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摘　要：针对助推滑翔导弹，提出基于飞行环境参数在线辨识的滑翔段数值预测校正制导方法。综合考
虑大气密度和气动系数对导弹运动的影响，引入滑翔段综合环境参数，利用扩展Ｋａｌｍａｎ滤波方法对综合参数
进行在线辨识。基于在线辨识结果，利用渐消记忆递推最小二乘方法在线建立环境参数预测模型，并利用最

新辨识结果进行模型的在线修正。设计了纵向和横向制导律，并基于环境参数在线预测模型进行落点预测，

以克服飞行环境扰动对落点预测精度的影响。进行了大气密度非定常扰动下的制导仿真，以及密度和气动

参数随机扰动下的ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真。仿真结果表明：环境参数在线预测模型能准确预报飞行环境参数，制导
方法对飞行环境扰动具有较强的鲁棒性。
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　　助推滑翔导弹作为快速精确打击武器，有效
结合了弹道导弹和飞航导弹的优点，凭借其强突

防能力和高打击精度，成为当前国内外的研究热

点。导弹滑翔段在大气层内飞行，借助气动力实

现机动和增程，复杂的飞行环境、气动参数的天地

差异以及大气密度扰动都对滑翔制导方法的鲁棒

性提出了很高要求［１］。

滑翔段制导方法包括标准轨道制导［２－４］和预

测校正制导［５－７］。标准轨道制导依赖标准弹道，

根据实际状态与标准状态偏差产生制导指令，满

足最优性原则，但初始误差和环境扰动对落点精

度影响大。预测校正制导不依赖离线标准轨道，

根据预测落点和理论落点的偏差生成制导指令，

对初始误差和飞行扰动具有更强的鲁棒性。

预测校正制导主要分为落点预测和指令校正

两步。落点预测过程基于标准气动模型和大气模

型，通过数值积分或解析表达式计算落点位置，根

据落点预测偏差反馈生成制导指令，因此落点预测

精度很大程度上决定了制导精度。标准气动参数

通过数值仿真［８］、风洞试验［９］或飞行试验获取。
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但各种获取途径均存在局限［１０］，使得标准气动参

数相对飞行实际气动参数存在偏差。当偏差较大

时，可能导致预测射程偏差出现符号逻辑错误，从

而使制导量做出相反调整，影响制导精度［１１］。

为提高助推滑翔导弹滑翔段制导精度，本文

综合大气密度和气动参数的影响，引入综合环境

参数，对综合参数进行在线辨识。基于辨识结果，

在线建立并逐步修正环境参数预测模型，提出一

种基于环境参数在线辨识的预测校正制导方法。

１　滑翔制导问题

１．１　滑翔运动模型

由于时间不是飞行过程的决定因素，定义无

量纲化能量参数

ｅ＝Ｖ
２

２－
１
ｒ （１）

式中，ｒ为无量纲化地心距，Ｖ为无量纲化速度。
距离无量纲化标准量为地球平均半径 Ｒ０；速度无

量纲化标准量为 Ｖｃ，Ｖｃ＝ ｇ０Ｒ槡 ０，ｇ０为地球表面
重力加速度。

能量参数归一化为：

Ｅ＝
ｅ０－ｅ
ｅ０－ｅｆ

（２）

式中，ｅ０＝Ｖ
２
０／２－１／ｒ０，ｅｆ＝Ｖ

２
ｆ／２－１／ｒｆ分别为滑翔

段起点和终点的能量参数。

可以证明 Ｅ为［０，１］的递增变量，从而可建
立关于能量的滑翔段运动模型。

ｄｒ
ｄＥ＝
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Ｄ

ｄλ
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ｃｏｓγｓｉｎψ
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ｄψ
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Ｌｓｉｎσ
ＤＶ２ｃｏｓγ

＋ｃｏｓγｓｉｎψｔａｎ



















Ｄｒ

（３）

其中，状态量依次为地心距 ｒ、经度 λ、纬度 、航
迹角γ和航向角ψ，σ为倾侧角，速度由式（１）和
式（２）解算。

无量纲化气动升力和气动阻力由式（４）
确定。

Ｌ＝ＣＬＳｒｅｆρ（ＶＶｃ）
２／（２ｍｇ０）

Ｄ＝ＣＤＳｒｅｆρ（ＶＶｃ）
２／（２ｍｇ０{ ）

（４）

其中，Ｓｒｅｆ为导弹参考面积，ＣＬ为气动升力系数，
ＣＤ为气动阻力系数。

根据对某助推滑翔战术导弹气动数据的分析

结果，可得其滑翔段气动系数模型。

ＣＬ＝ＣＬαα

ＣＤ＝ＣＤ０＋ＣＤα２α{ ２
（５）

其中，α为攻角。

１．２　终端约束

助推滑翔导弹在滑翔段结束后转入末制导，因

此滑翔段终端应满足末制导交班点的射程约束。

Ｓｔｏｇｏ（Ｅｆ）＝０ （６）
式中，Ｓｔｏｇｏ为导弹到交班点的待飞射程，由导弹经
纬度（λＭ，Ｍ）和交班点经纬度（λＴ，Ｔ）计算
得到。

Ｓｔｏｇｏ＝ａｒｃｃｏｓ［ｓｉｎＭｓｉｎＴ＋　　　　
ｃｏｓＭｃｏｓＴｃｏｓ（λＴ－λＭ）］ （７）

同时交班点的高度和速度还应满足末制导

要求：

ｈ（Ｅｆ）＝ｈｆ
Ｖ（Ｅｆ）＝Ｖ{

ｆ

（８）

２　环境参数在线预测方法

２．１　环境参数在线辨识

２．１．１　待辨识参数
影响气动力的飞行环境因素包括气动参数和

大气密度。二者以积的形式影响气动力。在没有

大气数据传感器的辅助下，气动参数和大气密度

的影响不能分别确定［１２］。因此仅根据弹上的导

航信息、气动参数和大气密度是不能分别辨识出

来的，只能确定其组合影响效应。基于气动系数

模型（５），引入综合气动力系数。
ＫＬ＝ＫＬαα

ＫＤ＝ＫＤ０＋ＫＤαα{ ２
（９）

其中，ＫＬ为综合升力系数，ＫＤ为综合阻力系数。
由气动参数和大气密度决定的综合环境参

数为：

ＫＬα＝ρＳｒｅｆＣＬα
ＫＤ０＝ρＳｒｅｆＣＤ０
ＫＤα＝ρＳｒｅｆＣＤα

{
２

（１０）

从而气动力可表示为：

Ｌ＝１２Ｖ
２ＫＬαα

Ｄ＝１２Ｖ
２（ＫＤ０＋ＫＤαα

２{ ）

（１１）

由于攻角为滑翔制导量，其值由制导算法决

定，不能进行优化设计以满足参数全程可辨识的

激励需求，所以不能保证ＫＤ０和ＫＤα在滑翔全程可

·９４·
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辨识。因此环境参数在线辨识过程以 ＫＬα、ＫＤ０和
ＫＤα为辨识对象，以 ＫＤ０ ＋ＫＤαα

２和 ＫＬα为辨识
输出。

２．１．２　参数辨识方法
扩展卡尔曼滤波（ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，

ＥＫＦ）方法是目前应用最广泛的气动参数在线辨
识方法。将综合环境参数增广到状态矢量中，即

可通过ＥＫＦ方法进行辨识。算法基本流程参考
文献［１３］。
１）状态方程
考虑到制导问题为三维问题，采用质心运动

方程作为辨识问题的状态方程。

ｒ＝Ｖｓｉｎγ

Ｖ
·
＝－
Ｖ２（ＫＤ０＋ＫＤαα

２）

２ｍ －ｇｓｉｎγ

γ＝
ＶＫＬααｃｏｓσ
２ｍ ＋ Ｖ

ｒ－
ｇ( )Ｖ ｃｏｓ











 γ

（１２）

其中：待估计状态参数包括导弹地心距 ｒ、速度 Ｖ
和航迹角γ；攻角α和倾侧角σ为制导变量，由制
导算法确定。

由于综合环境参数（ＫＬα，ＫＤ０，ＫＤα）随高度的
变化规律未知，无法建立准确动态模型，采用二阶

高斯马尔科夫过程对三个参数进行描述。

Ｋ
·

Ｌα＝－ζＬαＫＬα＋εＬα

ζ
·

Ｌα＝εζＬα

Ｋ
·

Ｄ０＝－ζＤ０ＫＤ０＋εＤ０

ζ
·

Ｄ０＝εζＤ０

Ｋ
·

Ｄα＝－ζＤαＫＤα＋εＤα

ζ
·

Ｄα＝εζＤ

















α

（１３）

其中，εＬα、εζＬα、εＤ０、εζＤ０、εＤα和 εζＤα均为零均值高
斯白噪声，ξＬα、ξＤ０、ξＤα为引入的马尔科夫过程中
间变量。

２）观测方程
根据弹上惯性器件可获取的导弹运动信息，

建立描述导弹质心运动的观测方程。

Ｎｘ１ｍ＝
Ｌｓｉｎα－Ｄｃｏｓα

ｍｇ０
＋εＮｘ１

Ｎｙ１ｍ＝
Ｌｃｏｓα＋Ｄｓｉｎα

ｍｇ０
＋εＮｙ１

ｈｍ＝ｈ＋εｈ
Ｖｍ＝Ｖ＋ε















Ｖ

（１４）

其中，观测量 Ｎｘ１ｍ、Ｎｙ１ｍ、ｈｍ、Ｖｍ分别为轴向过载、
法向过载、高度、速度，观测噪声 εＮｘ１、εＮｙ１、εｈ和

εＶ为零均值高斯白噪声。

２．２　环境参数在线预测

２．２．１　参数在线预测模型
基于以上建立的在线辨识问题模型，通过卡

尔曼滤波方法可实现对综合环境参数（ＫＬα，ＫＤ０，
ＫＤα）的实时估计。但仅估计出当前时刻的环境
参数，还无法用于弹道预测，因此需要根据已获取

的环境参数辨识输出，建立环境参数在线预测模

型，以预报未来时刻的飞行环境参数。

根据标准气动参数和大气密度可预先确定标

准环境参数。

ＫＬα＝ρ
ＳｒｅｆＣＬα

ＫＤ０＝ρＳｒｅｆＣＤ０
ＫＤα＝ρ

ＳｒｅｆＣＤα
{

２

（１５）

其中，上标“”表示已知的标准大气密度和气动
参数。

定义综合环境参数比例因子

ｋＬα＝Ｋ
＾
Ｌα／Ｋ


Ｌα

ｋＤ０＝Ｋ
＾
Ｄ０／ＫＤ０

ｋＤα＝Ｋ
＾
Ｄα／Ｋ


Ｄ

{
α

（１６）

其中，上标“^”代表滤波估计值。

当

ＣＤ
ＣＤ
＝
ＣＤ０
ＣＤ０
＝
ＣＤα２
ＣＤα２

（１７）

可令ｋＤ０＝ｋＤα＝ｋＤ，则

ｋＤ＝
Ｋ＾Ｄ０＋Ｋ

＾
Ｄαα

２

ＫＤ０＋ＫＤαα
２ （１８）

为实现环境参数预测，建立环境比例因子关

于高度的多项式模型。

ｋＬα ＝∑
４

ｉ＝０
ａｉｈ

ｉ

ｋＤ ＝∑
４

ｉ＝０
ｂｉｈ

{ ｉ

（１９）

当获得比例因子 ｋＬα和 ｋＤ后，即可对模型参
数ａｉ、ｂｉ（ｉ＝１，２，３，４）进行拟合，从而确定环境参
数预测模型，利用最新辨识结果对模型进行修正。

２．２．２　渐消记忆递推最小二乘法
环境比例因子模型（１９）关于待估参数 ａｉ、ｂｉ

是线性的，可利用线性最小二乘方法进行估计。

考虑到在线应用的实时性和数据的有效更新，采

用渐消记忆递推最小二乘方法进行环境比例因子

在线建模与修正。

对于一般化线性模型

ｙ＝ｘθ＋ε （２０）

·０５·
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式中，ｙ为观测量，ｘ为参数灵敏度系数行向量，θ
为待估参数，ε为测量噪声。

采用渐消记忆递推最小二乘方法进行参数实

时估计，假设在进行第ｋ次观测后，ｔｋ时刻及之前
所有输入构成系统的参数灵敏度系数矩阵 Ｘｋ＝
（ｘＴ１ ｘ

Ｔ
２ … ｘＴｋ）

Ｔ，观测信息构成观测矢量 ｙｋ＝
（ｙ１ ｙ２ … ｙｋ）

Ｔ，可得到待估参数的最小二乘

估计

θ＾ＬＳ，ｋ＝（Ｘ
Ｔ
ｋＸｋ）

－１ＸＴｋｙｋ （２１）
在获取第 ｋ＋１次观测信息后，参数估计

值为：

θ＾ＬＳ，ｋ＋１＝（Ｘ
Ｔ
ｋ＋１Ｘｋ＋１）

－１ＸＴｋ＋１ｙｋ＋１ （２２）
式中，

Ｘｋ＋１＝
Ｘｋ
ｘｋ[ ]
＋１

（２３）

ｙｋ＋１＝
ｙｋ
ｙｋ[ ]
＋１

（２４）

其中，ｘｋ＋１为第ｋ＋１次观测的新息行向量。
通过对数据进行加权，使旧数据对模型参数

估计的影响逐渐衰减，即将旧数据乘上加权因子

η（０＜η≤１），此时式（２３）和式（２４）改写为：

Ｘｋ＋１＝
ηＸｋ
ｘｋ[ ]
＋１

（２５）

ｙｋ＋１＝
ηｙｋ
ｙｋ[ ]
＋１

（２６）

可得ｋ＋１次观测后的参数估计值和估计方差。

θ＾ＬＳ，ｋ＋１＝θ
＾
ＬＳ，ｋ＋Ｋｋｖｋ＋１ （２７）

Ｐｋ＋１＝
１
η２
（Ｉ－Ｋｋｘｋ＋１）Ｐｋ （２８）

其中，

ｖｋ＋１＝ｙｋ＋１－ｘｋ＋１θ
＾
ＬＳ，ｋ （２９）

Ｋｋ＝Ｐｋｘ
Ｔ
ｋ＋１（η

２＋ｘｋ＋１Ｐｋｘ
Ｔ
ｋ＋１）

－１ （３０）
Ｐｋ＝（Ｘ

Ｔ
ｋＸｋ）

－１ （３１）

３　滑翔制导方法

当攻角模型给定后，滑翔段数值预测校正制

导通过纵向制导确定倾侧角大小，通过横向制导

确定倾侧角符号。

３．１　纵向制导

定义射程预测偏差

ｆ（σｋ）＝Ｓｎｅｅｄ－Ｓｐｒｅ（σｋ） （３２）
式中，Ｓｎｅｅｄ为当前点到要求落点的需要射程，Ｓｐｒｅ
为通过弹道积分得到的当前点到预测落点的

射程。

滑翔段纵向制导就是确定当前状态点倾侧角

幅值σｋ，使ｆ（σｋ）＝０，采用割线法进行迭代求解，
迭代格式为：

σｉ＋１ｋ ＝σ
ｉ
ｋ＋ｄ

ｉ （３３）

式中，搜索步长ｄｉ＝－
σｉｋ－σ

ｉ－１
ｋ

ｆ（σｉｋ）－ｆ（σ
ｉ－１
ｋ ）
ｆ（σｉｋ）。

倾侧角幅值剖面采用文献［７］中关于能量参
数Ｅ的线性函数形式。

３．２　横向制导

当倾侧角幅值由纵向制导确定后，横向制导

通过设计倾侧角翻转逻辑，控制横向偏差，确定倾

侧角符号。

定义航向误差角

Δψ＝ψ－Φ （３４）
式中，Φ为导弹到交班点的视线方位角，从正北
方向，取顺时针方向为正，由式（３５）计算得到。

　ｔａｎΦ＝
ｓｉｎ（λＴ－λＭ）

ｃｏｓＭｔａｎＴ－ｓｉｎＭｃｏｓ（λＴ－λＭ）
（３５）

进一步定义表征横向偏差的横程参数

Ｚ＝ａｒｃｓｉｎ（ｓｉｎＳｔｏｇｏｓｉｎΔψ） （３６）
由于横向制导过程可对横向偏差逐步校正，

在初始阶段允许横向偏差稍大，所以可将横向误

差边界设计为漏斗状，并且随速度减小而减小。

定义横程边界为：

珔Ｚｍａｘ＝ｋ２Ｖ＋ｋ１ （３７）
当横程在边界内时，保持倾侧角符号，达到边

界时，则改变倾侧角符号，即

ｓｉｇｎ（σｋ）＝

１ Ｚ≤－珔Ｚｍａｘ
－１ Ｚ≥珔Ｚｍａｘ
ｓｉｇｎ（σｋ－１） －珔Ｚｍａｘ＜Ｚ＜珔Ｚ

{
ｍａｘ

（３８）

３．３　制导策略

基于惯性测量信息，对飞行环境参数进行在

线辨识，建立并逐步修正环境参数在线预测模型，

用于落点预测，从而保证落点预测精度，增强环境

扰动下的滑翔段制导鲁棒性。基于环境参数在线

辨识的滑翔制导回路如图１所示。

４　仿真分析

以某助推滑翔战术导弹为对象，对预测校正

制导方法进行验证。滑翔段初始高度为５０ｋｍ，
经纬度均取 ０°，初始速度为 ２３００ｍ／ｓ，航迹角
－０９°，航向角为 ６３°。在达到目标以上区域后
转入末制导，末制导交班点经纬度为（Ｅ２５°，
Ｎ１５°），高度为１０ｋｍ，速度为１０００ｍ／ｓ。

·１５·
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图１　预测制导回路
Ｆｉｇ．１　Ｐｒｅｄｉｃｔｏｒｇｕｉｄａｎｃｅｌｏｏｐ

４．１　密度非定常扰动下的制导仿真

实际条件下大气密度扰动随高度变化，并

且变化规律是难以提前预知的。大气密度随高

度变化的扰动等效于气动参数扰动随高度变

化。以指数密度模型作为标准模型，假设真实

大气密度相对标准密度模型的扰动随高度的变

化函数为：

ρ／ρｓｔｄ（ｈ）＝
１－０．１ｓｉｎ［π（ｈ－４０）／２０］ ｈ＞４０ｋｍ
１＋０．２ｓｉｎ（πｈ／４０） ｈ≤{ ４０ｋｍ

（３９）
在密度随高度非定常扰动的条件下基于本文

的制导算法进行制导仿真，渐消记忆递推最小二

乘法的历史数据加权因子取常值０９９。
图２和图３给出了参数辨识环节辨识输出曲

线，参数辨识相对误差小于３％。

图２　综合升力系数辨识曲线
Ｆｉｇ．２　Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

基于辨识输出结果，采用渐消记忆最小二

乘法对环境比例因子建模并根据最新辨识结果

对模型进行修正，获得逐步更新的环境参数在

线预测模型，大气密度扰动预测曲线如图 ４

所示。

图３　综合阻力系数辨识曲线
Ｆｉｇ．３　Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

图４　大气密度扰动预测过程
Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

由图４可知，在预测初始阶段，密度扰动预报
值相对真值存在较大偏差，但随着新的滤波数据

的修正，预报值逐步趋近于真值。

交班点状态偏差见表１，通过对飞行环境参
数进行在线辨识，并建立参数预测模型，有效提高

了落点预测的模型精度，保证了大气密度非定常

扰动下的制导精度。

表１　交班点状态偏差
Ｔａｂ．１　Ｓｔａｔｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｈａｎｄｏｖｅｒｐｏｉｎｔ

高度／ｍ 速度／（ｍ／ｓ） 水平位置／ｍ

偏差量 ３４ １ ２３

４．２　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真

对滑翔段标准气动参数和大气密度模型加入

随机扰动，扰动分布见表２。
假设参数偏差未知，根据在线建立的环境参

数预测模型进行落点计算，５００条弹道仿真曲线
如图５～６所示。

·２５·
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表２　参数拉偏设置
Ｔａｂ．２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｄｅｖｉａｔｉｏｎ

偏差项 分布类型 ３－σ偏差

大气密度偏差Δρ 零均值高斯分布 １５％

升力系数偏差ΔＣＬ 零均值高斯分布 １５％

阻力系数偏差ΔＣＤ 零均值高斯分布 １５％

图５　高度－速度剖面
Ｆｉｇ．５　Ａｌｔｉｔｕｄｅｖｅｌｏｃｉｔｙｐｒｏｆｉｌｅ

　　由图５～６可知交班点高度偏差小于５００ｍ，
在高度迭代误差范围内，水平位置偏差小于

３００ｍ，并且主要集中在交班点１５０ｍ半径圆内，
表明在大气密度和气动参数存在随机扰动下，本

文制导方法仍然具有很高的制导精度。

图６　交班点经纬度散布
Ｆｉｇ．６　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｅａｎｄｌａｔｉｔｕｄｅｄｉｓｐｅｒｓｉｏｎｏｆ

ｈａｎｄｏｖｅｒｐｏｉｎｔ

基于在线辨识结果，建立环境参数在线预测

模型，对环境参数进行预报并提供给弹道预测环

节，相当于减小了气动参数和大气密度扰动，因此

指令校正的频次降低。仿真中，扰动条件下每个

制导周期内的迭代次数均不超过２次，有效保证
了制导算法的实时性。

５　结论

本文提出了一种基于飞行环境参数在线辨识

的助推滑翔导弹滑翔段数值预测校正制导方法。

１）综合大气密度和气动参数的共同影响，引
入了综合环境参数。采用二阶马尔科夫过程描述

参数动态过程，并基于ＥＫＦ方法实现了综合环境
参数的在线辨识。

２）基于综合环境参数辨识结果，利用渐消记
忆递推最小二乘方法，建立了环境参数在线预测

模型，并利用最新辨识结果实现了预测模型的实

时修正。

３）仿真结果表明，该辨识方法可有效辨识飞
行环境参数，所建立的环境参数预测模型具有较

高的预报精度，本文的制导方法对飞行环境参数

具有较强的鲁棒性。
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