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弹道导弹关机点状态估计的指数加权递归最小二乘方法
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摘　要：在双星预警条件下，将指数加权递归最小二乘算法应用于目标关机点状态估计问题中。通过引
入加权因子对目标助推段运动的局部拟线性特性进行描述，从而在一定程度上克服了一般的线性多项式模

型难以准确刻画整个助推段运动的难题。通过对助推段目标动力学特性的分析，考察了目标在垂直射面方

向上的运动特性。在此基础上，提出了一种更为准确的助推段运动模型。仿真算例表明，所提出的关机点状

态估计方法相对于传统的方法具有一定的优越性。
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　　在导弹防御系统中，早期预警卫星通常部署
在地球静止轨道上，星载的红外传感器通过探测

助推段火箭发动机尾焰的辐射实现对弹道导弹目

标的预警，为后续防御行动提供引导信息。红外

传感器属于被动式探测，仅能够提供目标的方向

信息，难以提供距离信息，这就决定了仅仅依靠单

颗预警卫星的测量数据实施目标助推段状态估计

是十分困难的。通常的解决措施包括双星或多星

协同探测［１－３］，采用雷达传感器代替［４－５］等。

弹道导弹的助推段建模是制约助推段状态估

计的一个关键问题，在中段防御以及助推段防御

等领域受到广泛关注。目前出现的助推段模型主

要分为两类：基于弹道模板［１，６－７］与不基于弹道模

板。随着弹道导弹武器的不断发展，建立准确和

完善的弹道模板库变得越来越困难。文献［５］指
出，对于助推段跟踪问题，建立一个稳定的线性多

项式模型比依赖于可能不精确的弹道模板更加有

效。不基于弹道模板的助推段模型主要包括引力

转弯模型［８－９］与线性多项式模型［３，５－６］等。引力转

弯模型能够较好地近似导弹的大气飞行段，然而在

描述导弹飞出大气层后的运动时具有一定的局限

性（此时导弹需要实施闭环导引［５］，其运动过程不

符合引力转弯假设）。线性多项式模型具有结构简

单、无须先验信息等优点，能够比较方便地与卡尔

曼滤波、最小二乘等理论相结合实施状态估计。然

而，导弹的助推段飞行是一个高度非线性的运动过

程，采用线性多项式模型来描述这一过程将不可避

免地造成精度的损失，尤其是在处理包含加速度突

变的多级火箭情形时，基于线性多项式模型的传统

估计算法性能将进一步退化。

本文在双星预警条件下开展弹道导弹关机点

状态估计研究。针对线性多项式模型描述助推段

 收稿日期：２０１４－０４－２４
基金项目：国家自然科学基金资助项目（１１２７２３４６）；国家重点基础研究发展计划（９７３计划）资助项目（２０１３ＣＢ７３３１００）
作者简介：柴华（１９８８—），男，山西沁水人，博士研究生，Ｅｍａｉｌ：ｃｈａｉｈｕａ＠ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ；

唐国金（通信作者），男，教授，博士，博士生导师，Ｅｍａｉｌ：ｔａｎｇｇｊ＠ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ



　第６期 柴华，等：弹道导弹关机点状态估计的指数加权递归最小二乘方法

运动将引入过程噪声的问题，本文采用指数加权

递归最小二乘算法［１０］对目标助推段运动的局部

拟线性特性进行刻画，从而可产生较优的关机点

状态估计结果。此外，针对现有研究中较为常见

的目标助推段平面运动假设［１，６－７，１１－１２］，本文开展

了动力学特性分析，指出在实际发射时，导弹受到

地球旋转引起的牵连速度影响，其助推段轨迹并

非位于一个平面内（这一特性对于战略弹道导弹

而言更为明显），进而建立了一种更为准确的助

推段运动模型：导弹的助推段运动近似地位于一

个匀速漂移的平面内，平面漂移的速度取决于发

射点的位置以及发射指向，导弹在平面内的运动

由解耦的线性多项式拟合。为验证所建立的模型

与算法的有效性，本文引入仿真算例对采用不同

方法的估计结果进行了对比。

本文的研究引入了如下限定与假设：１）将地
球近似为旋转椭球体，仅考虑 Ｊ２项摄动；２）目标
为战略弹道导弹，其助推段的开关机事件已知，为

了避免多级发动机加速度突变对状态估计的影

响，本文仅针对助推段末级观测数据进行处理。

１　预警卫星探测模型

设目标导弹的发射时刻为 ｔ０，发射点为 ｏＡ。

本文建立的预警卫星探测模型涉及３个坐标系：
地心惯性系 ｏＥ－ｘＩｙＩｚＩ，视线坐标系 ｏ２－ｘＳｙＳｚＳ与
发射惯性系ｏＡ－ｘＡｙＡｚＡ。三者定义如下。
１）地心惯性系ｏＥ－ｘＩｙＩｚＩ，记为Ｉ。在ｔ０时刻，

地心惯性系的原点 ｏＥ位于地心，ｏＥｘＩ轴在赤道平
面内指向本初子午线，ｏＥｚＩ轴垂直于赤道平面，指
向北极。ｏＥｙＩ轴与其余两轴成右手直角坐标系。
ｏＥ点及坐标系各轴指向在惯性空间保持不变。
２）视线坐标系ｏ２－ｘＳｙＳｚＳ，记为Ｓ。视线坐标

系的原点为探测器视场中心ｏ２。ｏ２ｘＳ轴指向目标
质心。ｏ２ｙＳ轴与ｏ２ｘＳ轴互相垂直，且ｘＳｏ２ｙＳ平面垂
直于地心惯性系的 ｘＩｏＥｚＩ平面。ｏ２ｚＳ与其余两轴
成右手直角坐标系。

３）发射惯性系 ｏＡ－ｘＡｙＡｚＡ，记为 Ａ。在 ｔ０时
刻，发射惯性系的原点ｏＡ位于发射点，ｏＡｘＡ轴在发
射水平面内，指向发射瞄准方向。ｏＡｙＡ轴垂直于
发射水平面指向上方，ｏＡｚＡ轴与其余两轴成右手
直角坐标系。ｏＡ点及坐标系各轴方向在惯性空间
保持不变，ｏＡｘＡ轴与ｏＡ点正北方向的夹角称为发

射方位角Ａ０。
需要指出的是，由于稠密大气层的影响，目标

导弹的发射时刻ｔ０与发射点 ｏＡ难以确定，仅能通
过预警卫星的观测数据产生估计值 ｔ１与 ｏ′Ａ，ｔ１为
预警卫星对目标的首次发现（ＣｌｏｕｄＢｒｅａｋ，ＣＢ）
时刻，ｏ′Ａ为 ｔ１时刻观测到的目标位置。在下文的
计算中，均以ｔ１与ｏ′Ａ来近似ｔ０与ｏＡ。

图１　地心惯性系与视线坐标系
Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｃｅｎｔｒｉｃｉｎｅｒｔｉａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

ａｎｄｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

图１给出了视线坐标系与地心惯性系的几何
关系。将两坐标系的原点重合，视线矢量与ｘＩｏＥｚＩ
平 面 的 夹 角 称 为 目 标 的 仰 角 ｑβ， ｑβ∈
［－π／２，π／２］。视线矢量在ｘＩｏＥｚＩ平面的投影与
ｏＥｘＩ轴的夹角称为目标的方位角 ｑα，ｑα∈［０，
２π）。视线方向矢量在地心惯性系下的投影满足
如下关系：

Ｎ０Ｉ＝ＩＳ·Ｎ
０
Ｓ＝

ｃｏｓｑβｃｏｓｑα
ｓｉｎｑβ

－ｃｏｓｑβｓｉｎｑ









α

（１）

式（１）中 ＩＳ为视线坐标系到地心惯性系的转换
矩阵。

在目标助推段任意时刻，设由两预警卫星观测

得到的视线矢量分别为ＮＩ１，ＮＩ２，则两视线的交点即
为目标位置Ｐ，如图２所示。在实际观测中，由于观
测误差的存在，两视线在空间中未必相交，此时本文

以两视线公垂线的中心Ｑ来近似目标位置。
设图２中卫星 Ｓ１，Ｓ２在地心惯性系下的位置

分别为ＳＩ１＝ ｘ１，ｙ１，ｚ[ ]１
Ｔ、ＳＩ２＝ ｘ２，ｙ２，ｚ[ ]２

Ｔ，两视

线方向矢量分别为 Ｎ０Ｉ１ ＝ ａ１，ｂ１，ｃ[ ]１
Ｔ、Ｎ０Ｉ２ ＝

ａ２，ｂ２，ｃ[ ]２
Ｔ，则Ｑ点在地心惯性系下的坐标可通

过式（２）和式（３）计算。
ａ１ －ａ２ ｂ１ｃ２－ｃ１ｂ２
ｂ１ －ｂ２ ａ２ｃ１－ａ１ｃ２
ｃ１ －ｃ２ ａ１ｂ２－ｂ１ａ









２

σ１
σ２
σ









３

＝

ｘ２－ｘ１
ｙ２－ｙ１
ｚ２－ｚ









１

（２）

ＱＩ＝
ｘ１＋ａ１σ１＋ｘ２＋ａ２σ２

２
ｙ１＋ｂ１σ１＋ｙ２＋ｂ２σ２

２
ｚ１＋ｃ１σ１＋ｚ２＋ｃ２σ２[ ]２

Ｔ

（３）

　　进一步，能够得到发射惯性系下的目标位置如
式（４）所示。

ＱＡ＝ＡＩ·ＱＩ （４）
式（４）中ＡＩ为地心惯性系到发射惯性系的转

·３８·
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图２　双星观测的几何关系
Ｆｉｇ．２　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｒｅｌａｔｉｏｎｏｆｔｗｏｓａｔｅｌｌｉｔｅｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ

换矩阵。注意，计算ＡＩ的前提是已知发射点 ｏＡ与
发射方位角 Ａ０。前文已述，ｏＡ由观测值 ｏ′Ａ近似，
Ａ０的确定策略将在３．１节给出。

２　目标助推段运动模型

在基于弹道模板的助推段跟踪与估计研究中，

弹道模板所包含的信息通常有目标的红外辐射强

度与标称情形下目标在垂直方向与水平方向上的

运动轨迹等［７］。也就是说，这些弹道模板隐含地认

为目标的助推段轨迹位于射击平面内。一些不基

于弹道模板的研究也沿用了这一假设［１１－１２］。事实

上，在实际发射时，目标受到地球旋转所引起的牵

连速度的影响，其助推段轨迹并非位于一个平面

内。为了对这一问题建立更清晰的认识，本文在发

射惯性系下对目标的助推段运动特性进行分析，在

此基础上给出更为准确的助推段运动模型。

在发射惯性系下，弹道导弹的助推段动力学方

程可由式（５）描述。

ｍｄ
２

ｄｔ２
＝Ｐ＋Ｒ＋ＦＣ＋ｍｇ＋Ｆ′ｋ （５）

　　式（５）中，Ｐ为发动机推力矢量，Ｒ为气动力
矢量，ＦＣ为控制力矢量，ｍｇ为引力矢量，Ｆ′ｋ为附
加哥氏力矢量。

一般来说，弹道导弹助推段的控制策略为：俯

仰角 φＴ按 照 事 先 装 订 的 飞 行 程 序 变 化
φＴ＝φｐｒ（ｔ）；偏航角ψＴ与滚动角 γＴ均保持为０不
变。φＴ，ψＴ，γＴ表示目标飞行过程中发射惯性系
到弹体系的欧拉角。因此，上述控制策略意味着

在助推段飞行中，弹体的主对称面始终与射击平

面ｘＡｏＡｙＡ保持平行。
１）推力Ｐ沿弹体主轴方向施加，因此 Ｐ位于

ｘＡｏＡｙＡ平面内，其在ｏＡｚＡ方向上的分量为０；
２）引力ｍｇ、气动力Ｒ、控制力 ＦＣ与附加哥氏

力Ｆ′ｋ在ｏＡｚＡ方向上的作用很小，可以忽略不计。
于是，在ｏＡｚＡ方向上，目标的加速度可以近似

为０，其运动特性主要由发射时刻的牵连速度决
定。牵连速度ｖ０可通过式（６）计算。

ｖ０Ａ＝ＡＩ·ｖ０Ｉ＝ＡＩ· ωｅ×Ｒ( )０ ＝
ｖ０ｘ
ｖ０ｙ
ｖ０







ｚ
（６）

式（６）中ωｅ为地球自转角速度矢量，Ｒ０为目
标发射点ｏＡ的地心矢径。

以发射惯性系 ｏＡ－ｘＡｙＡｚＡ作为参考坐标系，
本文将弹道导弹目标在助推段末级的运动建模，

如式（７）所示。在 ｏＡｚＡ方向，目标近似地以速度
ｖ０ｚ做匀速运动；ｏＡｘＡ与 ｏＡｙＡ方向，在发动机推力
Ｐ、引力ｍｇ等因素的作用下，目标的运动较为复
杂，本文以４阶多项式模型来描述其运动特性。

ｘ＝ａ０＋ａ１ｔ＋ａ２ｔ
２＋ａ３ｔ

３＋ａ４ｔ
４

ｙ＝ｂ０＋ｂ１ｔ＋ｂ２ｔ
２＋ｂ３ｔ

３＋ｂ４ｔ
４

ｚ＝ｖ０ｚ
{

ｔ

（７）

式（７）中，ａ０，ａ１，ａ２，ａ３，ａ４，ｂ０，ｂ１，ｂ２，
ｂ３，ｂ４，ｖ０ｚ均为待估参数。式（７）建立的模型考虑
了目标在垂直射面（ｏＡｚＡ）方向上的运动特性，即
认为目标位于一个匀速漂移的平面内；在 ｏＡｘＡ与
ｏＡｙＡ方向，目标的运动方程与文献［７］中的弹道模
板类似。也就是说，本文所建立的助推段运动模

型实质上是对弹道模板进行了修正。

３　目标状态估计算法

针对上文建立的目标助推段运动模型，本文

所采用的关机点状态估计算法主要分为两步：

１）结合目标ｏＡｚＡ方向的运动特性迭代估计目
标发射方位角Ａ０。
２）采用指数加权递归最小二乘估计算法实

现对ｏＡｘＡ，ｏＡｙＡ方向上未知参数的估计。

３．１　发射方位角的确定

由式（７）可知，目标助推段末级在 ｏＡｚＡ方向

的运动满足

ＱＡｉ＝

ｘＡｉ
ｙＡｉ
ｚ









Ａｉ

＝

ｘＡｉ
ｙＡｉ
ｖ０ｚ









ｔ

（８）

式（８）中，ＱＡｉ为通过双星观测获得的一组目标位
置序列。由最小二乘理论有

ｖ０ｚ＝ Ｈ
Ｔ( )Ｈ －１ＨＴＺ （９）

其中

ＨＴ＝ ｔ０ ｔ１ … ｔ[ ]ｎ ，Ｚ＝ ｚＡ０ ｚＡ１ … ｚ[ ]Ａｎ Ｔ
。

结合式（６）和式（９），可利用牛顿迭代法求解发射方
位角Ａ０。确定迭代初值的策略将在４．１节中给出。
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３．２　指数加权递归最小二乘估计

最小二乘法的递归实现，指从给定的初始条

件出发，通过应用新的数据样值中所包含的信息

对旧的估值进行更新［１０］。代价函数定义为

ζ（ｎ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
β（ｎ，ｉ） ｅ（ｉ）２ （１０）

式（１０）中，ｅ（ｉ）为期望响应 ｄ（ｉ）与 ｉ时刻的估计
值之差。即

ｅｘ（ｉ）＝ｄｘ（ｉ）－ｘ（ｉ）＝ｄｘ（ｉ）－ｗ
Ｔ
ｘ（ｎ）ｕ（ｉ）

ｅｙ（ｉ）＝ｄｙ（ｉ）－ｙ（ｉ）＝ｄｙ（ｉ）－ｗ
Ｔ
ｙ（ｎ）ｕ（ｉ{ ）

（１１）

其中，ｕ（ｉ）为ｔ（ｉ）时刻的输入向量，定义为
　ｕ（ｉ）＝ １，ｔ（ｉ）１，ｔ（ｉ）２，ｔ（ｉ）３，ｔ（ｉ）[ ]４ Ｔ （１２）
ｗｘ（ｎ），ｗｙ（ｎ）为第 ｎ步估计得到的４阶多项式
系数，即

ｗｘ（ｎ）＝ ａ０，ａ１，ａ２，ａ３，ａ[ ]４
Ｔ

ｗｙ（ｎ）＝ ｂ０，ｂ１，ｂ２，ｂ３，ｂ[ ]４{ Ｔ
（１３）

加权因子β（ｎ，ｉ）满足如下关系
０＜βｎ，( )ｉ≤１　ｉ＝１，２，…，ｎ （１４）

一般来说，加权因子的使用是为了保证“遗

忘”掉久远的过去数据。通常所用的加权因子是

指数加权因子，或所谓遗忘因子，定义为

βｎ，( )ｉ＝λｎ－ｉ　ｉ＝１，２，…，ｎ （１５）
式（１５）中，λ是一个接近 １，但又小于 １的正常
数。当λ＝１时，对应于传统的递归最小二乘估
计。显然，λ的存在使得算法能够以更大的权重
依赖于后期的观测数据，而在一定程度上“遗忘”

前期的观测数据。也就是说，λ使得算法能够更
好地聚焦于观测数据的局部特性，从而为降低过

程噪声的影响提供了可能。

指数加权递归最小二乘算法步骤如下：

１）算法初始化
给定初始状态，待估系数向量ｗ（０），逆相关

矩阵Ｐ（０）
２）算法递推
对于每一时刻，ｎ＝１，２，…计算中间量

π（ｎ）＝Ｐ（ｎ－１）ｕ（ｎ） （１６）
增益向量

ｋ（ｎ）＝ π（ｎ）
λ＋ｕＴ（ｎ）π（ｎ）

（１７）

先验估计误差

ξ（ｎ）＝ｄ（ｎ）－ｗ^Ｔ（ｎ－１）ｕ（ｎ） （１８）
待估系数向量

ｗ^（ｎ）＝ｗ^（ｎ－１）＋ｋ（ｎ）ξ（ｎ） （１９）
逆相关矩阵

Ｐ（ｎ）＝λ－１Ｐ（ｎ－１）－λ－１ｋ（ｎ）ｕＴ（ｎ）Ｐ（ｎ－１）
（２０）

采用上述算法对式（７）进行迭代处理，可得
发射惯性系下目标助推段末级运动方程，其速度

变化规律可由式（２１）计算。
ｖｘ＝ａ１＋２ａ２ｔ＋３ａ３ｔ

２＋４ａ４ｔ
３

ｖｙ＝ｂ１＋２ｂ２ｔ＋３ｂ３ｔ
２＋４ｂ４ｔ

３

ｖｚ＝ｖｚ
{

０

（２１）

４　初始值的确定

４．１　目标发射方位角初值的确定

设在双星观测获得的一组目标位置序列中，

ＱＣＢ与ＱＥＤ为初始和终端的两点，两者在地球表面
分别对应于弹下点 ＬＣＢ与 ＬＥＤ。利用球面几何理
论，可以解得近似的发射方位角α０，如图３所示。

图３　发射方位角初值的确定
Ｆｉｇ．３　Ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅｏｆｌａｕｎｃｈａｚｉｍｕｔｈ

４．２　递推初值的确定

在实施指数加权递归最小二乘估计之前，需

要给定算法的初始状态 ｗ（０），Ｐ（０），一组好的
初始状态有助于提高递归算法的收敛速度。本文

的初始状态由式（２２）给定。
ｗ（０）＝ ＵＴ( )Ｕ －１ＵＴＤ

Ｐ（０）＝ ∑
ｎ

ｉ＝１
ｕ（ｉ）ｕＴ（ｉ( )） －{ １

（２２）

式（２２）中，Ｕ＝

ｕＴ（１）
ｕＴ（２）


ｕＴ（ｎ











）

，Ｄ＝

ｄ（１）
ｄ（２）


ｄ（ｎ











）

。

５　仿真算例与分析

本章给出仿真算例，分别用于检验前文所提

出的助推段运动模型与状态估计算法的性能。

仿真配置情况如下：

１）初始时刻目标发射点的大地坐标为
（４０°Ｎ，１１０°Ｗ，０ｍ）。
２）ＣＢ时刻目标高度为１０ｋｍ。
３）预警卫星探测频率为５Ｈｚ。
４）预警卫星探测误差标准差（方位角与仰
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角）均为１μｒａｄ。
５）两颗预警卫星均为静止轨道卫星，其部署

位置分别为１５０°Ｗ，９０°Ｗ。
６）两颗预警卫星对目标的观测同步进行。
分别采用３种方法实现目标关机点状态估计：
ａ）采用本文提出的助推段运动模型，ｏＡｘＡ，

ｏＡｙＡ方向分别使用指数加权递归最小二乘算法；
ｂ）采用本文提出的助推段运动模型，ｏＡｘＡ，

ｏＡｙＡ方向分别使用递归最小二乘算法；
ｃ）采用文献［７］提出的助推段运动模型，ｏＡｘＡ，

ｏＡｙＡ方向分别使用指数加权递归最小二乘算法。
对比方法ａ与方法 ｂ的计算结果，能够检验

出本文所采用的指数加权递归最小二乘算法相对

于传统递归最小二乘算法的优越性；对比方法 ａ
与方法 ｃ的计算结果，能够检验出本文所提出的
助推段运动模型相对于平面助推段运动模型［７］

的优越性。

５．１　助推段运动模型比较

表１分别给出了方法ａ与方法ｃ对目标发射
方位角Ａ０的估计结果。由于发射点估计误差与
观测误差等因素的影响，方法 ａ估计产生的 Ａ０与
真值相比存在微小偏差；方法 ｃ忽略了助推段目
标在垂直射面（ｏＡｚＡ）方向上的运动，因而，其对Ａ０
估计结果的偏差更大。

表１　不同方法的发射方位角估计结果
Ｔａｂ．１　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌａｕｎｃｈａｚｉｍｕｔｈ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

真值 方法ａ 方法ｃ

Ａ０／（°） ２８０ ２８０．０７２ ２８０．４２０

　　进一步，引入 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ抽样，用１００次重
复抽样实验产生的目标关机点状态估计均方根误

差（ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＲＭＳＥ）来衡量不同方
法性能的好坏。表２给出了３种方法抽样结果的
对比。

表２　不同方法的状态估计均方根误差
Ｔａｂ．２　ＲＭＳＥＳｏｆｓｔａｔｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

方法ａ 方法ｂ 方法ｃ

ＲＭＳＥ

ｘ／（ｍ） ６７４．３７８ ６９９．４２６ ６５１９．３８７

ｙ／（ｍ） ６８０．７１９ ７６３．８１３ １２０９４．６０９

ｚ／（ｍ） ２９１．９３４ ３１９．０８４ １９４３．７６６

ｖｘ／（ｍ／ｓ） １３．６３７ ３３．４３１ ３２．３５６

ｖｙ／（ｍ／ｓ） １３．０２２ １３．１２３ ７８．１５３

ｖｚ／（ｍ／ｓ） ７．２６９ ８．６２９ １４．４５０

　　在表２中，对比方法 ａ与方法 ｃ的计算结果
可知，本文提出的助推段运动模型比传统的平面

助推段运动模型更加准确，可以为更加有效地实

施关机点状态估计奠定基础。

５．２　状态估计算法性能比较

针对方法ａ，图４分别给出了ｏＡｘＡ，ｏＡｙＡ方向

上末端估计曲线与真值曲线的对比。由图４可
知，在加权因子 λ的作用下，算法“遗忘”了前期
的观测数据，而偏重于后期的观测数据实施状态

估计。尽管这使得最终得到的末端估计曲线难以

全面地描述目标整个末级飞行段的运动，但是却

为更准确地拟合末端运动（尤其是关机点运动状

态）提供了可能。对比表２中方法 ａ与方法 ｂ的
计算结果可知，引入加权因子的最小二乘算法确

实能够得到更加精确的关机点状态估计结果。

需要说明的是，在方法ａ中，加权因子λ的取
值将会影响估计结果的精度。λ越小，表示算法
“遗忘”的速度越快，λ＝１时，算法退化为传统的递
归最小二乘。依据工程经验，本文将λ取为０．９３。

图４　末端估计曲线与真值曲线的对比
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｉｎａｌｅｓｔｉｍａｔｅｄｃｕｒｖｅｓａｎｄｒｅａｌｃｕｒｖｅｓ

６　结论

本文在双星预警条件下开展助推段弹道导弹
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目标的关机点状态估计研究。针对传统的助推段

模型难以有效刻画目标运动的问题，本文分析了

助推段导弹的动力学特性，并引入一种新的状态

估计算法来实施关机点状态估计。本文的主要贡

献包括：

１）将指数加权递归最小二乘算法应用于目
标关机点状态估计中。通过引入加权因子 λ，使
得算法能够对目标助推段运动的局部拟线性特性

进行描述，从而能够更为准确地估计目标关机点

状态。仿真算例结果验证了本文所采用的估计算

法相对于传统递归最小二乘算法的优越性。

２）通过对助推段动力学特性的分析，阐明了
目标的助推段运动不符合平面假设，并建立了一

种更为准确的助推段运动模型：目标助推段运动

近似地位于一个匀速漂移的平面内，平面漂移的

速度取决于发射点的位置以及发射指向，目标在

平面内的运动由解耦的线性多项式描述。仿真算

例结果验证了本文所建立的助推段模型相对于平

面运动模型的优越性。
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