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再人弹道参数自适应估计
’

蔡 洪

(国防科技大学 自动控制系 长沙 41 0 0 7 3)

摘 要 本文研究再 入弹道参数的自适应估计
。

所采用的方法对动力学模型噪声 的未

知统计特性进行补偿
,

并对状态参数与测量设备的系统误差交叉进行估计
。

仿真结果表明
,

无

论是状态参数的估计还是测量 系统误差的估计
,

都具有较高的精度
。
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基于再入飞行试验测量数据对再入弹道参数进行估计
,

属于典型的过程估计问题
。

工

程应用中
,

影响估计精度的因素主要有二
:

一是动力学模型中加速度的干扰
; 二是测量

设备系统性的误差
。

本文研究针对这两方面因素的自适应滤波方法
。

1 再人动力学模型

在发射坐标系 中
,

忽略牵连力和哥氏力的影响
,

再入动力学方程可表示为如下离散
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其中 x
,

y
, z
表示位置

; 仇
, v , , v 二

表示速度
; 认。 a , , a 二

表示加速度
; T 为离散周期

;
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表示第 k 个离散时刻
。

加速度可以由如下函数表示
,
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式中 g 。

为重量对质量的转换系数
; 夕为弹道系数

; P为空气密度
,

是位置的函数
,

即 尸~

* (二
,

,
, 二 ) ; v 为速度值

,
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为加速度随机干扰
。

弹道系数 召定义为

月二
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其中 G 为再入飞行器的重量
; C D

为再入飞行器的阻力系数
; S 为再入飞行器的有效横截

面积
。

将动力学方程写成向量形式为

X
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*
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,
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2 测量模型

本文考虑雷达与经纬仪两种测量设备
。

对于雷达
,

测量元素为斜距 R
,

高低角 E
,

方位角 A
。

设测量随机误差为
r 、

统误差分别为 S
, ,

S
* ,

S
。 ,

则雷达测量方程可表示为
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分别为被测量的真值
。

记 凡 三 (二
〔
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3)(
一

二
、

)
T ,

凡
一

与飞行器在发射直

角坐标系中的位置 X
F
一 (x y z)

T

具有如下关系
:

X
。
一 中(X

;
一 X 力 (6)

其 中
,

X
。

为测量站址在发射坐标系中的坐标
,

沪为坐标变换矩阵
,

于是
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上式中函数 A T A N 定义如下
:
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于是测量模型可用向量形式表示为
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、
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。

对于经纬仪
,

测量元素只有高低角 E 和方位角 A
,

掉关于 R 的分量
。

( 9 )

(
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其测量模型的表示在 ( 9) 式中去

3 飞行状态及测量系统误差的 自适应估计

再入飞行的动力学模型与测量模型综合如下
:
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上 式 中上标
‘

,l
”

表示第 i 台测量设备
; n 为同时进行 测量 的测 量设备台数

。

关于模型

( 1 0 )
,

有
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、
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;
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,
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。

( 1 0 a ) 中 u (x *
)为 x 备

的非线性函数
,

因此 ( 1 0 a )为非线性的状态方程
。

在进行状态估

计时
,

为了处理 的方便
,

将 U (X *
)看成是状态方程的输入项

,
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,
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从而
,

有如下自适应滤波算法
:
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(1 91 )是为了在计算中避免 a里+
,

出现负值
。

按 (1 9) 式进行递推计算
,

可取 武一。
,

韶
,
一 。

,
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,
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,

⋯
, , ,

.

大刃
。

与 八
/ 。可 以由自由飞

行段末段数据处理的结果给出
,

或者采用再入段数据平滑而获得
。

4 仿真计算结果

本文的方法是 以某型号导弹飞行试验为背景的
。

现给 出某一飞行弧段 (共 17 秒 )的仿

32



表 1 测量设备及跟踪弧段

设设 备备 起始跟踪时间(S ))) 跟踪结束时间(S )))

雷雷达 1 辞辞 OOO 666

经经纬仪 1 二二 OOO 1 777

雷雷达 2 ### 000 666

经经纬仪 2
并并

000 1 777

经经纬仪 3
称称

000 1 777

经经纬仪 3 耸耸 OOO 1 777

经经纬仪 4
###

000 l 777

真结果
。

参与的测量设备如表 1
。

测量设

备的站址是 已知 的
,

测量随机误差标准

差指标为
:

雷达
: a 二

一 s m
,

氏一 氏 一 5气经

纬仪
: 。。

一 。“

一 5 “ 。

测量设备的系统误差

是未 知的常 数
,

仿 真时取 的数值为
:

雷

达
:
S 一 20 m

,

S
￡

一 S
。

一 5酬 ;经纬仪
:
S

尸

-

S
召

= 2 0 “

动 力学 方 程 中
,

弹道 系数 月为 已

知
。

轨道模拟时
,

加速度各个分量在每个

离散点均含有均值为零
,

标准差 为
。 一

0. 5 m /s
2

的随机干扰
。

加速度随机干扰以及测量随机误差

均 以正态伪随机数的方式产生
。

根据模拟的测量数据对飞行状态参

数以及测量系统误差进行估计
。

为计算

结果 的直观起见
,

绘出测量系统误差的

动态估计图以及状态估计与参考值的偏

差图 (本文只给出部分图
,

见图 1
,

2
,

3
,

4 )
。

状态估计的精度
,

用偏差的均方根

值来描述
。

设有序列 {d
,

}
,
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,

2
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。

~
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偏差数据统计的估值精度 为

2
.
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速度
:
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,
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氏
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.
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从系统误差的动态估计 图来看
,

各设备的系统误差估计在几秒之后基本稳定在真值
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1 9
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图 3

2
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雷达 1 #

斜距 R 的系统误差估计

图 4 雷达 2
”

高低角 E 的系统误差估计

的附近
。

由此看 来
,

这种状态估计与测量设备系统误差估计交互进行
、

互相补偿的方法
,

在

数据处理过程中效果是明显的
。
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