｍｉｓａｌｉｇｎｍｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ｓｅｅｋｅｒｓ

　 　 从图 ９ 中曲线变化体现:传统跟踪方式下ꎬ目标

全程机动所造成的失调角变化起伏较末段机动更为

强烈(尾追情况除外ꎬ目标前期进行加速逃逸)ꎮ 由

于导弹发射之初目标便开始机动ꎬ因此失调角从 ０
时刻起就产生波动ꎬ传统方法很难保证导引头天线

持续稳定跟踪目标ꎮ 而改进方法在全弹道过程中显

示出较好的稳定性ꎬ减小了导引头空间随机摆动ꎬ保
证了天线波束持续指向目标ꎬ延迟了失调角发散ꎬ也

提高了导弹命中概率ꎮ
综合上述不同态势下的导弹跟踪效果ꎬ基于卡

尔曼滤波的角跟踪方法针对机动目标表现出更快的

响应速度和更高的跟踪精度ꎬ相较于传统跟踪回路

具有更强的抗大机动目标能力ꎬ可有效提升导弹的

命中概率与战场作战效能ꎮ
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５　 结　 论

１)在弹体视线坐标系下ꎬ忽略导弹自旋情况ꎬ
角跟踪系统可简化为线性模型ꎮ 由于带有目标加速

度估计环节ꎬ目标不机动时改进控制方法稍劣于传

统跟踪控制回路性能ꎬ但仍处于可接受程度ꎮ
２)从攻击机动目标情况来看ꎬ基于滤波环节前

置的改进控制方法能有效抑制由目标机动所带来的

失调角震荡ꎬ压缩导弹失控距离ꎬ提升跟踪精度与稳

定性ꎬ具备一定的工程实用价值ꎮ
３)同时ꎬ也必须指出由于弹目距离与相对速度

在滤波环节中的引入ꎬ产生了导引头抗速度干扰等

相关问题ꎮ 此外文中改进方法对只能获取弹目角度

信息的红外制导方式尚有一定局限ꎬ如何在提升导

弹跟踪性能的基础上增强抗干扰ꎬ并扩大应用范围

还需要进一步研究ꎮ
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